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Vá�ené dámy a pánové, p�íznivci letecké techniky. 

 

Je tomu ji� deset let, co se odborníci leteckých technických specializací schází pravideln�  na 

p� d�  Univerzity obrany a proto ji� m� �eme s hrdostí hovo�it o tradici. Katedra Leteckých 

elektrotechnických systém�  Fakulty vojenských technologií úsp� šn�  po�ádá ka�doro� n�  tuto 

konferenci s cílem poskytnutí nových odborných informací a vým� nu zkušeností v oblasti 

elektrotechnických, strojních, speciálních a zabezpe� ovacích systém�  letecké techniky. 

P�edchozí ro� níky naší mezinárodní v� decké konference zárove�  prokázaly, �e výsledky 

v� deckotechnického rozvoje v letectví mohou být aplikovány i do zdánliv�  nep�íbuzných 

odv� tví národního hospodá�ství a proto je tento seminá� otev�en i široké ve�ejnosti a dalším 

zájemc� m. 

 

V�� ím, �e i letošní jubilejní ro� ník mezinárodní v� decké konference se stane dobrým místem 

pro navázání a posílení dobrých profesních vztah�  v� deckých, odborných a pedagogických 
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Využívanie prostriedkov simulácie v letectve 

Ing. Vladimír Be� o, Ing. Róbert Bréda PhD. 
Katedra Avioniky, 

Letecká fakulta  
Technickej univerzity v Košiciach, 
e-mail: vladimir.beno@gmail.com,  

e-mail: robert.breda@tuke.sk, tel.: +421-91-717-438 

Resumé: 

Príspevok popisuje problematiku možnosti modelovania a simulácie palivových systémov 
dopravného lietadla. V � lánku je prevedená analýza postupov a krokov pri návrhu 
a konštrukcii palivových systémov, rozloženie nádrží v lietadle, pre� erpávanie paliva v týchto 
nádržiach a jeho vplyv na vyváženie lietadla. Bola realizovaná konkrétna simulácia 
navrhnutého palivového systému lietadla vo vybranom simula� nom prostredí s vyhodnotením 
priebehov pre� erpávania paliva v palivových nádržiach. Boli definované výhody a nevýhody 
používania simula� ných programových prostredí pre potreby simulácií práce palivových 
systémov dopravných lietadiel, ako aj ich perspektívy do budúcnosti a ich prípadné 
využívanie pri procesoch výu� by. 

1. Úvod 

Využívanie prostriedkov simulácie v letectve sa stáva � oraz � astejším a v mnoho 
prípadoch hlavným nástrojom pri návrhu jednotlivých systémoch lietadiel. Využívanie 
takýchto nástrojov ma ve� a pozitív, hlavným faktorom je nižšia finan� ná a � asová náro� nos�
oproti bežným zaužívaným fyzickým testom. Tieto prostriedky dokážu odsimulova�  dané 
procesy za ove� a kratší � asový interval, � o sa v kone� nom dôsledku pozitívne premietne aj do 
finan� ného h� adiska, pritom výsledky simulácií sú takmer zhodné s výsledkami skuto� ných 
testov. Využívanie týchto nástrojov sa stáva ob� úbeným nástrojom návrhárov a konštruktérov 
systémov lietadiel. Využitie týchto nástrojov našlo svoje miesto aj pri navrhovaní palivových 
systémov lietadiel. Tieto systémy sú ve� ké, zložité a rozvetvené, ktorých primárnou úlohou je 
zabezpe� enie nepretržitej dodávky paliva do motorov a tým zabezpe� enie nepretržitej a 
bezpe� nej � innosti motorov lietadla po� as celej doby letu. Táto dodávka paliva a jeho 
premiest� ovanie potrubím medzi nádržami je realizovaná tak, aby zostala zachovaná poloha 
bodu � ažiska lietadla. � alšou z úloh palivového systému je aby sa pre� erpávanie paliva 
v krídlových nádržiach realizovalo tak, aby dochádzalo k zníženiu ohybového momentu 
krídel po� as vzletu a taktiež po� as pristávania, ktoré prebieha takmer až do pristátia. Jednou 
zo sekundárnych úloh je aj ochladzovanie oleja ktorý sa požíva v � alších systémoch lietadla, 
toto ochladzovanie sa deje v olejovo-tepelnom výmenníku. To aby palivový systém lietadla 
dokázal plni�  všetky tieto úlohy, stavia konštruktérov lietadiel pred náro� nú úlohu navrhnú�
taký systém, ktorý bude plni�  vyššie uvedené požiadavky a pritom bude pracova�  presne a 
spo� ahlivo. Náro� nos�  tohto problému spo� íva aj v tom, že návrh takéhoto systému je vždy 
iný, špecifický pre každý typ lietadla, tým konštruktéri lietadiel takýchto systémov stoja vždy 
pred novými úlohami. 
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Obrázok 1 Jednoduchý palivový systém lietadla 

2. Návrhnutie modelu palivového systému 

Proces návrhu a následná konštrukcia palivového systému je zložitá a odvodená 
z návrhu konštrukcie daného typu lietadla. Návrh takéhoto systému sa realizuje sú� asne 
s vývojom návrhu daného typu lietadla. Pri zmene návrhu lietadla prípadne aj zmene 
konštrukcie lietadla, ku ktorej môže dôjs�  po vyhodnotení testovania dochádza aj k zmene 
návrhu palivového systému lietadla. Takáto zmena palivového systému po� as procesu 
konštrukcie lietadla by bolo ve� mi finan� ne náro� ná. Preto sa návrh palivového systému, jeho 
vývoj, realizácia a testovanie deje v simula� ných programových prostrediach. Pri prípadnej 
zmene návrhu systému je jeho otestovanie � o sa týka � asu aj finan� ných prostriedkov 
podstatne menej náro� né ako by tomu bolo pri reálnej stavbe systému a jeho následného 
testovania. Výstupné údaje z týchto simula� ných nástrojov sú ve� mi presné, prípadné 

Obrázok 2 Model palivového systému lietadla 
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odchýlky, ktoré by vznikli pri porovnaní s reálnym testovaním a údajmi zo simula� ných 
nástrojov by boli ve� mi malé až zanedbate� né, � o dáva konštruktérom k dispozícií ve� mi 
výkonné a efektívne nástroje. 

3. Modelovanie a vlastnosti simula � ných nástrojov 

Modelovanie a simulácia palivového systému dopravného lietadla je nevyhnutná 
k poskytnutiu ve� mi cenného náh� adu na chovanie vysoko nelineárnych aspektov, ktoré sú 
typické pre palivové systémy lietadiel a ich funkcie a stavy po� as prevádzky. S návrhom 
takýchto systémov súvisí množstvo problémov, ktoré sú typicky riešené a ktoré je potrebné 
zahrnú�  ako je: 

- systémové overenie požiadaviek, 
- vyhodnotenie ergonomiky panela ovládania, 
- dizajn siete tekutín a analýza optimalizácie umiestnenia prvkov palivového systému, 
- overenie � asov dotankovania, 
- proces najhoršej zmeny ve� kosti systému ventilácie (záchranný proces zostupu), 
- optimalizácia po� a sníma� ov merania paliva a analýza presnosti merania, 
- analýza nepoužite� ného a nespotrebovaného paliva, 
- vyhodnotenie algoritmu riadenia spotreby paliva, 
- simuláciu prostredia lietadla pre systémovú prístrojovú verifikáciu, integráciu 

a certifikáciu. 
Hodnotiacimi aspektmi použitých dynamických modelov a simulácií po� as fázy 

konceptu programu sú, že dané modely nemusia by�  reálne � asové modely. V reáli je totiž 
žiaduce, aby použité modely pre zistenie systémových dynamických chovaní pracovali ove� a 
rýchlejšie ako v reálnom � ase, to znamená, že úlohy, chybové režimy, opera� né situácie, 
chovanie systému po� as rôznych fáz letu sú vyhodnotené po� as krátkeho � asového okamihu. 
Tieto simula� né procesy a ich vyhodnocovanie je pomerne náro� né na hardwarové vybavenie 
po� íta� a. V technickej praxi to znamená, že � ím je “výkon“ daného po� íta� a vyšší, na ktorom 
sa vyhodnocujú tieto simula� né procesy, tým je � asový interval vyhodnotenia kratší. Taktiež 
umož� ujú simulovanie a vyhodnocovanie vzájomného ovplyv� ovania a vzájomného 
pôsobenia medzi jednotlivými systémami. Prípadne analýzu vzniku chýb spôsobených týmto 
aspektom, ich presné ur� enie a tiež ich odstránenie a tým zabezpe� enie, bezporuchového 
stavu. � alším dôležitým aspektom a úlohou je simulovanie vzniku náhodných chýb, ktoré nie 
sú odstránite� né po� as letu lietadla tým aj odsimulovanie fungovania záložných systémov 
a vyhodnotenie ich práce po� as prevádzky. 

4. Sú� asti simula � ných nástrojov 

Aplikácie a programy, ktoré slúžia k simuláciam vyššie spomenutých systémov, 
zahr� ujú v sebe množstvo prvkov, ktoré sú potrebné pre zostavenie simula� nej schémy 
daného systému lietadla. Zvy� ajne platí, že � ím je systém vä� ší a rozsiahlejší tým viac v sebe 
obsahuje daná simula� ná aplikácia takýchto prvkov. V tomto konkrétnom prípade, kedy sa 
jedná o palivový systém lietadla, ktorý zah�� a nieko� ko palivových nádrží, nieko� ko desiatok 
palivových � erpadiel, palivových ventilov a nieko� ko desiatok až stoviek rôznych sníma� ov, 
je požadované aby v takomto prípade daná simula� ná aplikácia obsahovala ve� ký rozsah 
prvkov. Tieto prvky sú potrebné k tomu, aby bolo možné zostavi�  konkrétny typ palivového 
systému lietadla. Jednou z výhod týchto simula� ných aplikácií a schém v nich zostavených je 
to, že na rôznych miestach systému sa dajú vyhodnoti�  a zobrazi�  dáta a údaje bez toho aby 
tam boli umiestnené sníma� e ako je tomu v reálnom systéme lietadla. V skuto� nom, reálnom 
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palivovom systémy lietadla, slúžia sníma� e na meranie daných údajov a tým miesta kde sa 
dajú zisti�  tieto údaje sú obmedzené práve po� tom týchto sníma� ov. Pri simula� nej schéme je 
po� et týchto miest pre zistenie údajov takmer neobmedzený. 

Zadávanie údajov pre potreby simulácie, môže by�  ve� mi rozsiahle, � ím je 
nastavovanie týchto údajov rozsiahlejšie, tým je možné aj detailnejšie a reálnejšie 
odsimulovanie reálnych podmienok a situácií , ktoré sa vyskytujú a vznikajú po� as letu 
lietadla. Jedným z najvä� ších problémov je v nastavení a pri simulácií je ur� enie 
a zadefinovanie komplexnej geometrie systému zásoby paliva. Táto geometria sa požaduje 
aby bolo možné vypo� íta�  palivové poruchové lokality nádrží, pre rôzne množstvá paliva, 
výšky lietadla a pre rôzne gravita� né sily. 

Analytické nástroje pozície sníma� ov množstva paliva sa požadujú pre 
optimalizovanie snímania po� a pre rôzne varianty množstva paliva a letové podmienky 
lietadla. Vä� šina dodávate� ov leteckých systémov má patentované programy ako základnú 
� as�  ich inžinierskeho portfólia. Takéto typické nástroje majú nasledujúce schopnosti: 
- interaktívny mód, ktorý dovo� uje opera� né nastavenie polohy, g – síl,  množstva 

paliva 
- schopnos�  podpory rozmanitých nádrží a ich komplexnú geometriu presnos�  merania 

množstva paliva proti množstvu a polohe 
- nepoužite� né množstvo paliva proti prítoku palivového dodávacieho � erpadla a proti 

polohe lietadla 
Nástroje simulácie zahr� ujú aj rôzne rozmanité nastavenia pre ostatné prvky 

palivového systému ako sú napr. palivové ventily alebo palivové � erpadlá, pre ktoré je možné 
nastavi�  o aký typ � erpadlá sa jedná, množstvo pre� erpávaného paliva za minútu, výkon 
motora � erpadlá, krútiaci moment motora, ve� kos�  vstupného otvoru, ve� kos�  výstupného 
otvoru at� . � ím viac týchto údajov sa nastavuje pre konkrétny prvok palivového systému tým 
je výsledok simulácie presnejší. 

Obrázek 4   Graf prítoku paliva do nádrže � .1 

Graf predstavuje odtok paliva z nádrže � íslo 1, v � ase 1-19s palivo z nádrže odteká,  
odtok je v � ase 15-16s zastavený pretože úrove�  hladiny paliva dosiahla v nádrží � .3 

požadovanú, nami zadanú hodnotu úrovni paliva 1m. 
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5. Zobrazenie výsledkov simulácie 

Pri simulácií požadujeme, aby výsledky simulácie boli zobrazene bu�  textovo 
a � íselne vo forme údajov naj� astejšie v tabu� kách (Tab.1) alebo vo forme grafov s � íselnými 
hodnotami, ktoré sa používajú naj� astejšie (Obrázok 4 a 5). V príspevku sú uvádzané príklady 
grafov zo simulácie práce navrhnutého palivového systému a ich popis. 

Tab. 1 Tabu� ka jednotiek a hodnôt použitých pre palivové nádrže v modely 

nádrž: 3 - vetvová jednotka hodnota
vetva 1 odtekanie - sú� inite�  strát - 1 
vetva 1 prítok sú� inite�  strát - 1,5 
vetva 1 priemer potrubí m 0,03 
vetva 1 výška nad základom m 1 
vetva 2 odtekanie - sú� inite�  strát - 1 
vetva 2 prítok - sú� inite�  strát - 1 
vetva 2 priemer potrubí m 0,03 
vetva 2 výška nad základom m 1 
vetva 3 odtekanie - sú� inite�  strát - 1,5 
vetva 3 prítok - sú� inite�  strát - 1 
vetva 3 priemer potrubí m 0,03 
vetva 3 výška nad základom m 0,75 
úrove�  vrcholu nad základom m 1 
základná referen� ná hladina nad m 2 
vodorovná plocha prierezu m2 1 
povrchový tlak bar 1,01325 
po� iato� ná úrove�  kvapaliny m 1 
po� iato� ná teplota C 20 
maximálny tlak bar 5 
typ kvapaliny - Jet A-1 
tepelná kapacita - auto 
tepelný prenos údajov - auto 
riadenie teploty - auto 
horizontálna prierezová plocha vs úrove� . - auto 
objem vs úrove�  - auto 
teplota okolí vs � ase. - auto 
výsledky. - zap. 

6. Záver 

Programové simula� né prostredia a ich využívanie sa stávajú neoddelite� nou sú� as� ou 
vývoja lietadlových palivových systémov a taktiež iných systémov lietadiel. Používanie 
týchto nástrojov simulácie je výhodnejšie z h� adiska � asového ako aj h� adiska finan� ného. 
Vývoj takýchto programov je taktiež finan� ne náro� ný, nako� ko sa jedná o špecifické 
požiadavky pre tento program od výrobcu daného systému alebo lietadla. Následkom � oho sú 
tieto náklady premietnuté aj do ceny takéhoto simula� ného programu a tým sa stavajú pre 
školy a výu� bové procesy takmer nedostupné, alebo len � ažko dosiahnute� né. 
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Obrázek 5   Graf prítoku nádrže � .1 do nádrže � .3  

Graf predstavuje prítok paliva do nádrže � .3, v � ase 1-3s je prítok paliva do nádrže,  
ktorý je v � ase 3-16s zastavený pretože úrove�  paliva dosiahla  

v nádrží � .3 požadovanú, nami zadanú hodnotu 1m. 
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FBW koncept � ízení-návrh systému, komponent a HIL simulátor 
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email: jiri.doubrava@aero.cz, tel.: +420-731-135-145 
� VUT , Fakulta elektrotechnická,  

email: xwasznio@fel.cvut.cz, tel.: +420-775-367-726 

Resumé: 

P� ísp� vek shrnuje aktivity spojené s grantovým projektem návrhu FBW systému � ízení pro 
lehký proudový letoun.  � lánek popisuje navrženou architekturu a funk� nost FBW � ídicího 
systému v� etn�  požadavk�  na ov�� ovací zkoušky provád� né HIL simulací. 

Vyvíjený FBW � ídicí systém se skládá z dvoukanálového � ídicího po� íta� e navazující na 
dvoukanálovou � ídicí elektronickou jednotku elektrohydraulického výkonového 
servomechanismu s mechanickou redundantní vazbou, který byl vyvinut v rámci projektu. 
Navrhovaný � ídicí letový po� íta�  podporuje letové módy od autopilotních až po vybrání letu 
z nezvyklé polohy-recovery.  

Dále je popisována architektura SW a HW komponent ve vyvíjeném simulátoru a navazujícím 
hydraulickém zkušebním stendu. Vybavení simulátoru je založeno na rozši� itelném periferním 
za� ízení komunika� ní sb� rnice CAN.  

Real Time simulace letových model�  je provád� na vestav� ným Power PC s opera� ním 
systémem Linux. Prost� edí Matlab Simulink je použito pro vývoj letových model� , � ídicích 
algoritm� , zobrazování dat a vyhodnocení. Dále je pro letové zobrazení letu použit letový 
simulátor Flight Gear.    

1 Úvod 

Použití FBW (Fly-By-Wire) systému �ízení letounu obecn�  u letadel vyvolaly požadavky na 
rozší�ení letových vlastností a letových obálek. Rozší�ení letových vlastností a obálek 
zavád� lo letouny do oblastí nestabilního chování a tím k velké náro� nosti na pilotáž. Letadla 
v nestabilní oblasti ovšem mohou dosahovat parametr� , kterých ve stabilní � ásti obálky 
dosáhnout nelze. Jako první za� ala tohoto efektu využívat dopravní letadla, která byla 
koncep� n�  a aerodynamicky �ešena tak, aby se dosahovalo co nejnižších provozních náklad� . 
Nízké provozní náklady byly ovšem zaplacené nestabilitou letounu a p�íliš složitou pilotáží. 

Tab. 1-1: Kategorie letoun�

Kategorie  Název kategorie Typický zástupce 
I Lehký civilní proudový 

letoun 
Eclipse 500 

II Cvi� ný letoun L-39, L-159B, Hawk 100, Aeromacchi AMX, Mig 
AT,   Jak / AEM 130 

III Lehký bitevník L-159A, Hawk 200 
IV Bezpilotní letoun  Predator, X-45, Global Hawk,  Barracuda, SAAB 

Filur 
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Proto vznikla pot�eba vytvo�ení �ízení letounu ovládaného nep�ímo, s vazbou na kterou budou 
mít vliv n� které vn� jší podmínky. U prvních aplika� ních verzí se jednalo o analogové 
systémy v dopravních letounech. S nástupem polovodi� ové elektroniky vznikl následn�
digitální FBW, který byl aplikován i v menších letounech. Další aplikací se tedy stala 
vojenské proudové letouny, u nichž je to v sou� asné dob�  standardem.  
S dalším vývojem elektroniky a s její miniaturizací, p�ichází v poslední dob�  možnost 
aplikace FBW na lehké proudové letouny v oblasti, jak civilní, tak vojenské a podle tohoto 
rozlišení jsou d� lena do uvedených kategorií, v Tab. 1-1. 

P�ínosy užití FBW �ízení lze celkov�  shrnout: 

· zajišt� ní akceptovatelných letových vlastností letounu se sníženou stabilitou až 
nestabilního.  

· zisk ze zmenšení ocasních ploch, plochy k�ídla, spolu s využitím zadn� jších centráží 
s d� sledkem snížení celkové hmotnosti. 

· zisk ze snížení odporu v d� sledku volby zmenšených ploch (viz p�edchozí bod), 
zejména pak snížení nutného vyvažovacího odporu vzhledem k volb�  zmenšené 
zásoby statické stability (posunu centráže vzad) – zvýšení aerodynamické jemnosti 
(dopad na výkonové parametry - rychlost, spot�eba). 

· zlepšení stranových vlastností užitím funkce tlumi� e stranových kmit�  (Dutch Roll). 
· zisk na obratnosti zavedením funkce p�ímého �ízení vztlakové síly bez nutných 

p�echodových náb� h� ; zp�esn� ní úhl�  azimutu, trajektorie a zam�� ování. 

· snížení zatížení v obratech a p�i poryvech, zvýšení kritické rychlosti flutteru. 
· zavedení omezova��  kritických parametr� , zejména kritického úhlu náb� hu, ale i 

mezního násobku, umož� ující soust�ed� nost na úlohu (carefree manoeuvring). 

· v neposlední �ad�  pro cvi� ný letoun nezbytná p�íbuznost charakteristik plynoucí 
z užití na bojových letounech, na které je výcvik zam�� en. 

2 � ídicí systém letounu 

� ídicí systém letounu je integrální sou� ástí celého koncep� ního návrhu letounu za ú� elem 
spln� ní provozních požadavk�  z hlediska aerodynamiky, letových výkon�  a vlastností. 
Aplikace aktivního FBW �ízení na stabilní aerodynamickou konfiguraci letounu L159 je 
p�echodovou fází vývoje za ú� elem ov�� ení koncep� ního návrhu tohoto nového systému p�i 
zachování robustní spolehlivosti stávajícího systému reprezentované mechanickou zp� tnou 
vazbou.      

2.1 Sou� asný � ídicí systém 

� ízení letounu je mechanické s hydraulickými posilova� i nevratného typu v okruhu 
podélném a p�í� ném. Do soustavy je v�azen systém automatického �ízení, p�edstavující t�íosý 
autopilot. Sestává z automatického �ízení v kanále podélném a p�í� ném a z tlumi� e stranových 
kmit�  (TSK) v okruhu sm� rového �ízení. Tyto automatické funkce jsou v�azovány ve 
zvolených režimech letu. 

Podélné a p�í� né �ízení má jako své výkonné � leny hydraulické posilova� e. P�enos �ídicích 
impuls�  od pilota k ovlada�� m šoupátek posilova��  je realizován soustavou tuhých táhel a 
pák. Autopilotní zásahy jsou zde vnášeny elektromechanickými výkonnými � leny v�azenými 
paraleln�  p�ed posilova� . Sm� rové �ízení je realizováno soustavou tuhých táhel a pák. P�ed 
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kormidlem jsou za�azeny sériový a paralelní elektromechanický výkonný � len tlumi� e 
stranových kmit� . V každém kanálu �ízení je rovn� ž elektromechanický sníma�  síly. 
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Obr. 2-1 Blokové schéma mechanicko-hydraulického � ízeného kanálu  

· Elektrický autopilotní servopohon instalovaný v p�ední � ásti mechanické trasy �ízení 
nezahrnuje nelinarity (v� le a t�ení) v další � ásti trasy �ízení.  

· Autopilotní servopohon musí p�ekonávat sílu ze zat� žovacího mechanismu 
· Síla vyvozená autopilotním servopohonem je následn�  kompezována p�estav� ním 

vyvažovacího servopohonu.  

· Autopilotní servopohon je elektricky odpojován - el. spina�  nebo p�ekonání 
odpojovací síly sníma� e síly.  

2.2 FBW � ídicí systém s mechanickou zp � tnou vazbou 

Aplikace FBW systému �ízení do sou� asné konfigurace �ízení je navržena na základ�
vývoje nové dvoukanálové elektrohydraulické jednotky (EHSA) s mechanickou redundantní 
vazbou pro zachování pr� kazné robustnosti bezpe� nosti systému �ízení. Hlavní motivací pro 
tuto instalaci je eliminace nevýhod sou� asné autopilotní konfigurace s možnou aplikací 
vyšších stup�� � ídicích mód�  jak v oblasti tlumení tak a i dalších AS�  letu  

Obr. 2-2 Blokové schéma � ízeného kanálu FBW  

· Mechanický �ídicí systém je zachován jako záložní.  
· FBW jako primární �ídicí systém je �ešen dvoukanálový.  
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Nespornou výhodou tohoto návrhu je zachování pr� kazné bezpe� nosti a spolehlivosti 
systému �ízení p�i jeho kvalitativním zlepšení. Na druhou stranu je tento konzervativní p�ístup 
pon� kud problematický pro aplikace tlumi��  rychlých kmit� . Zachovalá mechanická �ídicí 
vazba zp� sobuje zp� tný p�enos výchylek do pilotní �ídicí páky. 

Tento nedostatek je možno dále odstranit za�azením sériového servopohonu SA za 
výkonový elektrohydraulický servopohon EHSA. Tento sériov� � azený servopohon ovládá 
�ídicí plochu nezávisle na �ídicí páce. V p�ípad�  poruchy je tento servopohon zablokován a 
v dalším procesu �ízení letounu se chová jako tuhé táhlo. Tato koncepce je aplikována 
v sestav�  tlumi� e stranových kmit� .  

Obr. 2-3 Blokové schéma � ízeného kanálu FBW s sériovým servopohonem   

2.3 Architektura FBW systému 

� ešená problematika vnit�ní struktury systému FBW je spojena s identifikací vhodných 
elektronických komponent v� etn�  komunika� ních sí� ových protokol� . Byla ov�� ena možnost 
využití sb� rnic CAN (CANaerospace), Flexray a real-time modifikace Ethernetu. Vlastnosti 
t� chto sb� rnic byly porovnány se standardy MIL1553 a ARINC-429. Spolu s návrhem a 
realizací redundantní �ídicí elektronické jednotky ECU byla p�ipravena komunikace sb� rnicí 
CAN s �ídicími po� íta� i v redundantním uspo�ádání, viz. obr.2-4. 

Obr. 2-4 Koncepce redundantního dvoukanálového systému 

Úst�edním � lenem prototypového FBW sytému je Flight Control Computer (FCC) ur� ený 
k aplikaci regula� ních model�  p�edstavující testovaný �ídicí algoritmus. Ak� ními � leny 
jednotlivých �ídicích ploch jsou v rámci tohoto projektu nov�  vyvinuté elektrohydraulické 
servomechanismy (EHSA) se zachovanou mechanickou (redundantní) zp� tnou vazbou 
integrované do zkušebního stendu. EHSA jsou �ízeny pomocí elektronické �ídicí jednotky 
v digitálním provedení komunikující s FCC pomocí sb� rnice CAN. Celý systém FBW �ízení 
je dvoukanálový respektující zálohování vazeb v p�ípad�  poruchy nebo špatné funkce jednoho 
kanálu. 
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Obr. 2-5 Blokové schéma FBW  

2.4 Výkonové agregáty 

Na základ�  systémových požadavk�  definovaných v p�edchozích kapitolách byl proveden 
koncep� ní návrh s následnou konstruk� ní realizací dvoukanálové elektrohydraulické jednotky 
EHSA pro aplikaci v okruhu p�í� ného a podélného �ízení, v� etn�  oživení a integrace v rámci 
hydraulického zkušebního za�ízení.  

Obr. 2-6 Koncep� ní blokové schéma dvoukanálové elektrohydraulické jednotky 



10. mezinárodní v� decká konference „M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“  2010 

- 14 - 

Realizace nových elektrohydraulických jednotek EHSA vychází ze sou� asného hydraulického 
posilova� e nevratného typu. Nový návrh konstrukce elektrohydraulického servomechanismu 
vychází ze systémového návrhu FBW a vytvá�í kompaktní výkonovou jednotku pro p�ímé 
�ízení aerodynamických ploch letounu.  

Základ výkonové jednotky je existující posilova�  k�idélka/výškovky, který je modifikován 
tak, aby jej bylo možné �ídit elektricky dv� ma nezávislými kanály. P�i poruše obou 
elektrických kanál�  dochází k p�epnutí na mechanické ovládání. Tím je koncep� n�  zajišt� na 
funkce, aby byl bezpe� ný (ovladatelný) p�i dvou na sob�  nezávislých poruchách.  

Servomechanismus je tvo�en dvoustup� ovým tandemovým p�ímo� arým hydromotorem, 
kde každý stupe�  hydro-motoru je napájen z nezávislého hydraulického okruhu H1, H2. Oba 
okruhy jsou nezávislé, není mezi nimi žádné propojení. Množství kapaliny je �ízeno 
servoventilem (nezávislý pro pravou a levou stranu), který je ovládán na základ�  elektrických 
signál� . Cívka servoventilu je tvo�ena dv� ma nezávislými vinutími. Každé vinutí je napájeno 

Obr. 2-7 Schéma uspo� ádání výkonového � lenu pro FBW  
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z nezávislého kanál� . Okruh mechanického ovládání servomechanismu je odd� len od 
elektroimpulzivního okruhu BY-PASS ventilem.  

Jestliže servomechanizmus pracuje bez jakékoliv poruchy, je manuální okruh v režimu 
STAND-BY. V p�ípad� , že se v elektroimpulzivním okruhu servomechanismu vyskytne 
porucha, která znemožní ovládání lineárního hydro-motoru, servomechanismus se 
automaticky p�estaví do módu manuálního �ízení. 
Jak bylo �e� eno v úvodu, ob�  komory lineárního hydro-motoru jsou nezávisle napájeny 
z hydraulického okruhu H1 resp, H2. V p�ípad�  selhání jednoho ze dvou okruh� , je výkon 
servomechanismu snížen, ale ovladatelnost je zajišt� na. 

Obr. 2-8 Sestava dvoukanálové elektrohydraulické jednotky pro FBW � ízení  

2.5 Elektronické vybavení 

Spolu s vývojem dvoukanálové elektrohydraulické jednotky byla realizována digitální 
elektronická jednotka (DECU), která dále rozši�uje aplika� ní nasazení v rámci integrovaného 
�ídicího systému. Na obr. 2-9 je pro informaci základní blokové schéma této jednotky. 
Dále byl v této etap�  realizován po� íta�  FCC (Flight Control Computer)  k výpo� tu algoritm�
�ízení. Vstupy a výstupy jsou distribuované prost�ednictvím sb� rnice CAN s protokolem 
CANopen. Toto �ešení je výhodné z hlediska dostupnosti s dostate� nou reprezentací 
systémových požadavk�  v úrovni �ešeného projektu. Základní desku po� íta� e lze v p�ípad�
nutnosti dále rozši�ovat o speciální desky prost�ednictvím sb� rnice SPI. 
Za�ízení se skládá ze základní desky (Main board) osazené procesorem PowerPC MPC5200 a 
pam�� mi, která se p�ipojuje k tzv. Carrier board. Tato deska obsahuje konektory pro periferie 
vyvedené ze základní desky a umož� uje vestav� ní do nosného bloku. 
Parametry základní desky 

· procesor: MPC5200 
· Jádro MPC603e, superskalární architektura 
· Frekvence jádra 400MHz 
· FPU (floating point unit) 
· MMU (memory management unit) 
· SDRAM: 64MB, 32bitová 
· FLASH: 16MB, 16bitová 

Periferie 
· Ethernet 10/100Mbps 
· 2x CAN 



10. mezinárodní v� decká konference „M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“  2010 

- 16 - 

· RS232 
· SPI 
· Adresová a datová sb� rnice 
· GPIO s funkcí timeru a interruptu 

Obr. 2-9 Blokové schéma DECU 

  
Obr. 2-10 Základní deska po� íta� e FCC 
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Na po� íta� i FCC je používán opera� ní systém Linux 2.6. Jako CAN driver je použit 
SocketCAN. Jako implementace CANopen protokolu je použit CANfestival. Pro vývoj SW 
realizující algoritmy �ízení je využíván LinTarget p�evád� jící Simulinkové modely do kódu C 
a p�ekládající je pro FCC. Ve funkci FCC je navíc využíván blokset pro komunikaci s MFD a 
FlightGearem pro projekci letu. 

3 HIL simulátor 

Návrh koncepce HIL simulátoru vychází z principu obecné Hardware In the Loop (HIL), 
simulace b� žn�  používané pro testování �ídicích systém�  a jejich komponent nejen v leteckém 
pr� myslu, ale také v automobilovém pr� myslu, strojírenství a dalších oborech. 

Obr. 3-1 Základní koncepce Hardware In the Loop simulace 

P�i vývoji systému �ízení zcela odlišné koncepce než je používána dnes (p�echod 
z hydraulického �ízení na FBW) bylo nutné testovat nové elektronické ak� ní � leny, 
komunika� ní a �ídicí prost�edky. Pro testování inteligentních �ídicích prost�edk�  jako jsou 
autopiloty a stabilizátory letu je nezbytné testovat dynamiku systému a další automatické 
funkce �ídicího systému založeného na FBW. Návrh testovací platformy je tvo�en 
elektronickým m�� ícím a �ídicím systémem pln�  integrovaným s vývojovým prost�edím 
Matlab/Simulink. To umožnilo testování širokého rozsahu návrh�  model�  A� L (Automatické 
� ízení letu) modelovaných v Simulinku a verifikovat tak chování vyvinutého �ídicího 
systému s modelem. Testování ak� ních � len�  a souvisejících mechanických komponent 
umožnil zat� žovací hydraulický systém. HIL simulátor, tak umožnil simulovat stavy blízké 
reálnému provozu testovaného �ídicího systému letounu, � ímž provád� né testy mohou do 
ur� ité míry nahradit n� které mnohem složit� jší, nákladn� jší a riskantn� jší letové zkoušky. 
Významnou výhodou test�  provedených na stendu pomocí HIL simulátoru oproti letovým 
zkouškám je možnost provád� t je ješt�  p�ed výrobou letu schopného prototypu a možnost 
testovat chování i za kriticky extrémních podmínek, které nelze z bezpe� nostních d� vod�  p�i 
letových zkouškách navodit. Nemén�  významným p�ínosem propojení HIL simulátoru se 
Simulinkem bylo také významné zjednodušení a tím i zrychlení provád� ných test� . Data 
získaná b� hem test�  a zpracovaná p�ímo v Matlabu se mohou pak stát jedním z podklad�  pro 
certifikaci použitých komponent �ídicího systému. 
Uživatelské rozhraní integruje letecký simulátor FlightGear do simulátoru Hardware In the 
Loop. Toto rozhraní umož� uje �ídit a vizualizovat pr� b� h letu v leteckém simulátoru Flight 
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Gear. FlightGear i MFD komunikují s FCC prost�ednictvím ethernetu. Pro integraci do SW 
FCC byl vyvinut blokset pro Simulink. 

Obr. 3-2 Za� len� ní FlightGear blocksetu do HIL simulátoru 

3.1 Architektura systému 

Instrumentace zkušebního stendu je založena na sb� rnici CAN. Pro implementaci testovaných 
algoritm�  pro FCC i model�  pro simulátor byl dále rozvíjen target pro generování kódu 
z prost�edí Simulinku. Implementován byl p�edevším algoritmus ošet�ení asynchronních 
událostí. Na obr. 3-3 je celkové uspo�ádání systému FBW, v� etn�  vybavení a komunika� ních 
periferii. 

Obr. 3-3 Celkové uspo� ádání systému FBW  
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HIL simulátor je implementován v rámci pozemního zkušebního hydraulického za�ízení 
reprezentující reálné dimenze a instalace letounu L159. Tím je možnost na tomto zkušebním 
za�ízení v reálném provozu ov�� it správnost koncepce nového HIL simulátoru, jeho funk� nost 
a verifikovat parametry celého systému FBW. 

Obr. 3-4 Celkové uspo� ádání FBW zkušebního systému  

Obr. 3-5 Instalace p� í� ného elektrohydraulického servomechanismu  

Obr. 3-6 Instalace podélného elektrohydraulického servomechanismu  
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3.2 Kompletace systému FBW 

Kompletace systému FBW je spojena s realizací FBW simulátoru p�edstavující jednak 
vstupní pilotní �ídicí � ást kabiny letounu s instalací �ídicích prvk� , tak p�edevším vlastní 
propojení s �ídicím systémem. Pro tyto ú� ely byla realizována kabina letounu s �ídicími prvky 
typu HOTAS v� etn�  pedál�  sm� rového �ízení. Tato realizace umožnila ergonomické ov�� ení 
ovládání letounu v� etn�  umístn� ní zobrazovacích jednotek. Sou� ástí této etapy bylo také 
vlastní nastavení zobrazovacího za�ízení v prost�edí Flight Gear. Etapa byla zakon� ena 
oživením systému a ov�� ení funk� nosti jednotlivých � ástí komunikace za�ízení mezi SW 
Matlab/Simulink a HW reprezentovaným novými elektrohydraulickými jednotkami EHSA. 
Jednotky EHSA jsou umístn� ny do zkušebního systému hydraulického letounového stendu 
pro kanál primárního p�í� ného a podélného �ízení. Pro kanál sm� rového �ízení byla využita 
konfigurace zkušebního stendu TSK. Na obr. 3–7 je zobrazen pohled na konfiguraci p�ední 
pilotní kabiny letounu s �ídicími prvky typu HOTAS s bo� ním uspo�ádáním v� etn�  pedál�
sm� rového �ízení a zobrazovací jednotkou. V další variant�  je provedeno uspo�ádání kabiny 
v konven� ním provedení s napojením na FBW �ídicí systém s zapojenou mechanickou 
zp� tnou vazbou. Výstupem byla demonstrace funk� nosti systému jak s p�ímým elektrickým 
�ízením výkonových jednotek primárního �ízení letu tak p�epnutí na zp� tné mechanické 
�ízení.  
Sou� ástí této etapy bylo provedeno oživení a zkušební testy SW a HW systému FBW v které 
byly provedeny zkoušky komunikace a �ízení na nov�  vyvíjených elektrohydraulických 
jednotkách EHSA s redundantní digitální elektronickou �ídicí jednotkou DECU komunikující 
s po� íta� em �ízení letu FCC prost�ednictvím redundantní sb� rnice CAN. Byly provedeny testy 
komunikace FCC na kterém je spušt� n LinTarget s p�íslušným modelem s Flight Gearem a 
Simulinkem. Výše zmín� nými testy byly ov�� eny kapacity sítí CAN i Ethernet pro danou 
konfiguraci FBW stendu. 
Na po� íta� i FCC s b� žícím LinTargetem a komunika� ními protokoly byla ov�� ována 
dostate� nost a robustnost výpo� etního výkonu pro výpo� et �ídících algoritm�  systému FBW.  

Obr. 3-7 Kabina letounu s elektronickými � ídicími prvky  
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4 Zkoušky systému 

Zkušební etapa projektu byla soust�ed� na p�edevším na celkové oživení systému a ov�� ení 
koncep� ních návrh�  v úrovni pozemního stendového letounového za�ízení. Nedílnou sou� ástí 
zkušební etapy byla verifikace navržených �ídicích model�  letounu se simulací 
Matlab/Simulink a zobrazení v prost�edí Flight Gear. Byly provedeny verifika� ní úpravy 
�ídicích mód�  s dopln� ní o dynamiku a nelinearity pohybových systém� .  

Základní ov�� ovací kapitoly:  

· Zkoušky redundantní elektronické �ídicí jednotky DECU (Digital Electronic Control 
Unit) v �ídicím systému FBW. 

· Zkoušky systému FBW jednotlivých �ídicích kanál� , vstup ze simulátoru, projekce 
letu.  

· Funk� nosti a komunikace systému - p�enos signál�  z elektrických �ídicích prvk�  na 
ak� ní prvky, v� etn�  komunikace s �ídicím po� íta� em a zp� tnovazebními smy� kami a 
záznamem.  

· Zkušební program identifikující �ízený systém letounu ve významných p�ípadech letu 
- stabilizace výšky, vedení letadla po trati a záv� re� ná fáze letu s p�istáním.  

· Zkušební program demonstrován mód tlumení stranových a podélných kmit�
v� etn�  jeho projekce. 

5 Záv� r 

V prezentovaném grantovém projektu FBW byla p�edevším identifikovaná �ešená 
problematika z hlediska systémového p�ístupu na reáln�  dostupné konfiguraci letounu L159. 
V rámci projektu byl realizován pozemní FBW demonstrátor s funk� ními systémovými 
komponenty. Úvodní stendové ov�� ení prokázalo funk� ní principy tohoto navrženého 
systému s dalšími podn� ty pro realizaci následných aplika� ních verzí.    
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Integrovaná modulární avionika  
na palubách malých letadel - fikce nebo realita? 
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Resumé: 

Integrovaná modulární avionika (IMA) se stává nedílnou sou� ástí instalací avionického 
vybavení moderních vojenských letadel. Tento koncept je i p� es problémy spojené s náro� n� jší 
certifikací zavád� n i do oblasti civilního letectví na základ�  dostupn� jší a výkonn� jší 
elektroniky. Moderní elektronika proniká i do oblasti velmi malých a b� žným lidem 
dostupných typ�  letadel. Tato prezentace se zam�� uje na definici jednotlivých blok�  tvo� ících 
integrovanou modulární avioniku, kdy jednotlivé � ásti a porovnání jsou ilustrovány p� íklady 
z praxe. Prezentace poukazuje na podobnost v sou� asné dob�  používaných elektronických 
systém�  se systémy modulární avioniky, „smart“ senzor�  a zobrazova�� . 

1 Úvod 

V následujících kapitolách jsou popsány základní principy certifikace avionického vybavení 
v oblasti letadel ur� ených pro všeobecné letectví a obchodní p�epravu. Jsou uvedeny 
nevýhody certifika� ního procesu, které vedly k zavedení pojmu integrovaná modulární 
avionika. Oproti uvedeným kategoriím je oblast ultralehkého létání specifická volnou definicí 
procesu certifikace a tím, že v této oblasti vyrábí p�ístroje velké množství firem, jejichž 
produkty jsou vzájemn�  málo kompatibilní. Tento � lánek se snaží p�enést terminologii 
z oblasti všeobecného letectví a obchodní p�epravy i do kategorie ultralehkého létání, kdy je 
problematika integrované modulární avioniky ilustrována na univerzálním systému, který je 
použit pro vývoj speciální IMA funkce. Tato IMA funkce má za cíl vyhledávat v okolí 
letounu plochy vhodné pro nouzové p�istání a to pro p�ípad výskytu mimo�ádné události 
v podob�  výpadku pohonné jednotky. Tento systém je v sou� asné dob�  používán i pro vývoj 
dalších funkcí kontroly � innosti pilota v pr� b� hu letu i pro pozd� jší offline zpracování. 

1.1 Avionické vybavení a jeho certifikace 

Pojem integrované modulární avioniky nabývá stále více na významu s rostoucím po� tem 
letadel, kde je tento koncept používaný. Pojem se za� íná používat od roku 1990 hlavn�
v souvislosti se 4.5 generací vojenských bojových letadel a s pot�ebou zpracovávat stále v� tší 
objem informací souvisejících s monitorováním stavu letadla, �ízením letadla, a 
monitorováním okolí stroje [1]. Pro zajišt� ní t� chto funkcí v požadované kvalit�  a rychlosti již 
nedosta� uje klasický koncept propojování elektronických p�ístroj�  [2] složený z �et� zce: 
senzor �  p�evodník signálu �  zobrazova� . Obr. 1-1 zobrazuje schéma propojení 
senzorových a zobrazovacích prvk�  používané hlavn�  pro zám� nu, tzv. retrofit, starší 
mechanické avioniky za moderní zobrazovací p�ístroje, nap�. v armádním letectvu � eské 
republiky [2]. V t� chto p�ípadech je b� žné, že na palub�  z� stávají p� vodní mechanické 
senzorové systémy (viz gyroskop AGD1E, obr. 1-1) a systémová integrace �eší problémy 
vzájemné kompatibility vstup�  a výstup�  jednotlivých senzorových a zobrazovacích p�ístroj� . 
V situaci zobrazené na obr. 1-1 �eší p�evodník konverzi analogového signálu inerciálního 
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senzoru a p�evod digitální informace o polohových náv� stidlech na diskrétní výstupy 
ovládající palubní informa� ní sv� tla. Všechny tyto p�ístroje (viz obr. 1-1) jsou vyráb� ny 
r� znými výrobci na základ�  mezinárodn�  uznávaných norem, kdy jsou v oblasti avionického 
p�ístrojového vybavení nejvíce používány požadavky TSO – Technical Standard Order, na 
základ�  kterých jsou p�ístroje navrhovány, testovány a certifikovány. 

Obr. 1-1: Schéma propojení senzoru a zobrazovacího p� ístroje [2] 

1.2 P�echod k Integrované modulární avionice 

Uvedený koncept návrhu, vývoje, výroby a certifikace leteckých p�ístroj�  vyžaduje pro každý 
blok z �et� zce sb� ru a zobrazení informace použití p�edepsaných metodik. Jedná se o: 

· Návrh požadavk�  na p�ístroj a jeho funkci, jejich ov�� ení a validace; 
· Návrh hardwarového modulu, který obsahuje podp� rné obvody, mikroprocesor, pam��

a obvody vstup�  a výstup� ; 
· Návrh a výrobu pouzdra p�ístroje; 
· Zp� sob testování funkce p�ístroje (nap�. podle DO-178); 
· Testování odolnosti p�ístroje oproti vn� jším vliv� m (nap�. podle DO-160); Atd. 

Uvedené kroky požadují, aby m� l každý výrobce k dispozici odpovídající tým odborník�  ve 
všech pokrývaných oblastech (návrh HW, SW, mechanických � ástí, výpo� tá�e, certifika� ní 
odborníky, atd.). V p�ípad�  úsp� šné certifikace p�ístroje znamená i minimální rozší�ení, nebo 
modifikace, existující funkce nutnost znovu projít všechny uvedené kroky a p�esv� d� it 
certifika� ní autoritu k ud� lení oprávn� ní k použití modifikovaného p�ístroje v letectví. 
Instalace systém�  typu varování p�ed nárazem do zem�  (GPWS), nebo protisrážkového 
systému (TCAS) p�edstavuje nutnost zabudovat do letadla novou kabeláž a p�ístrojové bloky, 
které nesmí ovliv� ovat stávající funkce a hmotnost letounu. Všechny v sou� asné dob�
realizované komplexní systémy umož� ující plnit požadované funkce jsou složené z n� kolika 
modul�  s vlastním pouzdrem, které komunikují pomocí digitálních sb� rnic a obsahují alespo�
jeden výkonný výpo� etní systém. Z d� vodu stále rostoucí výkonnosti elektronických 
sou� ástek a jejich klesající cen�  je možné uvažovat o vytvo�ení jedné zálohované výpo� etní 
platformy, pomocí které bude možno realizovat r� zné funkce letadla, nap�. [3]: 

· integrace GPWS a TCAS, 
· odvzduš� ování, ovládání tlaku vzduchu, vzduchová ventilace a její ovládání, ovládání 

ventilace avioniky a pilotní kabiny, ovládání teploty,  
· hlášení letového provozu, sm� rova�  komunikace avioniky,  
· �ízení elektrického zatížení, monitorování jisti�� , elektrický systém BITE,  
· �ízení paliva, ovládání brzd, ovládání �ízení, vysouvání a zasouvání podvozku, hlášení 

o tlaku pneumatik, hlášení o tlaku oleje, monitorování teploty brzd, atd. 
Koncept integrace zmín� ných funkcí do jednoho výpo� etního bloku [4] byl poprvé použitý p�i 
vývoji avioniky pro letoun Boeing B777 v roce 1995, který se nazývá Airplane Information 
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Management System (AIMS). Tento systém snímacích, ovládacích a výpo� etních blok�
poskytuje rozhraní pro softwarové moduly, které zajiš� ují komplexní funkce letadla. Protože 
bylo uvedené rozhraní p�ístupné pouze vývojá�� m spole� nosti, která systém realizovala, je 
v sou� asné dob�  ozna� ován jako „Closed IMA“ systém.  

1.3 Integrovaná modulární avionika 

Z globálního pohledu je vývoj konceptu Integrované modulární avioniky p�echod od 
jednoú� elových funk� ních blok� , obsahujících HW a SW, k univerzální HW platform� , která 
poskytuje prost�edí (runtime) komplexnímu softwarovému vybavení r� zných výrobc� . 
Sou� asná definice popisuje IMA následovn�  [5]:  
„A shared set of flexible, reusable, and interoperable hardware and software resources that, 
when integrated, form a platform that provide services, designed and verified to a defined set 
of safety and performance requirements, to host applications performing aircraft functions.“ 
Z d� vodu zcela nového IMA konceptu nastaly v minulosti problémy s certifikací nov�
vyvíjených systém�  a jejich p�ijetím certifika� ními autoritami. Z t� chto d� vod�  vzniklo 
n� kolik nových dokument� : RTCA DO-255 [6], TSO – C153 [7], AC 20-145 [8] a RTCA 
DO-297 [5], které jsou v sou� asné dob�  používané jako certifika� ní základna IMA systém� . 
V roce 2000 byl publikovaný dokument RTCA DO-255 „Requirements Specification for 
Avionics Computer Resource (ACR)“ [6], který byl prvním oficiálním dokumentem 
popisujícím IMA platformu. Tento dokument definuje požadavky na výpo� etní systém 
(platformu), který je možné op� tovn�  použít v r� zných projektech, r� znými aplikacemi. 
Dokument definuje systém rozd� lování zdroj� , hlídání konzistence obsahu, testy BITE, 
nahrávání SW v aplikaci a další. Bohužel FAA neprojevila o tento dokument zájem, protože 
ne�eší problematiku instalace systému, jeho integrace do letadla a certifikace. 

Obr. 1-2: Softwarová struktura IMA 
systému 

Obr. 1-3: Ilustrace p� ístroje pro kategorii 
necertifikovaných letadel (typ 3) 

Oproti tomu dokumenty TSO-C153 „Integrated Modular Avionics Hardware Elements“ [7] a 
jeho vysv� tlující ob� žník AC 20-145 „Guidance for Integrated Modular avionics (IMA) that 
Implement TSO-C153 Authorized Hardware Elements“ [8] byly navrženy FAA k tomu, aby 
vyplnily existující administrativní mezeru pro certifikaci IMA systém� . TSO-C153 definuje 
HW sou� ást (modul umís� ovaný v avionickém racku) a podmínky jeho certifikace. Dokument 
op� t ne�eší problematiku SW krom�  modulu nahrávání SW v aplikaci, ale dává vývojá�i SW 
možnost definovat minimální výkonové požadavky na HW. Detailní podmínky integrace, 
certifikace, instalace a používání p�ístroje v pr� b� hu jeho životního cyklu jsou popsány 
v dokumentu [8]. Ten popisuje pravidla pro ohodnocení bezpe� nosti systému, konfigurace 
systému, d� lení dostupných zdroj� , napájení, mechanismy testování funkce a zotavení, údržbu 
a testování. Dále jsou definovány obvyklé role a rozd� lení odpov� dnosti mezi jednotlivé 
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organizace a dodavatele. Tyto dokumenty slouží k certifikaci limitovaných, tzv. pseudo, IMA 
systém� , které nepodporují otev�ené rozhraní, sdílený p�ístup k displejovému vybavení, 
senzor� m, ak� ním � len� m, atd. OpenIMA systém naproti tomu definuje všechna rozhraní 
jako standard, který je dostupný všem dodavatel� m letadlových funkcí. 
Z d� vodu omezení d�íve uvedených dokument� , byl leteckými výrobci a FAA vydán 
dokument DO-297 „Integrated Modular Avionics (IMA) Development Guidance and 
Certification Consideration“ [5], který �eší uvedené nedostatky a popisuje tzv. plný, otev�ený 
IMA systém. Na základ�  tohoto dokumentu jsou jednotlivé � ásti IMA systému vyvíjeny jako 
„moduly“, kdy modulem je mín� n software, nebo hardware anebo kombinace obou. Modul 
definuje již vývojá� systému, p�i� emž modulem m� že být celá IMA platforma. Na každý 
modul jsou použita návrhová pravidla a prost�edky zajišt� ní spolehlivosti funkce. Moduly 
jsou dále integrovány do IMA platformy, SW aplikace jsou nainstalovány na IMA platformu 
a integrovány do systém�  letadla. V p�ípad�  integrace ClosedIMA systému je za integraci 
odpov� dný dodavatel avioniky a v p�ípad�  OpenIMA systému bývá odpov� dnost na výrobci 
letadla.  
Pro implementaci služeb opera� ního systému reálného � asu (RTOS) jsou v praxi b� žn�
používaná standardizovaná rozhraní (nap�. POSIX). Jejich nadstavba tvo�ící datové rozhraní 
mezi opera� ním systémem a vyvíjeným souborem funkcí se nazývá API Extension (APEX), 
viz obecná struktura IMA systému na obr. 2-2. IMA zavádí tzv. virtuální páte�ní sí� , která je 
pro výpo� etní aplikace transparentní a umož� uje jakýmkoliv dv� ma funkcím navázat datové 
spojení. Páte�ní sít nahrazuje v sou� asné dob�  používaná datová spojení typu bod-bod a jsou 
na ni kladeny zcela nové požadavky. Pro zajišt� ní dostupnosti všech požadovaných údaj�
využívá IMA systém � asov� � ízený p�ístup na sb� rnici, tzv. Time Triggered BUS, kde je 
zaru� ena doba doru� ení požadované informace. Pro implementaci páte�ní sít�  se v letectví 
využívají sb� rnice typu TT CAN, TTP a AFDX. 
Zavedení IMA konceptu zjednodušuje r� zným výrobc� m vývoj letadlových funkcí IMA 
platformy na základ�  zjednodušeného prokazování zp� sobilosti spole� nosti. Nevýhodou 
tohoto konceptu jsou zvýšené nároky na integrátora projektu ve fázích vývoje a instalace 
jednotlivých IMA modul� . 

1.4 Avionika a provoz malých letadel 

V kategorii malých a ultralehkých letadel je avionické vybavení ve v� tšin�  p�ípad�  systém, 
který je složený ze senzoru veli� iny, jehož výstupní signál je p�ímo p�ipojený k indika� nímu 
prvku. Z hlediska konstrukce je možné p�ístroje malých letadel rozd� lit do následujících 
skupin: 

· Typ 1: jednoduché, elektromechanické p�ístroje; 
· Typ 2: jednoduché elektronické p�ístroje; a  
· Typ 3: složité p�ístroje, které obsahují výkonný grafický po� íta�  (viz obr 2-3). 

V p�ípad�  typu 1 je typickým p�íkladem m�� ení motorových veli� in, kde jsou senzory k 
zobrazovacímu prvku p�ipojeny dálkovým p�enosem elektrických signál� . Nejjednodušší 
systém je nap�. reprezentován senzorem teploty v podob�  termo� lánku, jehož signál je 
p�ivedený na mili voltmetr, jehož stupnice je cejchována ve °C. P�ístroje typu 2 jsou op� t 
charakterizované jako jednoú� elové, ale jsou realizované jako elektronické jednotky s vnit�ní 
strukturou trvoženou modulem displeje, senzoru a vstupn� /výstupních obvod� . Pomineme-li 
výrobce klasických, mechanických �ešení, lze nalézt n� kolik výrobc�  vysp� lých avionických 
systém�  s displejovým zobrazova� em i pro kategorii malých a ultralehkých letadel. Tyto 
systémy obsahují výkonný po� íta�  umož� ující vykreslování um� le generovaných obraz�
p�ístrojového vybavení a p�ípadn�  i pokro� ilejší zp� soby zobrazování (nap�. terén). P�ístroje 
tohoto druhu budou dále ozna� ované jako typ 3 (viz obr. 2-3). Mezi výrobce t� chto p�ístroj�
pat�í spole� nosti Dynon Avionics, AveoEngineering nebo TL elektronic. Spole� nost TL 
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elektronic je z � eské Republiky a firma AveoEngineering má � ást výrobních závod�  na 
území Slovenské Republiky a všechny t� i firmy vyráb� jí p�ístroje pro trh necertifikovaných 
letadel. Budoucí vývoj p�ístrojového vybavení sm�� uje k elektronickým p�ístroj� m a k rozvoji 
jejich možností. Tyto p�ístroje nabízejí vyšší flexibilitu zobrazované informace, 
opakovatelnost výroby a lepší pom� r výkon/váha v porovnání s mechanickými p�ístroji.  
Problematika certifikace palubního vybavení je v oblasti UL letadel oproti kategorii 
všeobecného letectví a obchodní dopravy zjednodušená. Pro ultralehká letadla �ízená 
aerodynamicky (ULLa) platí v � R p�edpis UL2 [10], zákonné omezení pro � innost pouze v 
podmínkách let�  za viditelnosti (VFR) a zákaz provád� ní akrobatických manévr� . V p�edpisu 
UL2 se p�ístrojovým vybavením zabývá kapitola F. Výstroj. V odstavci I. 2 jsou uvedeny 
požadavky na zástavbu letových a naviga� ních p�ístroj� . Na palubní desce UL letadla musí 
být zabudován výškom� r, rychlom� r a magnetický kompas. Z p�ístroj�  pro kontrolu motoru 
p�edpis UL2 p�edepisuje p�ístroje, které jsou doporu� ené výrobcem motoru nebo které jsou 
nutné k tomu, aby motor pracoval v rámci stanovených omezení. 

1.5 Mimo �ádné události v kategorii malých letadel 

Nejen v � R, ale i v zahrani� í je problém� m p�i p�istání p�ipisováno 20% všech mimo�ádných 
událostí, což �adí p�istání k nejobtížn� jšímu manévru letu. Mnoho nehod je zp� sobeno vlivem 
bo� ního v� tru, kdy pilot nedokáže letoun udržet v požadovaném sm� ru, p�istává ve vysoké 
rychlosti, brzy podrovnává a špatn�  opravuje chyby p�i p�istání (odskok). Obr 3-4 zobrazuje 
rozd� l� ní nehod amatérsky postavených letadel v USA v roce 2007 a absolutní údaj a pom� r 
po� tu nehod amatérsky postavených letadel ke kategorii GA v USA [12][13], které ale 
odpovídají situaci, která panuje v � R. V práci [11] bylo identifikováno n� kolik zp� sob� , 
kterými se dá p�edcházet mimo�ádným událostem. V následujícím textu je uvedený jeden 
z nich. 
Jedná se o metodou provád� jící kontinuální výpo� et možností letadla (dolet) vzhledem k jeho 
poloze, kdy systém automaticky vyhledává z interní databáze polohu zastav� ných ploch, 
vysokých p�ekážek, vhodných VPD a ploch vhodných pro bezpe� ná nouzová p�istání. 
V p�ípad� , že se v okolí letadla nevyskytuje plocha vhodná pro nouzové p�istání je o této 
skute� nosti pilot informován. V p�ípad� , že dojde poruše pohonné jednotky je pilotovi 
navrženo �ešení, které ho bezpe� n�  dovede na p�istání do oblasti bez teréních p�ekážek. 
Uvedená funce a další návrhy funkcí zvyšujících bezpe� nost letu letadla jsou sou� ástí 
Systému podpory rozhodování pilota (SPRP) a jsou pr� b� žn�  vyvíjeny pomocí dále 
popsaného systému. 

a) b) 

Obr. 1-4: Rozd� lení nehod amatérsky postavených letadel v USA v roce 2007 
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2 Systém podpory rozhodování pilota 

Porucha pohonné jednotky � asto vede k vzniku mimo�ádné události, protože pilot p�i vzniku 
poruchy � asto p�ecen� ní své schopnosti a i vlastností letadla. V p�ípad�  výpadku pohonné 
jednotky je pilot vystaven velkému stresu, kterému špatn�  odolává a následn�  špatn�  ohodnotí 
možnosti letadla vzhledem k aktuální situaci: poloze, výšce, rychlosti a okolním podmínkám. 
Cílem funkcí prezentovaných v této kapitole je p�erušit �et� zec chyb, které vedou k 
nezvládnutí techniky pilotáže.  
V rámci práce [11] byl vyvinut distribuovaný senzorový systém avionických modul�
poskytujících: aerometrické veli� iny, globální pozici, prostor pro uložení terénní databáze, 
systém pro generování hlasových hlášení a návrh zcela nového systému pro m�� ení 
polohových úhl� . Dále byl v práci [14] realizovaný velmi levný  všesm� rový systém vysílání 
informací o poloze a rychlosti letu z paluby letadla na zem. Systém, který byl v praxi 
otestovaný, umož� uje p�enášet informace až do vzdálenosti 80 km. V tomto p�ípad�  je možné 
rozší�it palubní vybavení letadla o stejný p�ijíma� , jaký je použitý na pozemní stanici a sbírat 
informace o letadlech pohybujících se v okolí. Ilustrace funkce systému je zobrazena na 
obrázku 2-5. 

Obr. 2-5: Ilustrace funkce systému sledování letadel, podle [14] 

Uvedené senzorové a p�enosové bloky poskytují základ pro realizaci funkcí navržených 
v práci [11] a dále funkce typu GPWS a TCAS, které jsou v praxi známé a v p�ípad�
dostupnosti senzorového a p�enosového kanálu i jednoduše realizovatelné. Oproti tomu z 
analýzy nehod a následn�  navrhovaných opat�ení vyplynulo, že je do budoucna perspektivní 
rozvíjet funkci vyhledávání vhodných ploch pro p�istání v p�ípad�  výskytu mimo�ádných 
situací [15], která se b� žn�  nevyskytuje ani na palubách malých, a ani velkých letadel. 

2.1 Automatické vyhledávání vhodné p � istávací plochy pro p � ípad výskytu 
mimo �ádných situací  

Koncept funkce automatického vyhledávání vhodné p�istávací plochy pro p�ípad výskytu 
mimo�ádné situace má za cíl v okolí letadla vyhledávat vhodné plochy, které jsou na základ�
charakteristik letadla, jeho aktuálního stavu a stavu po� así fyzicky dosažitelné pro p�ípadné 
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nouzové p�istání. Systém kombinuje vstupy z n� kolika zdroj�  informace a kontroluje, zda 
jsou všechny parametry uvnit� bezpe� ných rozsah� . Úkolem funkce navedení na p�istání je 
pr� b� žn� : 

· Ohodnocovat stav letadla, od kterého se odvíjí jeho další možné letové výkony. 
· Z databáze letiš�  nebo na základ�  ohodnocení terénu vyhledávat v okolí stroje vhodné 

plochy pro p�istání: 
o V p�ípad� , že systém nenajde vhodnou plochu pro p�istání, bude pilota na tuto 

skute� nost upozor� ovat. 
· Kontrolovat zásahy pilota do �ízení a porovnávat je s aktuálními možnostmi stroje. V 

p�ípad�  detekce takových zásah�  do �ízení, které povedou k nebezpe� né situaci pilota 
vhodným zp� sobem upozornit. 

Funkce pracuje v otev�ené smy� ce, kdy vhodným zp� sobem radí pilotovi, jak má let� t ve 
sm� ru který si vybral, aby bezpe� n�  dosáhl zem�  bez poškození stroje. V p�ípad� , že se pilot 
rozhodne zm� nit sm� r letu, algoritmus na základ�  zm� n� ných parametr�  letu, výškové a 
rychlostní zálohy vyhledá novou vhodnou plochu pro p�istání, na kterou za� ne pilota 
navigovat. Funkce má za úkol primárn�  vyhledávat plochy ve sm� ru letu, p�i� emž jak je v 
kategorii malých letadel zvykem [16], pilot z� stává nejvyšší instancí na palub�  a jsou mu 
ponechány rozhodovací pravomoci. Pilot je upozorn� n na mimo�ádnou situaci, je mu 
p�edložen návrh možného �ešení, ale kone� né rozhodnutí je stále pln�  v kompetenci pilota. 
Pro úsp� šnou implementaci funkce vyhledávání vhodné plochy na p�istání je nutné definovat 
požadavky na: 

· datové zdroje a senzorové vybavení, 
· zobrazovací a indika� ní p�ístroje, a 
· platformu pro vývoj funkce. 

Blokové schéma postupu výpo� tu funkce vyhledávání vhodné plochy pro p�istání je 
zobrazené na obr. 4-7. V obrázku jsou barevn�  odd� leny uvedené skupiny. 

Obr. 2-6: Propojení jednotlivých blok�  pro realizaci funkce navedení na p� istání  

2.2 Vývojový systém 

Z d� vodu pot�eby rychlého otestování navržených algoritm�  [11] byl využit letadlový 
simulátor Flight Gear (FG), který umož� uje p�istupovat k vnit�ním prom� nným jeho letového 
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modelu pomocí ethernetového rozhraní [17]. Simulátor byl nastaven tak, aby v periodických 
intervalech odesílal vnit�ní stavy letového modelu na ur� enou IP adresu a port. V rámci této 
práce byl realizovaný speciální program FG Connector (FGC), který umož� uje zachytávat 
ethernetové pakety odesílané simulátorem FG a p�edat p�ijatá data na jiné rozhraní s jiným 
kódováním. V rámci integrace TRS a IMU bylo využito ethernetové rozhraní, po kterém jsou 
jednotlivé datové položky odesílány ve formátu protokolu CANaerospace do prost�edí Matlab 
v režimu dotaz-odpov��  (viz obr. 2-6). Rozhraní pro komunikaci mezi prost�edím Matlab a 
programem FGC tvo�í toolbox [18] a DLL knihovna, která m� že být použita jako 
komponenta r� zných program� . Výhodou programu FGC je že umož� uje vizualizaci dat, 
dopo� ítávání dalších údaj� , ukládání dat do externích soubor�  a poskytuje možnost 
rozši�ování o další funkce.  
Pro distribuci letových a naviga� ních dat, za ú� elem otestování funk� nosti algoritm�  navedení 
na p�istání podle sestupového paprsku, algoritm�  zpracování dat a kontroly � innosti práce 
pilota za letu, byl vyvinutý datový server, který umož� uje distribuci dat po sb� rnici CAN 
nebo za použití UDP spojení s dalšími programy. Celkové testovací schéma m� že být 
rozd� leno na t� i � ásti. První � ást obsahuje zdroje dat, které jsou reprezentovány bu�  letovým 
simulátorem FlightGear, nebo v práci [11] vyvinutými moduly. Druhá, p�enosová, � ást 
distribuuje data od zdroje k jejich p�íjemc� m a to bu�  za pomoci sb� rnice CAN, nebo 
ethernetového spojení typu UDP. Poslední, t�etí, � ást schématu p�edstavuje zobrazení dat, 
jednotku pro uložení dat a jádro pro nezbytné výpo� ty integrovaných funkcí. Celé blokové 
schéma je zobrazeno na obrázku � . 2-6. 
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Obr. 2-7: Distribuce dat v testovacím systému Integrované modulární avioniky  

Datový server využívá pro komunikaci s p�evodníkem USB2CAN a pomocí UDP knihovnu 
DLL, která je sou� ástí Matlab2CAN toolboxu. Jednotlivé zobrazovací prvky využívají stejnou 
knihovnu pro vstup dat z rozhraní UDP a sb� rnice CAN. Bloky p�izp� sobení dat jsou bu�
jednoduché p�evodníky nap�. typu RS232/CAN, jako v p�ípad�  p�enosu dat ze systému GPS, 
nebo jednoú� elové m�� icí p�ístroje jako je aerometrická centrála a blok m�� ení úhlu náb� hu a 
úhlu vybo� ení. Všechny tyto moduly využívají univerzální avionický modul, jeho knihovnu 
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funkcí pro obsluhu periferií a program hlavní smy� ky pro manipulaci s daty. Systém GPWS 
zobrazený na obr. 2-7 ilustruje možnost p�ímého propojení simulátoru a zobrazova� e, kde je 
zobrazen pr� let malého letadla kolem Sn� žky. FGC je realizován jako MFC Multiple 
document aplikace umož� ující udržovat n� kolik spojení s r� znými � ástmi testovacího 
systému. Pro p�ipojení systém a výpo� etního prost�edí Matlab je velmi výhodné využít funkcí 
vyvinutého toolboxu, kdy je možné otev�ít další UDP spojení mezi Matlabem a datovým 
serverem a dotazovat se na hodnoty jednotlivých prom� nných funkcí FG_ETH_GetParam. 

Obr. 2-8: P� ístroj zobrazující varování p� ed nárazem do terénu vyvinutý pomocí 
simulátoru vestavného systému [20] 

Pro zrychlený vývoj grafických vestavných aplikací byl realizovaný SW jehož popis je 
uve�ejn� ný v  [19] a [21]. Tento software je ur� ený pro jednoduchý vývoj grafických aplikací 
pro vestavné systémy s API rozraním (viz obr. 2-8a), které je obdobné jako u reálného 
vestavného systému (viz obr. 2-8b), p�i� emž je simulován zobrazovací HW a vstupn� -
výstupní komunika� ní rozhraní (RS232, CAN, Ethernet, atd...). P�enositelnost kódu je v 
tomto p�ípad�  zajišt� na použitým programovacím jazykem a rozhraním nízko-úrov� ové 
knihovny zajiš� ující interakci s HW za�ízením.  

a) b) 

Obr. 2-9: Struktura knihoven zobrazovacího modulu a jejich relace k reálnému 
vestavnému systému 
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2.3 Datové zdroje 

Jako terénní databáze se používá voln�  dostupný, výškový profil terénu, ozna� ovaný jako 
Digital Elevation Model (DEM), který je výstupem projektu SRTM [22]. Terénní databáze je 
dopln� ná o databázi p�ekážek získávaných z projektu Open Street Maps [23]. Mezi další 
datové zdroje se dá za�adit i voln�  dostupná databáze letiš�  v � eské republice [24], která 
obsahuje jak sou�adnice umíst� ní p�istávacích ploch, tak i definice leteckých prostor� , 
významných bod�  a p�ekážek. 
D� ležitým údajem pro funkci vyhledávání plochy pro p�istání jsou charakteristiky letounu. 
Jedná se o klouzavost, maximální dolet, minimální rychlost, atd., které jsou ve v� tšin�  p�ípad�
sou� ástí dokumentace dodávané výrobcem letounu.  
Popis jednotlivých blok�  avionického systému je uveden v [11]. 

2.4 Zobrazovací a indika � ní p � ístroje 

Protože je reak� ní doba pilota na grafickou informaci výrazn�  kratší [25] než na textový údaj, 
byl pro realizaci zobrazovacího p�ístroje navržen jednoduchý zobrazova�  typu 2 (viz kap. 1.4) 
jehož vzhled je uvedený na obr. 2.9a. Z d� vodu celkové ceny p�ístroje, spolehlivosti a jeho 
použití za r� zných sv� telných podmínek se p�edpokládá, že bude realizován jako matice LED 
diod zobrazující odchylku od trati zp� sobem známým ze systému ILS. Praktická realizace 
p�ístroje pomocí simulátoru displejového zobrazova� e je zobrazena na obr. 2.9b. Aktuáln�
zobrazované informace jsou nastavovány pomocí výstup�  algoritmu navedení na p�istání. 
Zobrazuje se algoritmem doporu� ená trasa a orientace letadla, rychlost letu, výška letu, kurz 
dráhy a sestupový úhel. V p� vodním návrhu jsou ješt�  zobrazené šipky zamýšlené jako 
pom� cka pro udržování jednotlivých parametr�  v požadovaných rozsazích.  
Protože je samotné vizuální varování nedostate� né, je vizuální indika� ní systém vhodné 
doplnit systémem generování zvukových hlášení. Systém zvukových hlášení je oproti b� žn�
známým hlášením (nap�. systému GPWS) vybaven zcela novým hlášením „Straight Ahead”, 
jehož cílem je udržet pilota v p�ímém sm� ru letu v okamžiku, kdy pilot provádí manévr, který 
je ohodnocený jako nebezpe� ný, nap�. pokus o zatá� ku v nízké výšce nad terénem. 
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Obr. 2-10: Návrh jednoduchého zobrazova� e pro realizaci funkce navedené na p� istání
 a jeho výsledná realizace zobrazova� e  

2.5 Implementace algoritmu 

Pro zde prezentovanou implementaci testovaného algoritmu p�edpokládáme ohodnocení stavu 
letadla pouze informací „funguje“ nebo „nefunguje“. Tuto informaci poskytuje blok kontroly 
pohonné jednotky. Kontrolní blok porovnává požadavek na výkon motoru zadaný pilotem 
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pomocí páky ovládání p�ípusti paliva a aktuální výkon m�� ený na motoru. V p�ípad�  shody 
obou údaj�  je pohonná jednotka v po�ádku, ale v p�ípad�  rozporu je dalším systém� m 
ohlášena její chyba.  
Vlastní schéma výpo� tu algoritmu vyhledání vhodné plochy na p�istání je uvedeno na  
obr. 2-5, kde jsou modrou barvou ozna� eny jednotlivé integrované funkce. Na za� átku 
výpo� tu dojde k ohodnocení terénu a na základ�  aktuálních možností letounu i k výpo� tu 
minimálního a maximálního doletu. Maximální dolet je vypo� tený na základ�  výkonnostních 
charakteristik letounu a minimální dolet je daný nejvyšší bezpe� nou vertikální rychlostí 
sestupu letadla, p�i� emž se snažíme navigovat pilota stále vp�ed a vyhnout se zm� nám kurzu. 
Uvedené údaje jsou použity pro vyhledání vhodné a dosažitelné plochy pro nouzové p�istání. 
Následuje výpo� et trajektorie umož� ující dosažení vybrané plochy a v p�ípad� , že se pilot 
neodchýlí od navržené trajektorie, tak algoritmus pomocí navád� cích b�even (viz obr. 2-9) 
zobrazuje odchylky od vypo� ítané trasy. 
Funkce navedení na p�istání ohodnocuje terén binární hodnotou jako vhodný nebo nevhodný 
pro p�istání. Ilustrace ohodnocení terénu v aktuálním sm� ru letu, spolu s vyzna� ením vhodné 
p�istávací trajektorie (viz � ervené linky) a maximálního a minimálního doletu (viz modré 
linky), je zobrazena na obr. 2-10a. Obr. 2-10b zobrazuje situaci po pr� letu hornatou oblastí, 
kde je vid� t místo detekce poruchy, doporu� ená trasa letu, skute� ná trasa letu, místo p�istání a 
ohodnocený terén. Délka letu závisí na aktuální výškové záloze v okamžiku poruchy. 

a) 
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Obr. 2-11: Profil trajektorie letu a ilustrace ohodnocení terénu ve sm� ru letu letadla 
a výsledná trajektorie po simulaci poruchy 

3 Záv� r 

V tomto � lánku byl p�edstavený koncept integrované modulární avioniky spolu s fungujícím 
vývojovým systémem, který umož� uje rychlé testování integrovaných modulárních funkcí. 
Tento vývojový systém je složený z n� kolika vzájemn�  komunikujících SW program� . 
V rámci systému jsou používané standardizované výpo� etní balíky typu Mathworks Matlab, 
FlightGear, nebo SW prost�edky umož� ující jejich vzájemnou spolupráci, p�ípadn�
vizualizaci dat. Sou� ástí je i simulátor vestavného systému s LCD panelem, který umož� uje 
rychlý vývoj grafických p�ístrojových panel�  pro letectví p�ípadn�  pro automobilový pr� mysl 
nebo jiné pr� myslové odv� tví. Celý systém byl použitý pro otestování a realizaci funkce 
automatického vyhledávání vhodné plochy pro p�istání v p�ípad�  výskytu mimo�ádných 
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situací, která byla navržena autorem � lánku a dále rozvinuta v práci [15]. Celá implementace 
je realizována jako IMA funkce využívající systém datového rozhraní k simulátoru 
FlightGear, univerzálního vývojového systému grafického zobrazova� e a prost�edí Matlab. 
P�i realizaci byla ov�� ena funk� nost algoritmu spoušt� ného na po� íta� i typu PC, a p�estože se 
jedná o základní ov�� ení, tak algoritmus pracuje podle o� ekávání. Implementace algoritmu 
jako IMA funkce zjednodušuje její testování a následnou integraci algoritmu do cílových 
produkt� . O koncept funkce tak jak je zde popsána projevil zájem pr� myslový partner, 
p�i� emž její integraci by bylo možné �ešit v rámci podaného projektu TA� R od roku 2011. 
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Sú� asný stav v oblasti vzdelávania leteckých odborníkov   
v študijnom odbore elektronika na Leteckej fakulte TUKE 

 doc. Ing. František Adam� ík, CSc. 
Katedra avioniky  
Letecká fakulta  

Technickej univerzity v Košiciach,  
email: frantisek.adamcik@tuke.sk, tel: +421-915-768-364  

Resumé: 

Letecká fakulta Technickej univerzity v Košiciach zabezpe� uje vysokoškolskú prípravu 
študentov aj v študijnom odbore Elektronika vo všetkých troch stup� och. V príspevku je 
prezentovaný sú� asný stav v oblasti akreditácie a obsahovej stránky zodpovedajúcich  
študijných programov, po piatich rokoch existencie fakulty. 

1 Úvod 

Letecká fakulta Technickej univerzity v Košiciach poskytuje vysokoškolské vzdelávanie so 
zameraním na leteckú elektroniku v rámci akreditovaných študijných programov 
s rešpektovaním požiadaviek Ministerstva školstva SR [1] a Akredita� nej komisie od roku 
2005, od jej vzniku. Tvorba a akreditácia študijných programov prebiehala najprv v období 
transformácie predchodkyne Leteckej fakulty - Vojenskej leteckej akadémie GMRŠ 
v Košiciach na civilnú leteckú vzdelávaciu inštitúciu. V nasledujúcom období, v rámci 
komplexnej akreditácie univerzity v roku 2009, Letecká fakulta získala v zmysle § 82 a 83 
zákona � . 131/2002 Z. z. o vysokých školách akreditáciu pre prípravu študentov v študijnom 
odbore Elektronika vo všetkých troch stup� och a právo ude� ova�  absolventom zodpovedajúci 
akademický titul, ako aj právo vykonáva�  habilita� né konania a konania na vymenúvanie 
profesorov.  

2 Akreditácia študijných programov 

Letecká fakulta Technickej univerzity v Košiciach získala v období svojho vzniku právo 
poskytova�  trojstup� ové vysokoškolské vzdelávanie oblasti leteckej elektroniky a ude� ova�
jeho absolventom zodpovedajúci akademický titul v nasledujúcich študijných programoch  
(tab. 2-1): 

Názov študijného programu Študijný  odbor 
Stupe�

vš 
štúdia 

Získaný 
akademický

titul 
Avionické systémy 
Letecká a priemyselná magnetometria a senzorika 
Elektronické komunikácie v letectve 

1. Bc. 

Avionické systémy 
Letecká, bezpe� nostná a priemyselná senzorika 
Elektronické komunikácie v letectve 

2. Ing. 

Letecké a priemyselné elektronické systémy 

5.2.13 Elektronika 

3. PhD. 

Tab. 2-1: Akreditované študijné programy – pri vzniku LF 
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V rámci komplexnej akreditácie Technickej univerzity v roku 2009 sa po zapracovaní 
skúseností z uplynulého obdobia model vzdelávania študentov v odbore elektronika zmenil na 
aktuálny stav (tab. 2-2): 

Názov študijného programu Študijný  odbor 
Stupe�

vš 
štúdia 

Získaný 
akademický

titul 
Avionické systémy 
Senzorika 

1. Bc. 

Senzorika a avionické systémy 2. Ing. 
Letecké a priemyselné elektronické systémy 

5.2.13 Elektronika 

3. PhD. 

Tab. 2-2: Akreditované študijné programy – aktuálny stav 

Nadväznos�  jednotlivých stup� ov štúdia, akreditované študijné programy, ich požadovaná 
d�žka a podmienky ukon� enia sú uvedené na obr. 2-1. 

ABSOLVENTI  SŠ 
(získané úplné stredné  

/stredne odborné vzdelanie)

ABSOLVENTI  1. STUP� A 
VYSOKOŠKOLSKÉHO 

ŠTÚDIA 

ABSOLVENTI  2. STUP� A 
VYSOKOŠKOLSKÉHO 

ŠTÚDIA 

Bakalárska práca
ŠTÁTNE SKÚŠKY 

obhajoba bakalárskej práce 

1. STUPE�  ŠTÚDIA 

3 ROKY 
denné/externé 

štúdium 

2. STUPE�  ŠTÚDIA 

2 ROKY 
denné/externé 

štúdium 

3. STUPE�  ŠTÚDIA

Denné štúdium 
3 ROKY 

Externé štúdium 
5 ROKOV 

Diplomová práca
ŠTÁTNE SKÚŠKY 

obhajoba diplomovej práce 

Dizerta� ná práca
OBHAJOBA 

DIZERTA� NEJ PRÁCE

ŠP Avionické systémy 

ŠP Senzorika 

ŠP Letecké a priemyselné 
elektronické systémy 

Bc. 
„Bakalár“ 

ŠP Senzorika a avionické 
systémy 

Ing. 
„Inžinier“ 

PhD. 
„Philosophiae doctor“ 

Obr. 2-1: Sú� asný model trojstup� ového vzdelávania v odbore elektronika 

 Študijný program Avionické systémy sp�� a aj podmienky národnej a európskej  
leteckej legislatívy [2], ke� že d� a 1. 5. 2006 bola Letecká fakulta Technickej univerzity v 
Košiciach schválená Leteckým úradom SR ako organizácia oprávnená školi�  letecký personál 
pod� a požiadaviek leteckej legislatívy EÚ „Organizácia pre výcvik údržby pod� a PART 147 – 
teoretická príprava“ (osved� enie - referen� né � íslo CAA SK.147.002), pre kategórie: A – 
mechanika, B1 – technik–mechanika, B2 – technik–avionika. 
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3 Obsahová stránka študijných programov 

Po obsahovej stránke študijné programy pokrývajú základné oblasti využitia elektronických 
systémov na palubách lietadiel, v leteckých pozemných elektronických komunika� ných a 
zabezpe� ovacích systémoch a v priemysle [3,4,5]. 

Bakalársky študijný program Avionické systémy je zameraný na získanie vedomostí zo 
všeobecnej a leteckej elektrotechniky, elektroniky a kybernetiky, vedomostí a zru� ností z 
elektrického, prístrojového, rádiového, rádiotechnického vybavenia a prevádzkového 
zabezpe� enia lietadiel, z diagnostikovania palubných systémov a zis� ovania porúch, z 
obsluhy kontrolno-meracích a diagnostických zariadení, z údržby a opráv palubných 
systémov, na získanie informácií a primeraných praktických skúseností definovaných 
európskou leteckou legislatívou. Absolventi štúdia dokážu spolupracova�  s manažérmi a 
špecialistami leteckých spolo� ností alebo opravárenských a konštruk� ných podnikov. 
Absolventi štúdia môžu získa�  medzinárodné osved� enie v súlade s európskymi leteckými 
predpismi, alebo pokra� ova�  v nadväzujúcom inžinierskom štúdiu. 

Bakalársky študijný program Senzorika je zamerané do oblasti analýzy, návrhu, výberu, 
realizácie, prevádzkovania, diagnostikovania a využitia senzorických systémov. Absolventi 
získajú základné teoretické vedomosti zo senzoriky, elektroniky, spracovania a vizualizácie 
signálov. Získané znalosti a nadobudnuté praktické skúsenosti s najmodernejšími sníma� mi a 
elektronickými systémami spracovania signálov, zaru� ia absolventom široké profesné 
uplatnenie v prevádzke, výrobe alebo vývoji na pracoviskách s aplikovanými senzorickými 
systémami a elektronikou. Je to aktuálne napríklad v letectve, doprave, vojenstve, polícii, 
bezpe� nostných službách, ale aj priemysle, oddeleniach a firmách zaoberajúcich sa ekológiou, 
geofyzikou, defektoskopiou, kvalitou materiálov a podobne. Uplatni�  sa môžu aj ako 
operátori � i pracovníci technickej obsluhy bezpilotných systémov, leteckých, vojenských a 
technologických trenažérov všetkých kategórií, velínov � i robotizovaných pracovísk. 

Inžiniersky študijný program Senzorika a avionické systémy je zameraný na získanie 
teoretických vedomostí a praktických skúseností v študijnom odbore elektronika, s 
možnos� ou výberu cie� ovej orientácie do oblasti analýzy, návrhu, výberu, realizácie, 
prevádzkovania, diagnostikovania a využitia senzorických alebo avionických systémov. 
Absolventi, v nadväznosti na oblas�  senzoriky a avioniky, získajú vedomosti zo všeobecnej a 
leteckej elektrotechniky, elektroniky, kybernetiky a spracovania signálov, základné vedomosti 
z elektrického, špeciálneho, rádiového, rádiotechnického vybavenia a prevádzkového 
zabezpe� enia lietadiel. Nadobudnú zru� nosti z diagnostikovania leteckej techniky a 
zis� ovania porúch, z obsluhy kontrolno-meracích a diagnostických zariadení a z oblasti 
pozemných naviga� ných, prieskumných, výstražných a zabezpe� ujúcich systémov, riadiacich 
a informa� ných systémov, z defektoskopie ako aj z problematiky analýzy kvality materiálov, 
priemyselnej a dopravnej senzoriky a senzoriky inteligentných budov a objektov. Úspešné 
ukon� enie programu, najmä získané znalosti a praktické skúsenosti s najmodernejšími 
sníma� mi a elektronickými systémami lietadiel, zaru� í jeho absolventom široké profesné 
uplatnenie v leteckom priemysle, ako aj v prevádzke, výrobe, výskume a vývoji. 

Doktorandský študijný program Letecké a priemyselné elektronické systémy je zameraný na 
získanie teoretických vedomostí a praktických skúseností z k� ú� ových oblastí elektroniky na 
úrovni sú� asného stavu výskumu vo svete v súlade so zameraním dizerta� nej práce. 
Absolvent štúdia si osvojí zásady samostatnej aj tímovej vedeckej práce, vedeckého bádania, 
vedeckého formulovania problémov, prezentácie vedeckých výsledkov a dokáže analyzova�  a 
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rieši�  zložité a neštandardné úlohy v odbore Elektronika. Je schopný prináša�  nové riešenia, 
sledova�  najnovšie vedecké a výskumné trendy v elektronike a dop�� a�  i aktualizova�  svoje 
vedomosti formou celoživotného vzdelávania, dokáže komunikova�  a spolupracova�  s 
manažérmi vedeckých projektov a špecialistami z iných profesií. Uplatnenie nájde vo 
vedecko-výskumných, vývojových a projek� ných organizáciách pri riešení zložitých 
problémov, návrhov a analýz, pri aplikáciách špi� kových technológií, prípadne ako vedecko-
pedagogický pracovník vysokej školy. Profesionálne uplatnenie nájde v letectve, priemysle a 
službách vo verejnom aj súkromnom sektore. 

4 Záver 

Letecká fakulta sa za uplynulých pä�  rokov od transformácie z vojenskej vzdelávacej 
inštitúcie etablovala v oblasti civilného letectva ako inštitúcia s komplexnou ponukou 
študijných programov, pokrývajúcou celé spektrum leteckej problematiky, s  kvalitným 
vedecko-pedagogickým personálom, dlhodobými skúsenos� ami a tradíciami v oblasti 
vysokoškolskej prípravy leteckých odborníkov, � o dokazuje aj trvalý záujem uchádza� ov o 
štúdium v ponúkaných studijných programoch.  
Katedry profilujúce štúdium v študijnom odbore elektronika  (Katedra avioniky, Katedra 
leteckej technickej prípravy) sa v sú� asnosti v študijnej a pedagogickej oblasti zameriavajú 
najmä na širšie rozpracovanie aplikácií nových vzdelávacích technológií s využitím 
elektronických médií (e-vzdelávanie) a na rozširovanie možností zvýšenia po� tu zahrani� ných 
študentov. 
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Resumé: 

Tématem � lánku je použití sb� rnice CAN (Controller Area Network) v systému sb� ru dat 
a jeho optimalizace pro užití na vojenském letadle. Pro komunikaci je využit protokol 
CANaerospace rozší� ený o možnost dynamického nastavení � asového rozvrhu vysílaných 
zpráv b� hem letu. Navržená metoda byla experimentáln�  ov�� ena a výsledky jsou uvedeny 
v � lánku. 

1 Úvod 

Datová sb� rnice popisovaná v tomto � lánku byla navržena pro použití na vojenském letadle 
s p�edpokladem její aplikace na UAS (Unmanned Aerial System) pop�ípad�  AUAS 
(Autonomous UAS). Celý systém propojený touto sb� rnicí má pak sloužit pro sb� r a p�enos 
informací mezi jednotlivými podsystémy a jejich poskytování do integrovaného prost�edí 
NEC (Network Enabled Capability). Zám� rem tedy není pilotování letadla ani �ízení jeho 
kormidel. Použita byla p� vodn�  automobilová/pr� myslová sb� rnice CAN s nadstavbou 
v podob�  aplika� ního protokolu CANaerospace. Použití tradi� ní komunika� ní sb� rnice 
na vojenském letounu vyžaduje v n� kolika ohledech odlišné �ešení. � lánek poukazuje 
na n� která omezení a popisuje zp� sob �ízení komunikace, který pln�  vyhovuje všem 
požadavk� m. 

1.1 Specifika použití CAN na vojenském letadle 

Základní odlišnost použití CAN v automobilu a v letadle spo� ívá v tom, že v p�ípad�  letadla 
je podstatn�  vyšší požadavek na množství p�enášených dat a že jejich d� ležitost se v pr� b� hu 
letu výrazn�  m� ní. Zatímco u automobilu je od nastartování motoru až do jeho vypnutí 
požadavek na skladbu p�enášených dat nem� nný, u letadla nás b� hem každé fáze letu (start, 
stoupání na letovou hladinu, let po trati, pln� ní bojového úkolu v p�ípad�  vojenského letadla, 
p�iblížení na p�istání, p�istání, pohyb po pojížd� cí dráze) zajímají zcela rozdílné informace a�
už o stavu letadla, letových parametrech a naviga� ních datech, výzbroji, kondici pilota apod. 
Z tohoto d� vodu je nutné zajistit, aby data p�enášená po sb� rnici byla práv�  ta data, která jsou 
v aktuálním okamžiku pot�ebná pro vlastní let, nebo pro prost�edí NEC. 
Z tohoto pohledu je možné zvolit dv�  zcela odlišné metody �ízení komunikace po sb� rnici 
CAN. P�ístup ke sb� rnici je možné �ídit bu�  klasickým zp� sobem na základ�  priority 
jednotlivých zpráv CSMA/CA (Carrier Sense Multiple Access with Collission Avoidance) [3] 
(tento zp� sob arbitrování je též nazývaný event-triggered), nebo na základ� � asového 
multiplexu (time-triggered). Každý ze zp� sob�  má své p�ednosti i zápory. Zásadní nevýhodou 
prvního zp� sobu je fakt, že není možné žádným zp� sobem zaru� it, že zpráva s velmi nízkou 
prioritou bude v požadovaném � ase p�enesena [2]. Výhodou z� stává ovšem flexibilita této 
metody, která umož	 uje pružné využití sb� rnice pro data, která jsou v danou chvíli 
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k dispozici. Tato vlastnost je zárove	  klí� ovým nedostatkem � asov� � ízeného p�ístupu, kdy 
celá komunikace je založena na � asovém rozvrhu, který je zpravidla pevn�  p�eddefinován [4]. 
Významnou p�edností je ovšem deterministický charakter této metody �ízení. 
Z výše uvedeného vyplývá výhodnost � asového �ízení p�ístupu ke sb� rnici, ale zárove	
i nutnost implementace zp� sobu adaptování � asového rozvrhu komunikace podle aktuálních 
požadavk�  systému nebo NEC. 

2 Systém dynamického � ízení komunikace 

Aby bylo možné plynule m� nit � asový rozvrh vysílaných zpráv v závislosti na aktuálních 
požadavcích, vznikla metoda tzv. dynamického p�id� lování time-slot� . Pod pojmem time-slot 
je mín� n � asový interval vyhrazený pro p�enos jediné zprávy. Zmín� né time-sloty jsou pak 
se�azeny do tzv. matice cykl� , viz obr. 2-1. 

Obr. 2-1: Matice cykl�  [2] 

Každý �ádek matice cykl�  je tvo�en �adou time-slot� , kterým p�edchází synchroniza� ní zpráva 
vyslaná �ídicím uzlem. Synchroniza� ní zprávy tvo�í nulový sloupec matice cykl� . Každý 
time-slot má poté unikátní pozici v matici, kde m ozna� uje �ádek matice a n ozna� uje sloupec 
matice. Metoda dynamického p�id� lování time-slotu spo� ívá v tom, že ke každému time-slotu 
je p�i�azován identifikátor CAN zprávy, která má být v daném � asovém prostoru p�enesena. 
K tomuto p�id� lení time-slotu dochází plynule b� hem funkce systému v závislosti 
na aktuálních pot�ebách a lze tak adaptovat � asový rozvrh vysílání pro konkrétní fázi letu, 
úkol, � i jiné požadavky. 
Daný time-slot je pak p�id� lován konkrétnímu CAN ID zprávy pomocí za tímto ú� elem nov�
vytvo�ené zprávy. Priorita této zprávy daná identifikátorem musí být vyšší než priorita 
b� žných opera� ních dat, ale zárove	  nižší než priorita zpráv ohlašující kritické situace 
a závady letadla. CAN identifikátor je proto vhodné umístit do rozsahu uživatelsky 
definovaných dat s vysokou prioritou CAN ID 200-299 podle CANaerospace [1]. Formát 
zprávy ve všech ohledech respektuje konvence zavedené specifikací protokolu 
CANaerospace. 
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Obr. 2-2: Formát zprávy pro p� id� lení time-slotu [2] 

Byte 0 udává adresáta zprávy. Tím, že vždy nese hodnotu 0, ozna� uje, že zpráva je ur� ena 
všem ú� astník� m na sb� rnici. Byte 1 zna� í datový typ hodnoty, která je zprávou nesena. 
V našem p�ípad�  m� že tento byte nabývat dvou hodnot podle [1]. Hodnota 7 indikuje celé 
� íslo v rozsahu 0 až 1216 - . Tímto zp� sobem je zárove	  ur� eno, že p� jde o 11-ti bitový 
identifikátor. Hodnota 4 naopak avizuje celé � íslo v rozsahu 0 až 1232 -  a ukazuje, že p� jde 
o 29-ti bitový identifikátor. Byte 2 a 3 ukazují na pozici time-slotu v matici cykl� . Byte 2 
ozna� uje sloupec matice n, zatímco byte 3 zna� í �ádek matice m. Zbylé � ty�i byty zprávy, tedy 
byty 4 až 7, nesou CAN ID zprávy, které je time-slot p�id� len. Zpráva s identifikátorem této 
hodnoty je pak periodicky p�enášena vždy v p�id� leném time-slotu. 
V p�ípad� , kdy má být p�enášena velmi d� ležitá zpráva, kterou je vhodné p�enášet nap�íklad 
vždy na za� átku každého �ádku matice cykl� , je možné p�id� lit celý sloupec time-slot�
jedinou zprávou tak, že se nastaví nap�. n=1 a m=0. Takovým zp� sobem dojde k p�id� lení 
celého sloupce matice a není tak zapot�ebí p�id� lovat ur� ené time-sloty jednotliv� . 
Výhodou tohoto mechanismu je zárove	  to, že tuto zprávu p�ijímají oba uzly – ten, který má 
zprávu vysílat i ten, který bude zprávu p�ijímat. Díky tomu je p�ijímající uzel p�ipraven 
vhodn�  reagovat v p�ípad� , že o� ekávaná zpráva nep�ijde. 
V p�ípad�  výpadku �ídicího uzlu, který p�id� luje time-sloty, nedojde k narušení funkce 
systému. Nezbytným krokem je pouze to, že libovolný uzel musí p�evzít funkci vysílání 
synchroniza� ních zpráv. � asový harmonogram vysílání pak z� stává zachován podle poslední 
konfigurace. 

3 Experimentální ov �� ení 

Pro ú� ely praktického ov�� ení byly navržené principy naprogramovány do n� kolika modul�
systému s mikrokontroléry Atmel AT90CAN128. Pro ov�� ení funk� nosti a výhodnosti 
nového �ešení byly následn�  provedeny testy jak systému nakonfigurovaného v režimu time-
triggered s dynamickým p�id� lováním time-slot� , tak v režimu event-triggered. Všechny 
experimenty byly provád� ny s p�enosovou rychlostí 125 kbps. 
Systémová matice cykl�  byla v pr� b� hu experimentu nastavena tak, že �ádek v matici cykl�
za� ínal vždy referen� ní zprávou, po které následovalo 18 time-slot�  pro data. Všech 18 time-
slot�  m� lo pro ú� ely experimentu nastavenu stejnou délku. Nicmén�  tato délka m� že být 
m� n� na a nemusí být nutn�  pro každý sloupec matice cykl�  shodná. P� i testech v režimu 
� asového spoušt� ní byla provedena série pokus�  s r� znou p�ednastavenou délkou time-slotu 
po� ínaje 1,5 ms až do 1,1 ms. Se zkracováním délky time-slotu byla zárove	  zkracována 
perioda vysílání referen� ní (synchroniza� ní) zprávy. Tímto zp� sobem se zárove	  m� ní 
i zatížení sb� rnice. 
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P�i rychlosti 125 kbps trvá délka jednoho bitu 8 
 s. P�i dimenzování délky time-slotu je nutné 
uvážit maximální délku zprávy 135 bit�  (p�i maximálním po� tu stuff bit� ) [6]. 

maxmin iTS nt ×= t , (3-1)

kde 

minTSt  minimální délka time-slotu 
t  doba vyslání jednoho bitu zprávy 

maxin  maximální po� et bit�  zprávy 

Z toho vyplývá minimální délka time-slotu 1,08 ms. Je ovšem nutné po� ítat s adekvátní 
� asovou rezervou. Jak již bylo výše zmín� no, testy probíhaly s délkami time-slot�  od 1,5 do 
1,1 ms. 

SZ

SZTSTS

T
ttn

U
+×

= , (3-2)

kde 
U  využití sb� rnice 

TSn  po� et time-slot�

TSt  délka time-slotu 

SZt  délka time-slotu pro synchroniza� ní zprávu 

SZT  perioda vysílání synchroniza� ní zprávy 

Délce time-slotu 1,5 ms tak p�i použití cyklu obsahujícího synchroniza� ní zprávu a 18 time-
slot�  a period�  synchroniza� ní zprávy 29 ms zatížení sb� rnice p�ibližn�  71 %. P�i délce time-
slotu 1,1 ms a period�  synchroniza� ní zprávy 21 ms dojdeme obdobným zp� sobem k zatížení 
sb� rnice tém��  98 %, což odpovídá v podstat�  stavu plného zatížení sb� rnice. Tyto hodnoty 
jsou samoz�ejm�  platné pouze za p�edpokladu plného obsazení všech time-slot� . P�i 
dimenzování vytížení sb� rnice CANaerospace ovšem nesmí být zapomenuto na zprávy typu 
Emergency Event Data [1], které mají nejvyšší prioritu a jsou zpravidla vysílány asynchronn� . 
Z tohoto d� vodu musí být pro tyto zprávy ponechána dostate� ná kapacita sb� rnice. 
Specifikace [1] uvádí, že by z tohoto d� vodu nem� lo trvalé zatížení sb� rnice p�ekro� it 
hodnotu 80 %. Tomu odpovídá p�i námi provád� ném experimentu délka time-slotu p�ibližn�
1,35 ms a perioda opakování synchroniza� ní zprávy 26 ms. 
Dalším zp� sobem jak docílit požadovaného snížení zatížení sb� rnice je ponechat n� které 
time-sloty neobsazené. 
Identifikátor synchroniza� ní zprávy byl nakonfigurován na hodnotu ID 129 (0x81 hex). Tato 
hodnota vychází ze specifikace CANaerospace [1], kde je tento identifikátor rezervován pro 
zprávu synchronizace systému, která je jednou ze servisních zpráv protokolu CANaerospace. 
Synchroniza� ní zpráva až na jednu výjimku kompletn�  odpovídá formátu, jak byla definována 
v [1]. Byte � íslo 3, tedy Message Code, byl namísto ve specifikaci používané hodnot�  0, 
inkrementován tak, aby jeho hodnota odpovídala aktuálnímu �ádku matice cykl� . Tím je 
výrazn�  zjednodušena orientace jednotlivých uzl�  v matici cykl�  a je to zárove	  opat�ení 
vedoucí ke snížení rizika kolize vysílání dvou uzl�  zárove	 . � ídicí uzel tímto zárove	
jednozna� n�  udává rozm� r matice cykl� , respektive jeho po� et �ádk� . Po dosažení 
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p�ednastavené hodnoty po� tu �ádk�  p�etéká Message Code op� t do nuly a celá matice se 
opakuje. V nejjednodušším p�ípad�  tak nemusí být tento bit inkrementován a sb� rnice bude 
opakovat pouze jeden paket zpráv se stejným p�id� lením time-slot�  dokola. 
P�i praktickém ov�� ování navržené metody byly všem zprávám p�id� leny konkrétní time-
sloty. Následn�  byla spušt� na synchronizace a všechny uzly za� aly vysílat své zprávy podle 
p�ednastaveného harmonogramu. Poté jim byly podle požadavk�  další time-sloty dynamicky 
p�id� lovány, anebo ubírány. V pr� b� hu testování byly po sb� rnici posílány zprávy jak 
s vysokou, tak nízkou prioritou. V režimu � asového spoušt� ní, kdy má každá zpráva p�id� len 
vlastní prostor, ovšem nehraje velikost CAN ID resp. priorita zprávy žádnou roli. 

4 Záv� r 

V � lánku byla p�edstavena metoda dynamického �ízení komunikace po sb� rnici CAN 
s protokolem CANaerospace v systému sb� ru dat vojenského letadla. Byly zde popsány 
d� vody i d� sledky jejího zavedení. Experimenty i jejich výsledky jsou v � lánku popsány. 
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Analýza statického autopilota v podélné rovin�

 por. Ing. Jan BO� IL 
Katedra leteckých elektrotechnických systém� ,  

Fakulta vojenských technologií,  
Univerzita obrany, Brno,  

email: jan.boril@unob.cz, tel.: +420-973-445-258 

Resumé: 

V práci jsou popsány matematické modely letounu v prostoru pro statický autopilot 
v analytickém vyjád� ení i ve stavovém popisu. Vycházelo se z podélného pohybu p� i 
aproximaci pomalým pohybem - stabilizací rychlosti pomocí výškového kormidla. Pro dané 
matematické odvození byly vytvo� eny po� íta� ové modely a  provád� ny variace koeficient� . 
Výsledkem práce jsou nejlépe nastavené hodnoty koeficient�  zp� tných vazeb statického 
autopilota. 

1 Odvození matematického modelu statického autopilo ta 
v podélné rovin �   

V této kapitole je uvedeno matematické odvození podélného pohybu p�i aproximaci pomalým 
pohybem - stabilizace rychlosti pomocí výškového kormidla, pro statický a astatický autopilot 
v analytickém vyjád�ení i ve stavovém popisu. 

1.1 Analytický popis statického autopilota p � i aproximaci pomalým 
pohybem - stabilizace rychlosti pomocí výškového ko rmidla  

V prvním kroku jsou odvozeny pohybové rovnice pomalého pohybu letounu v podélné 
rovin� . Na pomalý pohyb v podélné rovin�  má vliv jak výchylka výškového kormidla, tak i 
tah motoru. Práce je �ešena jen pro vliv výchylky výškového kormidla na podélný pohyb 
letounu. P�ijetím ur� itých zjednodušujících podmínek pro úplnou soustavu diferenciálních 
rovnic podélného pohybu, získáme výchozí soustavu diferenciálních rovnic pro náš p�ípad ve 
tvaru: 
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Pro výpo� et p�enosové funkce 
v
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d
d =  vyjád�íme z první rovnice podélný sklon J , 

dosadíme do druhé rovnice a po drobných úpravách získáme p�enosovou funkci: 
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Nyní, když jsme si odvodili pot�ebnou p�enosovou funkci podélného pohybu, m� žeme p�ejít 
k analytickému popisu statického autopilota. Tuto p�enosovou funkci za� leníme do blokového 
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schématu a p�idáme dv�  záporné zp� tné vazby. První záporná zp� tná vazba odpovídá tlumení 
pomalých kmit�  podélného pohybu, kde je pot�eba si um� le vytvo�it první derivaci rychlosti a 
vynásobit ji zesilovacím � lenem vk � . Druhá zp� tná vazba, bere z výstupu aktuální rychlost letu 

v  a porovnává ji s požadovanou rychlostí pv . P�i rozdílných hodnotách rychlostí vzniká 

regula� ní odchylka ve , jež je zesílena v zesilovacím � lenu. Blokové schéma statického 
autopilota je na obr. 1-1. 

Obr. 1-1: Blokové schéma statického autopilota pro podélný pohyb letounu p� i 
aproximaci pomalým pohybem - stabilizace rychlosti 

Povel pro servomechanismus ovládání výškového kormidla je pak dán vztahem, který 
nazýváme zákonem �ízení (matematický výraz, definující výchylku kormidla na základ�
všech signál�  a zákonitostí, které na kormidla mají p� sobit). M� žeme jej zapsat: 

( ) vksvvk vpvv ××--×= �d (1-3)

Ze vztahu pro výchylku výškového kormidla je patrné, že autopilot se snaží vychýlit výškové 
kormidlo tím sm� rem, aby se celý letoun za� al otá� et sm� rem, kdy regula� ní odchylka klesá 
k nule. 
Je nutné provést postupné odvození � áste� ných p�enosových funkcí, odpovídající p�enos� m 
mezi výstupem (rychlostí) a vstupem sou� tových � len� . Jako první bychom odvodili 
p�enosovou funkci se zp� tnou vazbou vks �× , upravili složené zlomky a vhodným zakreslením 
do nového blokového schématu získali první zjednodušení. Pro nov�  vzniklé blokové schéma 
získáme p�enosovou funkci úpravou, roznásobením složených zlomk�  a slou� ením 
koeficient�  se stejnou mocninou Laplaceova operátoru výsledný tvar: 
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Model letounu se statickým autopilotem obsahuje, tzv. statickou chybu tzn., že teoreticky 
nikdy nedojde k tomu, aby m� la požadovaná a skute� ná rychlost nulovou odchylku. M� žeme 
�íct, že tato chyba bude tím menší, � ím v� tší bude zesilovací � len vk , ale nesmíme to 

s hodnotou vk  p�ehnat, m� že se stát, že se dynamický systém stane nestabilní a bude 
vykazovat nežádoucí chování letounu. 
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1.2 Stavový popis statického autopilota p � i aproximaci pomalým pohybem 
- stabilizace rychlosti pomocí výškového kormidla 

Prvním krokem pro odvození matematického modelu podélného pohybu letounu je p�evést 
analytické vyjád�ení chování letounu do stavového popisu. Soustava diferenciálních rovnic 
(1-1) obsahuje na levé stran�  výstupní prom� nné a vypo� tené koeficienty ijn , a na pravé 

stran�  vstupní (�ídící) veli� iny a vypo� tené koeficienty. Tuto soustavu lze p�epsat do 
maticového tvaru: 

uBxA ×=× (1-5)

Dle rovnice (1-5) m� žeme tedy rovnice (1-1) zapsat do maticového tvaru:

�
�

�
�
�

�
×�

�

�
�
�

�
=�

�

�
�
�

�
�
�

�
�
�

�
-

+

vdn

v

sn

nns

dJ
00

0

0
.

21

1311
(1-6)

Za� len� ním stavového popisu pohybu letounu v prostoru a p�idáním dvou zp� tných vazeb 
s maticemi F, S a matici K v p�ímém sm� ru, vznikne výsledné blokové schéma. 

Obr. 1-2: Blokové schéma stavového popisu statického autopilota pro pomalý podélný 
pohyb

Matice F je maticí tlumení pomalých kmit�  a vyskytuje se v ní na p�íslušném míst�  tlumící 
koeficient vk �  a je násobena Laplaceovým operátorem s, z d� vodu pot�eby první derivace 
rychlosti, kterou si tímto zp� sobem vytvo�íme, jelikož ji na výstupu stavového popisu letounu 
nemáme. Matice S je zp� tná vazba statického autopilota a na odpovídajícím míst�  se nachází 
� íslo 1, proto abychom mohli p�enášet skute� nou hodnotu rychlosti z výstupu na vstup 
prvního sumátoru se zesílením 1, kde vzniká rozdíl požadované a skute� né rychlosti. Matice 
K obsahuje zesilovací koeficient vk  a slouží k zesílení vektoru odchylky ey . 
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Dosazením všech vektor�  a matic získáme kone� ný tvar statického autopilota pro podélný 
pohyb p�i aproximaci pomalým pohybem - stabilizace rychlosti pomocí výškového kormidla 
ve stavovém popisu: 
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2 Variace koeficient �  statického autopilota 

V po� íta� ovém programu Matlab - Simulink si ov�� íme, zda odvozené p�enosové funkce pro 
analytické vyjád�ení a odvozené matice stavového popisu statického autopilota jsou opravdu 
správné a jak p� sobí zm� na koeficientu na let letoun s autopilotem v prostoru. Dochází zde i 
ke konfrontaci výsledk�  analytického vyjád�ení a stavového popisu. 

2.1 Variace koeficient �  analytického popisu statického autopilota p � i 
aproximaci pomalým pohybem - stabilizace rychlosti pomocí 
výškového kormidla 

Základním stavebním kamenem statického autopilota je vytvo�ený subsystém který, odpovídá 
zjednodušeným rovnicím pro podélný pohyb - aproximace pomalým pohybem - stabilizace 
rychlosti pomocí výškového kormidla (1-1). Celkové simula� ní schéma statického autopilota 
jež bylo použito pro variaci koeficient�  tvo�í dv�  záporné zp� tné vazby a je na obr. 2-1. 

Obr. 2-1: Blokové schéma stavového popisu statického autopilota pro pomalý podélný 
pohyb

V další � ásti této kapitoly budou provedeny variace koeficient�  zesilovacích � len�  u zp� tných 
vazeb. Požadovaná hodnota rychlosti nastavená na vstupu je sm1,0 . Pouze zm� nou 
výchylky výškového kormidla se bude snažit statický autopilot dosáhnout požadované 
hodnoty rychlosti. Prvním pr� b� hem, je nejlepší statický autopilot, který se variací 
koeficient�  poda� ilo nastavit s ohledem na stabilitu a � iditelnost letounu. 
Z pr� b� hu obr. 2-2 je patrné, že v prvních 20-ti sekundách rychlost roste k požadované 
hodnot� , ale bohužel ji nedosáhne, nebo�  statický autopilot obsahuje statickou chybu. Roste-li 
rychlost, musí zákonit�  klesat podélný sklon, jelikož stabilizujeme rychlost pouze výchylkou 
výškového kormidla. Patrn�  letoun v prvních sekundách klesá s v� tším podélným sklonem a 
až se rychlost p� iblíží k požadované hodnot� , podélný sklon se vrátí blíže k nulovým 
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hodnotám a ustálí se na konstantní hodnot� . Letoun klesá s ur� itým podélným sklonem a tím 
tak udržuje rychlost blízko požadované hodnoty sm1,0 . 

Obr. 2-2: Pr� b� h statického autopilota pro koeficienty 12,2 == vv kk �

Variace koeficientu vk : 

Z obr. 2-3 vidíme že, p� i snížení zesilovacího koeficientu v p�ímém sm� ru se hodnota 
skute� né rychlosti vzdálí od požadované hodnoty na vstupu systému. � ím menší hodnota 

Obr. 2-3 : Pr� b� h statického autopilota pro koeficienty 12,1 == vv kk �
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koeficientu tím v� tší odchylka ve . Zárove�  se také prodlužuje � asová konstanta, kdy se 
pr� b� h ustálí a se snižujícím se koeficientem bude � asová konstanta delší. Možnou výhodou 
použití statického autopilota s nižšími koeficienty v p�ímém sm� ru, je menší amplituda kmitu 
podélného sklonu a s tím i souvisící menší hodnota výchylky výškového kormidla tzn. menší 
zatížení draku letounu. 
Naopak p� i zvyšování koeficientu vk  se hodnota skute� né rychlosti tém��  ztotožní 
s požadovanou hodnotou, což je patrné z obr. 2-4. To je ur� it�  velice výhodné, ale na úkor 
tohoto úsp� chu vidíme, že systém zakmitá a to dokonce dvakrát za 20 sekund, což by drak 
letounu nemusel vydržet a mohlo by dojít k poškození. Navíc pokud si zobrazíme výchylku 
výškového kormidla, zjistíme, že vychýlení z maxima do minima prob� hlo za 4 sekundy a 
m� lo hodnotu 1,4 rad a to by v praxi bylo velice t� žce technicky realizovatelné. 

Obr. 2-4 : Pr� b� h statického autopilota pro koeficienty 12,10 == vv kk �

 Variace koeficientu vk� : 

Na obr. 2-5 je z�eteln�  poznat, že p� i snížení zesilovacího koeficientu první derivace systém 
se statickým autopilotem za� ne kmitat v podélné rovin� . V praxi by se letoun pohyboval 
v prostoru houpavým pohybem nahoru, dol� . To by bylo jist�  nep�íjemné pro osádku letounu. 
Koeficient funguje jako tlumení pomalých kmit� . Položíme-li hodnotu rovnou 0, statický 
autopilot bude stále funk� ní, jen bude kmitat s ur� itou frekvencí okolo požadované hodnoty a 
to nejmén�  400 sekund než se ustálí. 
Zvyšováním zesilovacího koeficientu první derivace (obr. 2-6) prodlužujeme � as, za který se 
skute� ná rychlost ustálí na konstantní hodnot� . Systém je zatlumen. V praxi bychom museli 
zvolit kompromis mezi stabilitou a � iditelností letounu. Bude-li systém p�etlumený, pilot� v 
zásah do �ízení muže být utlumen automatem a pilot tak nedosáhne požadované zm� ny 
parametru letu, naopak bude-li systém netlumený bude let v takovém letounu velice 
nep�íjemný díky rychlým zm� nám výšky a rychlosti.  
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Obr. 2-5 : Pr� b� h statického autopilota pro koeficienty 2,2 == vv kk �

Obr. 2-6 : Pr� b� h statického autopilota pro koeficienty 20,2 == vv kk �

2.2 Variace koeficient �  stavového popisu statického autopilota p � i 
aproximaci pomalým pohybem - stabilizace rychlosti pomocí 
výškového kormidla  

K analýze vlastností letounu p� i podélném pohybu ve stavovém popisu op� t využijeme 
simula� ní prost�edí programu Matlab - Simulink. Ten p�ímo obsahuje blok charakterizující 
stavový popis a jeho numerické �ešení.  
Matici Z použijeme jako prost�edek pro ur� ení, které výstupní veli� iny chceme pozorovat. 
Matice K a F mají na daných místech zesilovací koeficienty, jak jsme si ur� ili p � i 
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matematickém odvození stavového popisu v podkapitole 1.2. Matice S má na pozici 11n
jedni� ku jak je uvedeno ve vztahu (1-6). 

Obr. 2-7 : Simula� ní schéma pro analýzu statického autopilota v podélné rovin�  -  kanál 
rychlosti ve stavovém popisu

Simulace byli provád� ny se stejnými hodnotami zesilovacích koeficient�  a za stejných 
podmínek, jako u analytického vyjád�ení statického autopilota. Pomocí stavového popisu 
dosáhneme naprosto stejných výsledk� , jako p� i simulaci pomocí analytického vyjád�ení a 
využití základních blok�  automatické regulace. Z toho vyplývá, že oba zp� soby popisu 
pohybu letounu v prostoru jsou použitelné a záleží na každém z nás, který zp� sob si 
vybereme. 

Obr. 2-8: Pr� b� h statického autopilota pro koeficienty 12,2 == vv kk �

3 Záv� r 

P�edložený � lánek ukazuje možnost, jak �ešit statického autopilota pro jiné kanály (rychlost), 
než jsou �ešeny v uvedené literatu�e. V analytickém vyjád�ení statického autopilota je vždy 
nutné odvodit a vytvo� it p�enosové funkce, jejichž správnost si zp� tn�  ov�� íme zapsáním 
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p�enosových funkcí do programu Matlab - Simulink. U matematického odvození stavového 
popisu, byli vytvo�eny nové matice a na p�íslušná místa byly umíst� ny zesilovací koeficienty 
podle pravidel maticového zápisu. Pr� b� hy jsou vybrány tak, aby bylo z�ejmé, co který 
koeficient zp� sobuje za zm� nu parametr�  letu. Výsledky simulace pomocí základních blok�
automatické regulace a simulace pomocí bloku s p�enosovou funkcí byli totožné. 
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Resumé: 

P� ísp� vek pojednává o vývoji za� ízení sloužícího k validaci dynamicky � ízeného p� ístupu na 
sb� rnici CAN. Celé za� ízení je koncipováno jako sníma�  nap� tí a je postaveno na rozší� eném 
mikroprocesoru AVR90CAN128. Za� ízení je schopno m�� it stejnosm� rná nap� tí v rozsahu 
0-5V. Zm�� ené nap� tí je následn�  odesíláno do palubní sb� rnice CAN využívající protokol 
CANaerospace se strategií TTCAN s dynamicky p� id� lovanými sloty. 

1 Úvod 

Moderní avionické systémy se staly neodd� litelnou sou� ástí letecké techniky. Mají na starosti 
celou �adu proces� , jako jsou nap�íklad monitorování, diagnostika, konfigurace palubního 
vybavení, ale i takových proces� , které vyžadují kvalitn� jší � asový p�ístup, jako je nap�íklad 
�ízení letu (FBW). Na základ�  projektu, jímž se zabýváme, vytvá�íme systém sb� ru dat, který 
má na rozdíl od podobných používaných elektronických systém�  sloužit pouze jako 
informa� ní brána pro sí� ové prost�edí NEC, využitelný nap�íklad v rámci elektronického 
bojišt� . Na obrázku je vid� t blokové ideové schéma budovaného elektronického systému. 
Základní ideou tohoto systému je nahromad� ní co nejv� tšího množství dat relevantních pro 
prost�edí NEC a jejich odeslání ostatním uživatel� m v síti. Jak je z obrázku vid� t vnit�n�  je 
proto celý systém koncep� n�  založen na komunikaci po jedné sb� rnici. 

Obr. 1-1: Vytvá� ený systém sb� ru dat [1] 
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Samotná sb� rnice CAN umož� uje pouze událostní p�ístup (pot�ebuji vysílat, tak vysílám), 
který pro letecké aplikace není ideálním �ešením, nebo�  se teoreticky m� že stát, že za�ízení 
s vyšší prioritou budou vysílat tak � asto, že sb� rnici zahltí, a na za�ízení s nižší prioritou 
v� bec nezbude � as a tím pádem nebude schopno vysílat. Proto se za� al používat p�ístup 
� asového �ízení sb� rnice. Náš p�ístup je založen práv�  na strategii TTCAN �ízení sb� rnice. 
Aby bylo možné se adaptovat na pot�eby vojenského letectví, navrhujeme pozm� nit systém 
� asového �ízení TTCAN na dynamické �ízení komunika� ní matice. 

Obr. 1-2: Komunika� ní matice TTCAN [2] 

Je-li nap�íklad z prost�edí NEC požadavek na vyslání zprávy o poloze podvozku, je po 
sb� rnici CAN vyslána p�íslušná zpráva. Podstatou této zprávy je, že obsahuje krom�  nezbytné 
hlavi� ky ur� ující typ zprávy navíc v druhém a t�etím datovém bytu p�esnou pozici 
v komunika� ní matici, a v bytech 4-7 identifikátor zprávy, která je z prost�edí NEC 
požadována. Za�ízení, které tuto zprávu generuje tak ví, že v konkrétním � asovém rámci má 
požadovanou zprávu vyslat. Tímto zp� sobem lze pro každou situaci dynamicky vytvo�it. 
Tento zp� sob �ízení komunikace je podrobn�  popsán v [2].  

Obr. 1-3: Zpráva protokolu CANaerospace [2] 

P�i vývoji tohoto dynamicky p�id� lovaného zp� sobu �ízení zpráv vznikla pot�eba vysílat 
dostate� né množství zpráv nezbytných k ov�� ení funk� nosti navrhovaného �ešení.  
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2 Hardwarové a softwarové � ešení 

Za�ízení jsem se rozhodl koncipovat jako plnohodnotný sníma�  nap� tí, s možností 
komunikace po sb� rnici CAN. Základem se proto stal mikroprocesor AVR90CAN128, který 
tuto komunikaci umož� uje. Za�ízení má možnost m�� it bu�  nap� tí na potenciometru, nebo 
v p�ípad�  reálného m�� ení, nap� tí na externím vstupu. Toto nap� tí je vedeno p�es odporový 
d� li �  sloužící k ochran�  vstup�  A/D p�evodníku proti p�ep� tí.  

Obr. 1-4: Schéma zapojení p� ípravku 

Vstupní � ást je tedy na rozdíl od výstupní konstruk� n�  velice jednoduchá. Výstupní � ást je 
napájena z galvanicky odd� leného zdroje nap� tí DCR010505 a používá opticky odd� lený 
budi�  sb� rnice CAN. Celé za�ízení je napájeno pomocí DC/DC konvertoru a na svém vstupu 
je schopno pracovat s nap� tími 15-36V. Vzhledem k tomu, že se dop�edu neví, zda za�ízení 
nebude zapojeno jako poslední za�ízení, je dopln� no volitelným termina� ním odporem. 
Protože t� chto za�ízení by m� lo být ke sb� rnici zapojeno v� tší množství, je pot�eba zajistit, 
aby zprávy každého vyrobeného modulu m� ly rozdílný identifikátor a nedocházelo tak ke 
kolizím p�i komunikaci. Protože rovn� ž program, který slouží k jejich obsluze, by m� l z� stat 
stejný, jsou k zadání konkrétního identifikátoru použity DIP p�epína� e. Po stisku tla� ítka 
„OK“ dojde k p�e� tení aktuálního stavu p�epína��  a tím pádem zadání konkrétní 
identifikátoru, a za�ízení tak má možnost imitovat libovolný pot�ebný signál. � innost celého 
za�ízení je signalizována p�íslušnými diodami. 
Z pohledu softwarového je celé za�ízení rovn� ž velmi jednoduché, nebo�  se jedná pouze o 
m�� ení nap� tí pomocí A/D p�evodníku. Jediná složitá � ást je tak práv�  vytvá�ená dynamicky 
p�id� lovaná adresa. Po úsp� šné validaci tohoto p�ístupu, však bude možné upravit tento 
software do podoby knihovny a umožnit tak velmi jednoduché používání i v ostatních 
za�ízeních palubního systém sb� ru dat. 
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Obr. 1-5: Navržená deska plošného spoje a hotové za� ízení 

3 Záv� r 

Vytvo�ené za�ízení slouží primárn�  k vývoji a validaci dynamického �ízení komunika� ní 
matice TTCAN strategie �ízení zpráv. Zárove�  ale také slouží jako jednoduchý sníma�
nap�� ových úrovní, nebo jako imitátor signál�  pro sb� rnici CAN. 
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Osobní komunika� ní rozhraní VICM 209 
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Resumé: 

Dnešní vojenské operace jsou charakterizovány vysokým stupn� m mobility nasazených 
jednotek a zárove�  nutností velmi rychlého opušt� ní p� epravního prost� edku. Základním 
požadavkem však je, aby i p� i opušt� ní vozidla � i vrtulníku z� stali � lenové týmu v radiovém 
spojení. P� ísp� vek pojednává o nov�  vyvinutém osobním komunika� ním rozhraní VICM 209, 
které bylo vyvinuto s cílem maximáln�  usnadnit vojákovi sesednutí z p� epravního prost� edku 
a p� itom mu zabezpe� it spojení s celou � adou taktických komunika� ních prost� edk� .   

1 Problémy výsadku v dnešních vojenských operacích 

Všechny dnes probíhající vojenské operace jsou charakterizovány velmi vysokým stupn� m 
mobility jednotek a používáním celé �ady r� zných spojovacích prost�edk� . P�itom spojovací 
prost�edky hrají klí� ovou roli a zajiš� ují v� asné p�edávání informací mezi jednotkami 
a nad�ízeným stupn� m velení. V� tšina operací je vedena ve m� stech v zástavb�  a mají 
charakter hlídkové a pr� zkumné � innosti. P�i kontaktu s protivníkem je nutno velmi rychle 
opustit transportní prost�edek a z� stat ve vzájemném spojení. 
Jednotky jsou p�epravovány v r� zných bojových a transportních prost�edcích. N� které z nich 
jsou charakterizovány velmi vysokou hlu� ností. Hladiny hluku dosahují až 120 dB. Z tohoto 
d� vodu je absolutn�  nezbytné, aby byl p�epravovaný voják po celou dobu pobytu ve vozidle 
vybaven kvalitní náhlavní hovorovou soupravou, která jednak zajiš� uje ochranu jeho sluchu, 
jednak prost�ednictvím vozidlového interkomu VICM 200 [1][2] zajiš� uje komunikaci mezi 
všemi � leny posádky vozidla a jejich p�ístup k vozidlovým radiostanicím.  
P�i sesednutí vojáka z bojové platformy je rovn� ž nutné, aby m� l voják chrán� n sluch a mohl 
vést komunikaci prost�ednictvím radiových prost�edk�  s ostatními � leny jednotky 
a s nad�ízeným stupn� m velení. P�i charakteru dnešních vojenských operací je nezbytné, aby 
výsadek p�epravovaný ve vozidle � asto z tohoto vozidla vystupoval za ú� elem pr� zkumu, 
pop�ípad�  navázání aktivního bojového kontaktu s protivníkem a op� tovn�  do p�epravního 
bojového prost�edku nastupoval za ú� elem transportu na další místo.  
Dnešní elektronické vybavení vojáka na tyto nové požadavky dostate� n�  nereagovalo, a proto 
bylo nutné vyvinout takové prost�edky, které tuto � innost budou usnad� ovat.  

1.1 Vybavení výsadku komunika � ními prost � edky 

Ve všech dnes probíhajících vojenských operacích využívají armády celé �ady komunika� ních 
prost�edk�  pro spojení s nad�ízeným stupn� m velení. Z toho plyne pot�eba, aby byl voják 
vybaven celou �adou taktických radiostanic, které mu umožní spojení do r� zných sítí. V praxi 
to znamená, že krom�  taktické VKV radiostanice podle požadavk�  konkrétní operace je zcela 
nutn�  vybaven personální radiostanicí, která mu zajiš� uje taktické spojení na relativn�  krátkou 
vzdálenost. Úkolem personální radiostanice je zajistit spojení primárn�  s � leny týmu výsadku 
a následn�  spojení s osádkou bojového transportního prost�edku. Krom�  toho p�i p�eprav�
a vedení bojové � innosti v bojovém prost�edku využívá vozidlové radiostanice, podle typu 
vozidla obvykle jednu až dv� . 
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Klí � ovým p�i vedení bojové � innosti je vysoká mobilita jednotky, schopnost být rychle 
p�epravena do požadovaného opera� ního prostoru a v tomto prostoru velmi rychle opustit 
p�epravní prost�edek a zahájit pr� zkumnou a bojovou � innost. Jak bylo uvedeno výše, 
opušt� ní vozidla a op� tovný nástup do vozidla jsou p�i charakteru dnešních operací pom� rn�
� asté. 
V p�epravním prost�edku, který je vždy charakterizován zna� ným hlukem, je naprosto 
nezbytné, aby byli vojáci vybaveni náhlavními hovorovými soupravami jednotlivce, 
prost�ednictvím kterých mezi sebou komunikují v rámci daného vozidla. Tyto náhlavní 
hovorové soupravy jim zajiš� ují ochranu sluchu a zabezpe� ují komunikaci. P�i opušt� ní 
p�epravního prost�edku se musí voják odpojit od interkomu, sesednout a komunikovat v sítích 
radiostanic. P�itom i p�i � innosti mimo p�epravní bojový prost�edek je nutné, aby m� l voják 
stále dostate� n�  chrán� n sluch. Okamžik sesednutí vojáka je velmi kritickým okamžikem, 
protože voják se musí p�edevším soust�edit na potenciální hrozby, na monitorování situace 
a vedení bojové � innosti. Krom�  toho byl zat� žován odpojováním se od vozidlového 
interkomu a p�ipojováním se na nesené radiostanice. Zát� ž vojáka v d� sledku odpojování od 
komunika� ního systému a t� žkopádné p�ipojování na systémy jiné je zcela zbyte� ná 
a zbyte� n�  zvyšuje rizika. 

1.2 Zp� soby � ešení sesednutí z p �epravního prost � edku 

Problém sesedání vojáka z p�epravního prost�edku byl v minulosti �ešen r� znými zp� soby, 
avšak ani jeden zp� sob nebyl zdaleka pro pot�eby vojáka dosta� ující. Lze tvrdit, že vždy pro 
n� j p�edstavoval zát� ž, a to bu�  p�i sesedání, nebo p�i op� tovném nasedání. P�itom základním 
taktickým požadavkem je to, aby ob�  tyto � innosti byly maximáln�  krátké, efektivní a v rámci 
možností i bezpe� né.  
Prvním praxí ov�� eným zp� sobem bylo vybavení vojáka dv� mi nezávislými náhlavními 
hovorovými soupravami, tzv. lehkou a t� žší. Náhlavní hovorové soupravy jsou instalovány na 
sob� . Vnit�ní hovorová souprava, kterou má voják nasazenu p�ímo na uších, je p�ipojena 
k personální radiostanici a druhá t� žší a mohutn� jší hovorová souprava, která je nasazena až 
na souprav�  lehké, je p�ipojena k vozidlovému interkomu. Toto pom� rn�  elegantní �ešení má 
však jisté nevýhody pramenící z nutnosti mít dv�  náhlavní hovorové soupravy najednou. Toto 
logicky zp� sobuje  komplikace p�i sesedání z vozidla. Postup p�i sesedání z vozidla je takový, 
že voják musí nejprve sejmout vn� jší náhlavní hovorovou soupravu a teprve potom m� že 
opustit vozidlo pouze s lehkou soupravou. Sejmutí vn� jší náhlavní hovorové soupravy si vždy 
vyžádá ur� itý � as. Ku prosp� chu tohoto �ešení nutno uvést, že vn� jší náhlavní hovorovou 
soupravu lze sejmout bez nutnosti sejmutí p�ilby balistické ochrany. Další komplikací je 
op� tovné nasednutí vojáka do p�epravního prost�edku. Zde je � innost p�esn�  opa� ná, voják 
musí náhlavní hovorovou soupravu nasadit, a to pod p�ilbu balistické ochrany. Nutno rovn� ž 
poznamenat, že toto �ešení se datuje od dob, kdy bojové jednotky nebyly zcela tak 
vybavované jako jsou nyní. Tímto vybavením se rozumí p�edevším používání taktických 
a balistických vest a jiných ochranných prost�edk� . Voják vybavený t� mito prost�edky se 
v omezeném prostoru bojového p�epravního prost�edku m� že jen velmi neobratn�  pohybovat, 
a to rovn� ž komplikuje jakékoliv manipulace s náhlavní hovorovou soupravou. Toto �ešení 
není zdaleka vhodné p�i charakteru dnešních vojenských operací, kdy vojáci vykonávají 
pr� zkumnou a hlídkovou � innost. Vysedání z vozidla a op� tovné nasedání do vozidla je velmi 
� asté a takové �ešení p�inejmenším obt� žuje a odvádí jejich pozornost. 
Dalším možným �ešením je vybavení vojáka dv� mi nezávislými náhlavními hovorovými 
soupravami, jedna je p�ipojena k personální radiostanici a druhá k vozidlovému interkomu. 
Voják má vždy nasazenu pouze jednu hovorovou soupravu podle toho, v kterém systému 
komunikuje. Toto �ešení je ješt�  horší a p�ináší vojákovi nemalé obtíže. Ve vozidle je sice 
voják p�ipojen k interkomu jednou náhlavní hovorovou soupravou, ale p�i sesedání ji musí 
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sejmout, v lepším p�ípad�  bez nutnosti sejmutí p�ilby balistické ochrany a nasadit si druhou 
náhlavní hovorovou soupravu, která zajiš� uje p�ipojení k personální radiostanici. 
Ob� � ešení mají rovn� ž tu zásadní nevýhodu, že neumož� ují p�ipojení k druhé taktické 
radiostanici (krom�  personální radiostanice) p�i � innosti mimo vozidlo. Tak je nap�íklad 
velitel jednotky, který musí krom�  personální radiostanice ur� ené pro spojení s � leny týmu 
používat VKV radiostanici s v� tším dosahem pro spojení s nad�ízeným stupn� m velení 
vystaven dalším problém� m a komplikacím. V p�ípad� , že je vybaven náhlavní hovorovou 
soupravou kryjící ob�  uši, musí tuto soupravu p�epojovat mezi personální a VKV radiostanicí. 
Alternativním �ešením je vybavení velitele jednotky lehkou náhlavní hovorovou soupravou 
kryjící pouze jedno ucho, zde pak není zaru� ena žádná ochrana sluchu. Toto je pak p�i st�elb�
v rámci vedení bojové � innosti vážným problémem. 

1.3 Taktické požadavky 

Ze všeho výše uvedeného je naprosto z�ejmé, že základním taktickým požadavkem krom�
p�ipojení vojáka do r� zných komunika� ních systém�  je co nejsnadn� jší a bezpe� né opušt� ní 
p�epravního nebo bojového prost�edku. V ideálním p�ípad�  je voják vybaven pouze jednou 
náhlavní hovorovou soupravou, která chrání jeho sluch jak uvnit�, tak vn�  vozidla. Základním 
taktickým požadavkem je, aby hovorová souprava umož� ovala funkci odposlechu okolí. 
P�itom mu zabezpe� uje možnost komunikace ve vozidlovém interkomu a prost�ednictvím 
personálních radiostanic spojení s � leny týmu operujícího vn�  vozidla a prost�ednictvím VKV 
taktické radiostanice spojení s nad�ízeným stupn� m velení.  

1.4 Personální komunika � ní rozhraní 

Personální komunika� ní rozhraní [3] je novým výrobkem, který reaguje na stávající a budoucí 
pot�eby všech mobilních jednotek armády. T� mito jednotkami mohou být jednotky 
p�epravované prost�ednictvím obrn� ných transportér� , kolových � i pásových, nebo to mohou 
být rovn� ž jednotky aeromobilní. 
Personální komunika� ní rozhraní je elektronické za�ízení konstruované tak, aby maximáln�
umožnilo vojákovi nasednutí a sesednutí z bojového prost�edku. P�itom umož� uje p�ipojení 
k celé �ad�  taktických komunika� ních prost�edk� , a�  již vozidlových, nebo osobních.  

Obr. 1-1: Personální komunika� ní rozhraní VICM 209 
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P�i sesednutí z p�epravního prost�edku voják velmi snadno rozpojí pouze jeden vytrhávací 
konektor a m� že snadno a rychle tento prost�edek opustit. P�itom stále z� stává ve spojení 
s posádkou uvnit� p�epravního prost�edku, s � leny výsadku, pop�ípad�  s nad�ízeným stupn� m 
velení. 
Personální komunika� ní rozhraní je chápáno jako osobní vybavení vojáka. Je p�ipevn� no 
k taktické vest�  pomocí robustní spony a lze je tedy velmi snadno od vesty odpojit. Poskytuje 
interface mezi náhlavní hovorovou soupravou jednotlivce, vozidlovým interkomem, 
vozidlovými radiostanicemi a VKV a personální radiostanicí. P�i konstrukci výrobku bylo 
dbáno na to, aby za�ízení bylo ergonomicky vhodn� � ešeno a p�itom bylo dostate� n�  robustní. 
Samoz�ejmým požadavkem je pln� ní odpovídajících vojenských standard� . 
Personální komunika� ní rozhraní je vybaveno n� kolika robustními konektory, viz obr. 1-1. 
Konektor K1 je ur� en pro p�ipojení vojáka do interkomu, který je instalován v p�epravním 
bojovém prost�edku. Zde je voják p�ipojen odolným spirálovým kabelem ke konektoru 
interkomu vyhrazeného pro p�ipojení náhlavní hovorové soupravy. Konektor K2 je vyhrazen 
pro p�ipojení konektoru náhlavní hovorové soupravy do personálního komunika� ního 
rozhraní. Do konektoru K3 je kabelem p�ipojena personální radiostanice, která slouží pro 
taktické spojení vojáka v rámci jednotky operující mimo vozidlo.  
Ovládání jednotky je intuitivní a velmi snadné. Jednoduchost ovládání byl základní 
požadavek p�i vývoji. K ovládání slouží dva základní ovládací prvky, a to tla� ítko TL1 
a tla� ítko TL2. Tla� ítko TL1 je vyhrazeno pro klí� ování vozidlového interkomu, tzn. že je-li 
voják p�ipojen k interkomu, m� že interkom klí� ovat práv�  tímto ovládacím tla� ítkem. 
Tla� ítko TL 2 je vyhrazeno pro klí� ování radiostanice zvolené na ovlada� i vozidlového 
interkomu. V praxi to tedy znamená, že voják není rozptylován � innostmi souvisejícími 
s obsluhou interkomu, ale p�i vhodném nastavení ovládacích prvk�  provádí �ízení celé 
komunikace pouze prost�ednictvím dvou ovlada��  TL1 a TL2. P�ípojnou sk�í� ku interkomu 
m� že mít tedy umíst� nu v podstat�  mimo své zorné pole a v � innosti to vojáka nebude nijak 
omezovat a nebude to na n� j klást vyšší zát� ž. Ob�  tla� ítka jsou umíst� na v ose výrobku 
a ergonomicky jsou  �ešena tak, aby byla snadno p�ístupna jak levákovi, tak pravákovi 
a nedocházelo k mylnému klí� ování.  
Personální komunika� ní rozhraní je krom�  jiného vybaveno rovn� ž miniaturním mikrofonem 
a reproduktorem umíst� ným na zadní stran� . P� i odpojení náhlavní hovorové soupravy od 
personálního komunika� ního rozhraní elektronické obvody automaticky tuto skute� nost 
detekují a aktivují mikrofon a reproduktor. Tato funkce je oce� ována zejména p�i vykonávání 
hlídkové � innosti, kdy voják není vystaven p� sobení nadm� rného hluku a mít nasazenu 
náhlavní hovorovou soupravu m� že být pro n� j z dlouhodobého pohledu zna� n�  zat� žující až 
nep�íjemné, zvlášt�  p�i nep�íznivých klimatických podmínkách. P�i vykonávání hlídkové 
� innosti a pozorování je � asto žádoucí mít možnost snížit hlasitost reproduktoru. K tomuto 
ú� elu slouží p�epína�  P1, který má dv�  polohy – vysoká a nízká hlasitost.  P�i op� tovném 
p�ipojení náhlavní hovorové soupravy do konektoru K2 detek� ní obvody toto p�ipojení 
detekují a automaticky odpojí jak vestav� ný mikrofon, tak reproduktor. Jednotka rovn� ž 
automaticky detekuje zda je p�ipojená náhlavní hovorová souprava vybavena mikrofonem. 
V p�ípad� , že je detekováno pouze p�ipojení sluchátek a ne mikrofonu, aktivuje se rovn� ž 
vestav� ný mikrofon, vestav� ný reproduktor však bude odpojen. 
Personální komunika� ní rozhraní je dále vybaveno konektorem K4, který slouží pro p�ipojení 
obecného audio za�ízení. Lze zde nap�íklad p�ipojit odposlech t�etí radiostanice, která bude 
pouze monitorována. Toto lze ve vojenské praxi úsp� šn�  využívat a nep�etržitému 
monitorování frekvencí protivníka. Tento audio vstup má v rámci personálního 
komunika� ního rozhraní nejnižší prioritu a slouží pouze pro odposlech. P�i p�íchodu signálu 
z konektoru K1 nebo K 3 je signál z konektoru K4 automaticky p�erušen. 
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1.5 Sesednutí z vozidla 

Smyslem personálního komunika� ního rozhraní je maximáln�  usnadnit � len� m výsadku 
sesedání z  p�epravního prost�edku. Voják sedící v transportním nebo bojovém prost�edku má 
ke konektoru K1 spirálovým kabelem p�ipojen vozidlový interkom, ke konektoru K2 náhlavní 
hovorovou soupravu vybavenou flexibilním gradientním mikrofonem a ke konektoru K3 
personální radiostanici.  
Elektronické obvody personálního komunika� ní rozhraní automaticky detekují, že je 
personální komunika� ní rozhraní p�ipojeno k interkomu a voják komunikuje p�es interkom 
s celou osádkou vozidla. P�es interkom má rovn� ž zajišt� n p�ístup ke všem vozidlovým 
radiostanicím. P�i opušt� ní p�epravního prost�edku voják jednoduchým zp� sobem rozpojí 
pouze jeden trhací konektor K1 a snadno p�epravní prost�edek opustí.  
Zcela automaticky dojde k p�epnutí náhlavní hovorové soupravy na personální radiostanici, 
která je p�ipojena k personálnímu komunika� nímu rozhraní. Voják tak m� že nep�etržit�
pokra� ovat ve vedení bojové � innosti a odpoutání se od vozidla pro n� j nep�edstavuje 
nadm� rnou zát� ž.  
P�i � innosti mimo vozidlo m� že do konektoru K1, který je primárn�  ur� en pro p�ipojení 
k vozidlovému interkomu, p�ipojit vhodným kabelem libovolnou VKV taktickou radiostanici 
a tak mít p�ístup do dvou radiových sítí najednou. Personální radiostanici klí� uje tla� ítkem 
TL1 a VKV taktickou radiostanici klí� uje tla� ítkem TL2.  
Koncepce výrobku umož� uje využití nejr� zn� jších rádiových spojovacích prost�edk� . 
Rozhraní K1 a K3 jsou zcela obecné nízkofrekven� ní vstupy a výstupy. Pro p�ipojení 
radiostanice je tedy vždy nutné použít pouze správný propojovací kabel.  

1.6 Za� len � ní personálního komunika � ního rozhraní do interkomu VICM 

Personální komunika� ní rozhraní je obecnou a víceú� elovou komponentou, která zajiš� uje 
vojákovi možnost p�ipojení k nejr� zn� jším komunika� ním prost�edk� m. Plní požadavky 
odpovídajících vojenských standard� , jako jsou požadavky ergonomické, environmentální 
a požadavky elektromagnetické slu� itelnosti [1][2]. 

Obr. 1-2: Za� len� ní personálního komunika� ního rozhraní ve VICM 200 

VICM 201 VICM 202 

VICM 209 VICM 209 VICM 209 VICM 209 
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V rámci interkomu VICM 200 lze ke každé komunika� ní sk�í� ce, tj. VICM 201 a VICM 202 
p�ipojit dv�  personální komunika� ní rozhraní. Typická konfigurace interkomu je jedna 
centrální komunika� ní jednotka VICM 201 �ídící komunikaci a dv�  základní komunika� ní 
jednotky VICM 202. V takto specifikovaném vozidlovém interkomu m� že být p�ipojeno šest 
� len�  posádky. Každý � len je vybaven personálním komunika� ním rozhraním a personální 
radiostanicí. 

2 Záv� r 

Personální komunika� ní rozhraní je novým prvkem v elektronickém vybavení vojáka. � eší 
doposud dostate� n�  ne�ešený problém sesednutí vojáka z bojového p�epravního prost�edku p�i 
zachování plnohodnotného spojení s ostatními � leny týmu a s nad�ízeným stupn� m velení. 
Zárove�  je svou koncepcí p�edur� ena k za� len� ní do r� zných rádiových komunika� ních 
systém�  používaných v armád� . 
Díky své koncepci prokazateln�  usnad� uje a zefektiv� uje � innost vojáka jak v p�epravním 
bojovém prost�edku, tak vn�  vozidla p�i vedení bojové � innosti. Tím výrazn�  p�ispívá 
k ochran�  vojáka a zvýšení ú� innosti vojenských operací. 
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Identifikace parametr�  matematických model�  chování � lov� ka 
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Resumé: 

P� ísp� vek shrnuje více jak t� íleté pokusy sestavit náhradní matematický model � lov� ka - 
pilota využitelný v modelech � ízení letounu v prostoru. Všeobecn�  je tvorba ekvivalentního  
modelu � lov� ka velmi komplikovaná, nebo�  vlastnosti � lov� ka nejsou v � ase stálé, ale m� ní se 
s okamžitou kondicí � lov� ka. P� i simulaci chování � lov� ka lze tedy sestavit jen obecný, 
p� ibližný model � lov� ka, p� i� emž p� edpokládáme výrazné zjednodušení jednotlivých prvk�
náhradního modelu v podob�  zanedbání n� kterých parametr�  p� enosové funkce. � lánek 
ukazuji na další možnosti jak podrobn� ji zkoumat chování � lov� ka – pilota p� i ur� ování 
vybraných parametr�  p� enosových funkcí. 

1 Úvod 

Již delší dobu se autor � lánku zabývá problematikou sestavení náhradních matematických 
model� � lov� ka – pilota a využití t� chto model�  k rozboru chování � lov� ka p�i �ízení letu 
letounu. Sestavení náhradního modelu � lov� ka z pohledu automatické regulace je složitá a 
velmi rozsáhlá úloha. V teorii �ízení letu letounu stojí vícemén�  na okraji teoretických 
rozbor�  v� etn�  jeho p�ípadného za� len� ní do regula� ní smy� ky �ízení letu. Je tomu tak proto, 
že "parametry" a "� asové konstanty“ � lov� ka jsou � asov�  velmi nestálé, ovlivn� ny �adou 
vliv � , které na � lov� ka p� sobí (únava, vycvi� enost, okamžitá nálada apod.). Posuzování 
chování � lov� ka v regula� ní smy� ce p�i �ízení vybraného režimu letu je tedy možné jen 
s ohledem na získání výsledk�  regulace, tedy možné schopnosti � lov� ka daný režim letu 
správn�  a v� as realizovat.  

2 Charakteristiky vlastností pilota 

Možnosti vytvo�ení náhradních model�  vlastností � lov� ka je celá �ada. Historicky se 
p�istupuje ke stanovení p�enosové funkce t�emi možnými zp� soby. V dostupné literatu�e a 
ve všech publikacích autora v� etn�  tohoto p�ísp� vku jsou vlastnosti � lov� ka vyjád�eny 
lineárními modely charakterizovanými p�enosovými funkcemi ve tvaru PD reps. PID 
regulátoru se setrva� ností prvního nebo druhého �ádu s dopravním zpožd� ním. Pro jednodušší 
identifikaci jsou jednotlivé typy model�  pilota op� t ozna� eny písmeny „A“ až „C“, p�i� emž 
pilot typu „A“ je modelem nejsložit� jším (tvo�í jej p�enosová funkce se setrva� ností druhého 
�ádu s dopravním zpožd� ním) a pilot typu „C“  pak nejjednodušším modelem (zde jej tvo�í 
jen p�enosová funkce se setrva� ností prvního �ádu s dopravním zpožd� ním).  
Pro p�ipomenutí tvaru matematických model�  pilot�  jsou v tab. 1. uvedeny p�enosové funkce 
a v tab. 2. pak význam jednotlivých parametr�  t� chto funkcí, vychází z p�edchozích publikací 
autor�  [4, 5, 6, 7], resp. historicky z [10, 11,12].  Pro oblast �ízení automobilu pak z [3]. 
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    Tab.2. Význam parametr�  p� enosových funkcí 

  )( pF P�enosová funkce modelu pilota 

K - p�ír� stek síly na kormidlech ve vztahu k jejich 
odchylce (1 až 100) 

T1 - integra� ní � asová konstanta, tj. schopnost pilota 
realizovat prom� nné � innosti (0,2 až 1s) 

T2 - dynamické vlastnosti výkonových � len�  pilota 
(0,1 až 0,2s) (neuromoskulární � asová konstanta) 

T3 
- reak� ní � asová konstanta, tj. schopnost reagovat 

na rychlost zm� ny vstupního signálu (5 až 20s)  
(prediktivní � asová konstanta) 

t
- dopravní zpožd� ní (0,1 až 0,4s) (reak� ní doba 

pilota) 

3 Experimentální identifikace parametr �  modelu � lov � ka 

Pro další rozbor chování pilota v procesu �ízení letu letounu je výhodné zp�es� ovat vybrané 
parametry modelu chování na základ�  experimentálního m�� ení reakce � lov� ka na podn� t. 
K tomu autor p�ipravuje m�� ící pracovišt� , jehož schématické zobrazení je na obr. 1. 
Testovaný pilot sleduje na obrazovce po� íta� e vn� jší podn� t – jeho skokovou zm� nu a snaží 
se výchylkou �ídící páky – kniplu dosáhnout stejné výchylky „bodu“ na obrazovce. Pohyb 
kniplu je snímán lineárním sníma� em ve dvou na sebe kolmých rovinách. � asový pr� b� h 
pohybu kniplu je p�enesen do po� íta� e a zaznamenáván spolu s velikostí vn� jšího podn� tu. 
Oba tyto údaje spolu s � asovou osou se pak použijí v matematických metodách 
experimentální identifikace. I když získané parametry model�  chování � lov� ka nemohou 
v tomto p�ípad�  pln�  charakterizovat zatížení pilota p�i skute� ném �ízení letu letounu, lze 
p�edpokládat alespo�  jisté p�iblížení se k reálným parametr� m. 

Podle zvoleného typu p�enosové funkce modelu pilota je možné pro ur� ení � asových konstant  
v modelech chování � lov� ka využít matematické metody experimentální identifikace reálných 
systém� , jejichž výsledky byly úsp� šn�  použity nap�. v [1, 2]. Známe-li vstupní a výstupní 
signál a p�ibližný tvar p�enosových funkcí, je možné využít uvedených metod k zp�es� ování 

�

Obr.1. Princip m�� ení odezvy � lov� ka na vn� jší podn� t 
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parametr�  p�enosové funkce. S velkou výhodou je možné využít simula� ního prost�edí 
MATLAB ®, který již obsahuje n� které funkce pro realizaci nezbytných výpo� t� . 
Funkce fminsearch hledá minimum skalární funkce více prom� nných [8]. S jejím využitím 
byl sestaven algoritmus na identifikaci parametr�  p�enosové funkce pro pilota typu „A „ve 
tvaru 

1

1

1
2

2

1

++

+
=

sbsb

sa
Fei   (1) 

s definovanou kriteriální podmínkou 

( )� -= 2
min yyf id . (2) 

Pro pilota typu „B“ je pak v rovnici (1) 02 =b  a pro pilota typu „C“ i  01 =a . 
Uvedený algoritmus si ovšem nedokáže poradit s výpo� tem dopravního zpožd� ní. Proto byl 
program dopln� ni jednoduchým podprogramem na vyhledávání po� átku odezvy pilota 
(výstupní hodnota byla nenulová resp. v� tší než zadaná malá hodnota). Po vyhodnocení 
� asového zpožd� ní byl pro algoritmus identifikace posunut vstupní puls na po� átek vzniku 
odezvy. Výsledky výpo� t�  dopravního zpožd� ní u všech typ�  pilota se prakticky shoduji (s 
p�esností kroku výpo� tu 0.01s) se vstupní hodnotou. 

3.1 Identifikace parametr�  modelu pilota typu “A” 
Pilot typu „A“ p�edstavuje p�enosový � lánek typu PID regulátoru se setrva� ností 

druhého �ádu s dopravním zpožd� ním. Identifikované parametry jsou uvedeny v tab.3.
Srovnáním parametr�  identifikace s p�esným hodnotami nám ukazuje, že identifikace 

parametr�  složené p�enosové funkce není úpln�  jednoduché a dosažené výsledky se nemusí 
p�esn�  shodovat se vstupními údaji (v smyslu shody identifikovaných � asových konstant a 
p� vodn�  v modelu použitých � asových konstant). P�esto lze považovat dosažené výsledky za 
použitelné (viz obr. 3. – shoda obou pr� b� h� ) p�i dalších výpo� tech chování � lov� ka 
v systému �ízení letu letounu. 

P�enosová 
funkce 1764.5231.0

045.102963.0
2 ++

+-
ss

s

Suma 
� tverc�

0.010253 

Sm� rodatná 
odchylka 

0.003200 

Po� et iterací 246 
Dopravní 
zpožd� ní 

0.160000 s 

Tab. 3. Identifikované parametry 
pilota typu A. 

Obr.3. � asové pr� b� hy identifikovaných parametr�
pilota typu A 

3.2 Identifikace parametr�  modelu pilota typu “B” 
Pilot typu „B“ p�edstavuje p�enosový � lánek typu  PID regulátoru se setrva� ností 

prvního �ádu s dopravním zpožd� ním. Identifikované parametry jsou uvedeny v tab.5.
Porovnáme-li vypo� tené koeficienty T2 a T3 se vstupními hodnotami, lze konstatovat 

prakticky úplnou shodu identifikovaných parametr�  (viz tab.5.). Identifikace parametr�  PID 
� lánku, který obsahuje pouze setrva� nost prvního �ádu je jednodušší než v p�ípad�
setrva� ného � lánku druhého �ádu. Rozhodující pro dosažení použitelných výsledk�  ovšem 
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také bude pom� r T3/T2. Je-li menší než  1, bude p�evládat integra� ní � lánek v modelu a 
pr� b� h odezvy bude odpovídat obr. 4. Bude-li tomu naopak pak v p�enosu p�evládá deriva� ní 
� lánek a odezva pak obsahuje výrazný p�ekmit v prvním okamžiku vzniku podn� tu. 

P�enosová 
funkce 1199.1

19023.0
+

+-
s

s

Suma 
� tverc�

0.563021 

Sm� rodatná 
odchylka 

0.023716 

Po� et iterací 169 
Dopravní 
zpožd� ní 

0.300000 s

Tab. 4. Identifikované parametry 
pilota typu B. 

Obr.4. � asové pr� b� hy identifikovaných parametr�  pilota 
typu B 

3.3 Identifikace parametr�  modelu pilota typu “C” 
Pilot typu „C“ p�edstavuje p�enosový � lánek typu PI regulátoru se setrva� ností 

prvního �ádu s dopravním zpožd� ním. Identifikované parametry jsou uvedeny v tab.5.
Porovnáme-li vypo� tený koeficient T2  se vstupní hodnotou, lze i zde konstatovat 

prakticky úplnou shodu identifikovaných parametr� . Identifikace velmi jednoduchého 
regula� ního � lenu se setrva� ností prvního �ádku je výrazn�  jednodušší, algoritmus 
identifikace velmi rychle konverguje ke správným hodnotám – krátká doba výpo� tu, malý 
po� et iterací (viz tab.5.). Dosažený p�echodový d� j (viz. obr.5.), je prakticky shodný se 
vstupním pr� b� hem. 

P�enosová 
funkce 1186.1

9994.0
+s

Suma 
� tverc�

0.002684 

Sm� rodatná 
odchylka 

0.001638 

Po� et iterací 101 
Dopravní 
zpožd� ní 

0.300000 s

Tab. 5. Identifikované parametry 
pilota typu C. 

Obr.5. � asové pr� b� hy identifikovaných parametr�  pilota 
typu C 

4 Záv� r 

P�edložený � lánek nem� že na n� kolika stranách dát autoru velký prostor na prezentaci 
�ešeného problému. Taktéž relativn�  malé grafické výstupy v tisku realizované � ernobíle 
nejsou p�íliš � itelné. Na p�iloženém CD je možné si grafy zv� tšit a prohlédnout v barevném 
provedení.  Autor � lánkem nazna� uje, jaké možnosti p�i simulaci chování � lov� ka p�i �ízení 
letu jsou k dispozici. Lze tedy o� ekávat ohlasy � tená��  a autor bude pot� šen rozsáhlejší 
diskuzi, t�eba formou e-mailové korespondence. 
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Resumé: 

V � lánku je uvedeno složení, specifické úkoly a informa� ní možnosti jednotlivých subsystém�
Operational Tactical Command and Control System of Air Force (OTCCSAF) z pohledu 
jejich interoperability do prost� edí Network Enabled Capability (NEC). 

1 Úvod 

Network Enabled Capability (NEC) p�edstavuje rozvoj opera� ního použití sil v informa� ním 
v� ku s podporou nejnov� jších informa� ních a komunika� ních technologií. Podstatu NEC 
vyjad�ují níže uvedené principy, které je pot�eba naplnit pro získání nadvlády nad 
protivníkem: 

· Vid � t více a jako první dosáhnout informa� ní p� evahy. Napln� ní této myšlenky je 
založeno na sb� ru dat z bojišt�  pomocí r� zných senzor�  pozemních, � i vzdušných sil 
nebo ze zpravodajských informací. Dále tyto informace zpracovat tak, aby byly 
dostupné všem oprávn� ným uživatel� m ve formátech pro n�  zpracovatelných. 

· Porozum� t lépe a rychleji k dosažení znalostní p� evahy. Znalostní p�evaha umožní 
velitelskému sboru efektivní pochopení stávající situace na bojišti. Všichni oprávn� ní 
budou mít p�ístup k aktuálním dat� m, která budou obsažena v kterékoliv databázi sít� . 

· Rozhodovat se lépe a rychleji k získání p� evahy v rozhodování. Pro vytvo�ení 
p�evahy je nutno vybavit štáby všech stup��  pokro� ilými nástroji pro podporu 
rozhodování, schopnými analyzovat a navrhovat možná �ešení. 

· P� sobit � i jednat rozhodn�  a rychle a tím dosáhnout opera� ní p� evahy.
Okamžité zve�ejn� ní srozumitelného a jednozna� ného zám� ru velitele umožní všem 
pod�ízeným pochopení jejich úkol� , které jsou schopni samostatn�  a iniciativn�  plnit. 
Neustálý p�ehled o okamžité situaci na bojišti, o sp�átelených sou� innostních 
jednotkách vede k vytvo�ení efektu synchronizace a dosažení požadované p�evahy. 

Budování schopností NEC je dlouhodobý, prakticky nikdy nekon� ící proces. V st�edn� dobém 
horizontu budování NEC je nutno vytvo�it t� i úrovn�  schopností: 

1.1 Komunikovat a sdílet informace  

Aktivity sm�� ují p�ekonání informa� ních bariér a vytvo�ení schopnosti získat informa� ní 
p�evahu. Zahrnují sdílené pochopení situace vlastních vojsk a protivníka a jednotné 
pochopení zámyslu velitele a schopnosti vytvá�et a podporovat práci Communities of Interest.  

1.2 Spole � n�  plánovat a � ídit 

Cílem je p�ekonání bariér znemož� ujících bezprost�ední spolupráci p�i plánování a �ízení 
operace a vytvo�ení schopnosti získat p�evahu v rozhodování. Jsou zde zahrnuty schopnosti 
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efektivn�  spolupracovat p�i plánování a �ízení operace. Zavedení pokro� ilých nástroj�  pro 
podporu vzájemné spolupráce p�i �ešení opera� ních úloh a podporu rozsáhlé vertikální a 
horizontální spolupráce. Dojde k vytvo�ení uživatelské schopnosti spoluvytvá�et obraz bojišt�
a správným zp� sobem mu porozum� t. 

1.3 Zjistit a jednat 

V této etap�  dojde k p�ekonání bariér ve vzájemné spolupráci jednotlivých výzbrojních 
platforem a vytvo�ení schopnosti získat opera� ní p�evahu. Zahrnuje bezproblémové propojení 
senzor�  a zbra� ových systém�  a významné zkrácení cyklu od zjišt� ní cíle k jeho ni� ení. 
Znalost situace ze všech senzor�  na bojišti a její automatizované vyhodnocení umožní zvolit 
optimální variantu ni� ení cíle. Zám� rem je dosažení plné interoperability v alian� ním a 
koali� ním prost�edí, kdy veškeré informace jsou pln�  sdíleny mezi jednotlivými aplikacemi 
nap�í�  stupni velení a druhy vojsk. 
Do procesu budování NEC je zapojena i Aeronautical Radio Navigation Service (ARNS), pro 
kterou v oblasti výzkumné podpory NEC je stanoven úkol: „vytvo�ení interoperability 
stávajících a nov�  budovaných systém�  v rámci velení a �ízení vzdušných sil a Complex 
Integrated Air Traffic Control Support System (CIATCSS). 
Cílem � lánku je popsat možnosti interoperability stávající kapacity Operational Tactical 
Command and Control System of Air Force (OTCCSAF) a jejich využitelnost v koncepci 
NEC. 

2 Budování NEC ve vzdušných silách  

Jádrem struktury NEC je integrované komunika� ní a informa� ní prost�edí. Toto integrované 
prost�edí je „super sí� “ na principu plug and play schopná poskytovat konektivitu mezi 
informa� ními zdroji a uživateli a transportovat data, informace a znalosti mezi všemi uživateli 
a informa� ní sférou. 
Do integrovaného prost�edí NEC jsou zahrnuty zdroje informací (senzory), systémy velení a 
�ízení, zbra� ové systémy a prost�edky p� sobení na protivníka až po jednotlivce v� etn� , 
propojené v jednotné síti. Vlastní sí�  bude vytvo�ena komunika� ními a informa� ními systémy 
tak, aby poskytovala informa� ní služby, bezpe� nostní služby, služby �ízení sít�  a další služby 
pot�ebné pro dosažení informa� ní p�evahy s rozhraními na koali� ní, spojenecké a partnerské 
systémy. 
Podle [1] k vybudování integrovaného prost�edí NEC budou v maximální mí�e využity 
stávající a plánované komunika� ní a informa� ní systémy (KIS). Jedná se p�edevším 
o vybudovanou a modernizovanou komunika� ní infrastrukturu, stávající informa� ní systémy 
resortu MO, integra� ní projekt Pr�� ezového informa� ního systému MO (PRIS MO), opera� n�
taktický systém velení a �ízení pozemních sil (OTS V�  PozS) a komunika� ní informa� ní 
systémy vzdušných sil (KIS VzS). 
Aby bylo možné plnit zám� r Strategie budování NEC v ozbrojených silách � R v prost�edí 
VzS je nutné si definovat stávající a plánované prvky v KIS VzS. Z tohoto popisu budou 
vynechány stávající štábní administrativní systémy a všechny entity vztahující se k pozemním 
prost�edk� m a systém� m protivzdušné obrany. Po tomto zjednodušení lze mezi základní 
komunika� ní a informa� ní systémy VzS za�adit Operational Tactical Command and Control 
System of Air Force (OTCCSAF) a Complex Integrated Air Traffic Control Support System 
(CIATCSS). Jejich základní schéma je uvedeno na obr. 2-1. 
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2.1 Komplexní integrovaný systém zabezpe � ení � ízení letového provozu  

Komplexní integrovaný systém zabezpe� ení � ízení letového provozu A� R je tvo�en 
komplexem navzájem provázaných subsystém� , které pokrývají sou� asné požadavky proces�
�ízení letového provozu A� R v návaznosti na ostatní letový provoz nad územím � R. 

  

Obr. 2-1: Základní schéma komunika� ního a informa� ního systému VzS se zam�� ením 
na letectvo 

Úkoly a charakteristika systému: 

· zabezpe� uje komplexní � innost (na úrovni oblastní, letištní a koordina� ní) v p�ed 
taktické a opera� ní fázi plánování, p�ehledu o reálné vzdušné situaci, �ízení a 
vyhodnocování letecké � innosti, 

· umož� uje distribuci radarových, plánovacích, meteorologických a informa� ních dat na 
ur� ená místa � LP a velení vzdušných sil A� R, 

· poskytuje možnost automatizovaného dálkového sledování stavu letištních systém� , 
jejich �ízení a uchovávání informací o provozním stavu, 

· je provozován na r� zných úrovních a místech � LP a velení vzdušných sil A� R. 

KIS Z� LP tvo�í entity jejichž analýza je mimo rámec tohoto p�ísp� vku a byla publikována 
samostatn�  v [2]. 

Air F orce CI system

OTCCSAF

KIS Z � LP

CIATCSS

NEC 

ICC NATO SEKTOR VS

ACCS LOC1 Is for pilot 
preparation

MSS

LETCENTRUM
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2.2 Opera � n�  taktický systém velení a � ízení VzS 

OTS V�  VzS zajiš� uje informa� ní podporu � innosti velitel�  a štáb�  p�i ochran�  vzdušného 
prostoru � R, zabezpe� uje konektivitu a integraci informací od taktických stup��  velení až po 
opera� ní úrove� . OTS V�  VzS pro zabezpe� ení jednotlivých úrovní velení a �ízení (míst 
velení - alian� ní, národní) využívá následující komponenty: ICC, SEKTOR VS, ACCS 
LOC1, Informa� ní systémy pro p�ípravu pilot�  (MSS, LETCENTRUM). Systém má on-line 
vazbu na informa� ní infrastrukturu KIS Z� LP. 
Úkolem OTS V�  VzS je zp�ístupnit aktuální údaje o vzdušné situaci v reálném � ase, údaje 
o stavu sil a prost�edk� , zbra� ových systém� , jejich možnostech a dosažených výsledcích p�i 
bojové � innosti. Systém pokryje a zabezpe� í pot�eby VzS A� R a NATINADS. 
Komunika� ním prost�edím OTS V�  VzS bude sí�  DANESE. OTS V�  VzS bude mít 
implementovány schopnosti vým� ny informací s OTS V�  PozS. 
V rámci OTS V�  VzS  je pr� b� žn� � ešena problematika modernizace stávajících 
informa� ních a bojových systém�  VzS (v� etn�  jejich dopln� ní o další subsystémy podle 
požadavk�  NATO), modernizace a výstavba stacionárních a mobilních míst velení a �ízení 
VzS, p�ipojení aktivních i pasivních senzor�  do systému V�  VzS a implementace 
identifika� ního a naviga� ního systému NATO. 
V oblasti integrace senzorových dat je realizována implementace pasivních sledovacích 
systém�  (PSS), FADR (Fixed Air Defense Radar) a dojde k zahájení postupné integrace 
MADR (Mobile Air Defense Radar). 

Systém velení a � ízení ICC (Integrated Command and Control)  

Systém ICC poskytuje podporu proces� m velení a �ízení od úrovn�  Spole� né opera� ní 
st�edisko letectva CAOC (Combined Air Operations Centre) až do jednotek. ICC tvo�í 
integrované prost�edí, které poskytuje management informací a rozhodovací podporu pro 
opera� ní aktivity letectva na úrovni NATO CAOC v dob�  míru, p�i cvi� eních a v dob�  války. 
ICC poskytuje funk� ní podporu pro nejd� ležit� jší funkce velení a �ízení letectva na úrovni 
CAOC, a to p�edevším:  

· plánování a vydávání úkol�  (misí),  

· tvorba rozkazu úkolu letectvu (ATO – Air Task Order),  

· tvorba zprávy o úkolu letectva (ATM – Air Task Message),  

· aktuální opera� ní � innost - aktuální operace. 

Systém SEKTOR-VS  

Systém zabezpe� uje fúzi radarových dat, jejich distribuci a zobrazení vyhodnocené vzdušné 
situace (RAP - Recognised Air Picture). Dále zajiš� uje informa� ní zabezpe� ení p�i navedení 
ak� ních prost�edk�  vzdušných sil v reálném � ase.  
Systém SEKTOR-VS je konfigurován jako soubor pracovních a technických stanic typu 
LETVIS. Mezi hlavní funkce systému pat�í: 

· Tvorba, distribuce a prezentace rozpoznaného obrazu vzdušné situace RAP, jehož 
základem je zpracování dat z heterogenních zdroj�  (PSR, SSR, radioloka� ní 
výškom� ry, pasivní sledovací systémy, GPS, dotazova� e IFF, apod.). 

· Zpracování, distribuce a prezentace civilních i vojenských letových plán�  a plán�
využití vzdušných prostor� . 

· Zpracování a zobrazení "raw video" pomocí scanconvertor� . 

· Track management podle protokolu LINK 1. 
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· Generování a distribuce simulovaných cíl� . 

· P�i�azování identifika� ních charakteristik k track� m. 

· Sb� r a distribuce informací o dislokaci a bojové pohotovosti PLRV, SL a radarových 
stanoviš� . 

· Automatizované p�id� lování cíl� , dynamické vyhodnocování stavu vedení bojové 
� innosti. 

· Automatizované navedení stíha� e na vzdušný cíl. 

· Záznam a rekonstrukce obrazu vzdušné situace, tvorba objektivní dokumentace. 

· � ízení dotazova��  IFF a radioloka� ních výškom� r� . 

LETCENTRUM 

Jedná se o dosluhující informa� ní systém letecké základny, který zabezpe� uje sb� r, 
zpracování, vyhodnocení a distribuci informací podporujících �ízení. V sou� asné dob�  je 
nahrazován Mission Support System. 

Systém pro zabezpe� ení mise MSS 

MSS (Mission Support Systém) komplexn�  zabezpe� uje sb� r, vyhodnocování, zpracování a 
distribuci dat a informací pot�ebných pro vyhodnocení leteckého výcviku, plánování 
tra� ových a naviga� ních let�  a bojových misí s kompletními výpo� ty. Slouží pro p�ípravu 
pilota (naplánování a provedení úkolu – mise). Je ur� en k:  

· zpracování rozkaz�  na letový úkol (misi),  

· podpo�e � innosti velitele a pilota p�i úkolové a p�edletové p�íprav�  podle platných 
národních p�edpis�  a zavád� ných postup�  NATO,  

· zpracování zákresu a distribuci taktické situace. 

Systém velení a � ízení vzdušných sil ACCS 

ACCS (Air Command and Control System) je pln�  integrovaný, automatizovaný systém 
velení a �ízení, podporující komplexní sou� innost, plánování, úkolování, výkon a pr� zkum 
pro všechny operace vzdušných sil NATO v Evrop� . Hlavním úkolem ACCS je ú� inná 
integrace pr� zkumu vzdušného prostoru v dob�  míru, podpora rozhodovacího procesu velení 
v krizovém období a vedení vojenských operací spojenými silami v dob�  vále� ného konfliktu. 
ACCS krom�  poskytování managementu vzdušných sil musí zabezpe� ovat manévr, vým� nu 
informací, interoperabilitu a spojení k odpovídajícím prvk� m pozemních sil a národním 
st�edisk� m velení a �ízení. 
Systém ACCS je vyvíjen v rámci NATO a po svém dokon� ení funk� n�  nahradí systém ICC. 
Strukturu ACCS vytvá�í ucelené HW (hardware) a SW (software) celky – entity. Názvy a 
ozna� ení t� chto entit jsou p�evážn�  shodné s ozna� ením míst (st�edisek) systému C2 NATO. 
ACCS se ve svém složení jeví jako soubor t� chto entit s r� znými prom� nlivými funkcemi. 
Schéma základního propojení jednotlivých entit ACCS LOC1 (Air Command and Control 
System First Level of Operational Capability), jejich vazeb, základních funkcí a produkt�  je 
znázorn� no na obrázku 2-2. Uvedené schéma vyjad�uje základní principy ACCS a ve své 
podstat�  p�edstavuje též základ systému velení a � ízení letectva A� R.  
ACCS umož� uje centralizované velení a decentralizované realizace pomocí již v míru 
rozvinutých stacionárních páte�ních entit. � ást entit v� etn�  forem práce a metodik funguje již 
v sou� asnosti, i když ješt�  ne pln�  na technologii ACCS, ostatní entity jsou postupn�
vytvá�eny a aktivovány. 
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Mnohonárodní opera� ní st� edisko vzdušných sil CAOC (Combined Air Operations 
Centre)  

Uskute�� uje taktické velení a taktické �ízení nad p�id� lenými silami a prost�edky vzdušných 
sil. Vydává úkoly vzdušným misím a uskute�� uje koordinaci letectva, pozemního vojska a 
námo�nictva s jinými velitelstvími a agenturami vydávajícími úkoly (jak v rámci NATO 
tak národní). 

St� edisko � ízení a uv� domování CRC 

Úkolem CRC (Control and Reporting Centre) je poskytovat taktické �ízení ve vzdušném 
prostoru silám a prost�edk� m nad�ízeného stupn�  v rámci NATO a vybraným silám a 
prost�edk� m pod národním velením. 
V prost�edí ACCS je st�edisko �ízení a uv� domování ozna� ované zkratkou ARS vytvo�enou 
z po� áte� ních písmen ACC, RPC a SFP. Skládá se ze st�ediska �ízení vzdušných sil (ACC), 
st�ediska pro vytvá�ení p�ehledu o všeobecné vzdušné situaci (RPC) a stanovišt�  fúze dat 
(SFP). 

Obr. 2-2: Schéma základního propojení jednotlivých entit ACCS LOC1 
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St� edisko � ízení vzdušných sil ACC  

ACC (Air Control Centre) je entita �ízení boje v reálném � ase. Vyhodnocuje možnosti 
vzdušného napadení. Provádí �ízení všech typ�  pilotovaných misí letectva a �ízených st�el 
zem� -vzduch v rámci ur� eného geografického prostoru. Koordinaci misí umož� uje 
management �ízení (aktuálního plánování) a management využití vzdušného prostoru. 

St� edisko pro vytvá� ení p� ehledu o všeobecné vzdušné situaci (RPC)  

RPC (Recognized Air Picture Production Centre) vytvá�í a distribuuje jednotný obraz 
o všeobecné vzdušné situaci RAP (Recognized Air Picture) v rámci daného geografického 
prostoru. 

Stanovišt�  fúze dat (SFP) 

SFP (Sensor Fusion Post) vytvá�í místní obraz o vzdušné situaci, který se skládá z dat 
o místních trasách, slu� uje zprávy o cílech a identifika� ní data z r� zných senzor� . 

Opera� ní st� edisko pro � ízení leteckého k� ídla (letecké základny) WOC  

Wing Operations Centre (WOC) �ídí celkov�  opera� n� -provozní � innost letecké základny a 
p�ípravu zadaných misí. Zabezpe� uje nep�etržitou koordinaci mezi leteckou základnou a 
CAOC, ACC a SQOC (Squadron Operations Centre/ Opera� ní st�edisko letky). Poskytuje 
v tém��  reálném � ase nep�etržité informace o stavu LZ. Zadané mise p�i�azuje jednotlivým 
letkám nebo jednotlivým letoun� m a dopl� uje je dodate� nými informacemi. 

Opera� ní st� edisko letky SQOC 

Zabezpe� uje nep�etržitou koordinaci s opera� ním st�ediskem letecké základny. � ídí a 
zabezpe� uje kone� nou p�ípravu misí a jejich v� asné provedení (rozkazy o úkolu letectva jsou 
p�evedeny do plánu mise s dostate� nou podrobností pro kvalitní p�ípravu letových osádek). 
Provádí prvotní vyhodnocení spln� ní úkol�  misí. Rozvinutelná verze SQOCu je DSQOC 
(Deployable Squadron Operation Centre). 

Opera� ní st� edisko pro koordinaci � inností vzdušných sil AOCC  

AOCC (Air Operations Coordination Centre) je obvykle rozmíst� no s polním velitelstvím 
pozemního vojska a provádí koordinaci plánování letectva a management letecké podpory. 

3 Záv� r- komunika � ní koncepce ACCS v NEC 

Komunika� ní struktura ACCS pro vým� nu informací s dalšími entitami a vn� jšími veleními a 
agenturami je poskytována vlastními státy. NATO poskytuje komunika� ní prost�edky pro 
rozvinutelné prvky DAC (Deployable ACCS Component), spojení od CAOC výše, 
sub-elementy vnit�ních ACCS komunikací na stanovišti a též zabezpe� uje spojení p�es 
hranice. Stanovišt�  ACCS zahrnují kapacity pro vnit�ní komunikace a interface pro získání 
p�ístupu do vn� jších komunika� ních prost�edk� . 
Vzdušné síly (úto� né i obranné) požadují vým� nu hlasových a datových informací v reálném 
� ase mezi rozli� nými komponentami. Tento tok a taktické �ízení musí být co nejvíce 
kompletní a musí pokra� ovat i když st�ední úrovn�  budou vy�azeny z boje. Toto vyžaduje 
komunikace, které jsou spolehlivé, schopné p�ežít údery a odolné v�� i prost�edk� m 
elektromagnetického boje. Systém musí mít dostate� nou kapacitu dat, ú� astnickou kapacitu, 
p�esnost, odolnost proti p�etížení, bezpe� nost informací, flexibilitu p�ístupu a organizace sít� , 
tak aby dovolil všem ú� astník� m provád� t jejich mise v rámci požadovaného � asu. ACCS 
musí mít schopnost komunikovat s letadly, která jsou uvnit� obálky všech jejich p�ehledových 
senzor� . 
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Resumé: 

V � lánku jsou uvedeny možnosti využití informací poskytovaných hlavními subsystémy 
Komplexního integrovaného systému zabezpe� ení � ízení letového provozu A� R (KIS Z� LP) 
pro opera� ní použití v NEC. � ídící � innost subjekt�  velení a � ízení je informa� n�
komunika� ním procesem, který musí být komplexn� � ešen. Uplatn� ní informací z KIS Z� LP 
v prost� edí NEC nezávisí ani tak na technickém � ešení, jak na jejich systémovém a opera� ním 
využitím. Do integrovaného prost� edí NEC je možné zahrnut jak zdroje informací (senzory), 
tak výstupy z informa� ních podsystém� . D� ležitou roli z hlediska nabídky informací pro NEC 
m� že mít Letecký vizuální informa� ní systém (LETVIS) a jeho podsystém LEDIS. 

1 Úvod 

Základním nástrojem i prost�edkem k realizaci velení a �ízení (�ešení �ídících problém� , 
rozhodování a realizace rozhodnutí) je komunika� ní proces. Obecn�  lze konstatovat, 
že “Velení” - popisuje pravomoc k vedení a koordinaci vojenské síly, zatímco “� ízení” -
 odpov� dnost za realizaci rozkaz� , nebo p�íkaz�  v pravomoci velitel� . Komunikace 
je realizována prost�ednictvím komunika� ní struktury (obr. 1). Komunika� ní struktura 
v procesu velení a �ízení má vertikální a horizontální rozm� r. 

Obr. 1 Základní schéma komunika� ní struktury 

P�i integraci jakéhokoliv subsystému do prost�edí NEC se neobejdeme bez systémového 
p�ístupu (systems approach). Cílem teorie systémového p�ístupu je teoreticky popsat systém, 
zobecnit poznatky o jeho prvcích a strukturálních vazbách a na tomto základ�  vypracovat 
pojmový aparát a metodologické principy pro teoretický výzkum nebo �ídící � innost. 

Poskytovatelé a tv � rci prvotních informací
P�íjemci a uživatelé požadovaných informací 

P� íjemci a uži vatelé požadovaných informací
Poskytovatelé a tv� rci prvotních informací

Soubory informací 
P�enosové sít�

Zpracování informací 
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Systém p�edstavuje jednotn�  uspo�ádaný celek složený z prvk�  a jejich vzájemných vazeb, 
jehož vlastnosti se liší od sumy vlastností jeho jednotlivých prvk� . Pro systém 
je charakteristická celistvost, strukturnost, hierarchi� nost, funk� nost a vazby s okolím. 
Informa � ní systém velení a � ízení (Command and Control Information System) je �ešen jako 
integrovaný systém (zahrnující doktrínu, postupy, organiza� ní strukturu, osoby, technická 
za�ízení a komunika� ní prost�edky), poskytující velitel� m na všech stupních dostate� né 
a v� asné informace pro plánování, realizaci a �ízení jejich � inností (obr. 2). 

Obr. 2 Informa � ní systém velení a � ízení 

Kvalita velení a �ízení je jedním z rozhodujících faktor�  úsp� šnosti všech � inností VzS. � ídící 
� innost subjekt�  velení a �ízení je informa� n�  komunika� ním procesem, který musí být 
systémov�  (komplexn� ) �ešen. V praxi tomu tak není, což bývá p�í� inou v� tšiny problém�  p�i 
tvorb�  informa� ních systém�  (podsystém� ) VzS a jejich zapojování do prost�edí NEC. Pokud 
není p�esn�  vymezena v� cná nápl�  procesu velení a �ízení, �eší se p�evážn�  jen jeho 
„podpora“, nabízí se otázka: podpora � eho? 
Z tohoto d� vodu je nezbytné v rámci NEC vyvinout vhodné koncepce a opera� ní postupy, 
které musí být testovány, prakticky ov�� eny a vyhodnoceny. Dále je nutné stanovit požadavky 
pro rozvoj budoucích technologií a vývoj moderních a inova� ních �ešení v rámci obranného 
plánování s využitím obranného výzkumu. K tvorb�  architektur prost�edí NEC je t�eba 
p�istupovat ze t�í základních pohled� : opera� ního, systémového a technického. Jak vyplývá 
z výše uvedeného, základem p�i tvorb�  systému NEC je propojování nezávislých složek 
do v� tších celk� . Vytvá�í se nový systém integrací p� vodních systém�  se sou� asným 
rozvojem nových složek systému s cílem dosáhnout nové vyšší úrovn�  funkcionality. 
K vybudování integrovaného prost�edí NEC mají být podle [1] v maximální mí�e využity 
stávající a plánované komunika� ní a informa� ní systémy. Jedná se p�edevším o vybudovanou 
a modernizovanou komunika� ní infrastrukturu tvo�enou sou� asnými informa� ními systémy 
resortu MO, do které pat�í: integra� ní projekt Pr�� ezového informa� ního systému MO (PRIS 
MO), opera� n�  taktický systém velení a �ízení pozemních sil (OTS V�  PozS) a komunika� ní 
informa� ní systémy vzdušných sil (KIS VzS). 
Mezi základní komunika� ní a informa� ní systémy VzS �adíme Opera� n�  taktický systém 
velení a �ízení VzS (Operational Tactical Command and Control System of Air Force) 
a Komplexní integrovaný systém zabezpe� ení �ízení letového provozu (Complex Integrated 
Air Traffic Control Support System). 
Analýza OTS V�  VzS a KIS Z� LP je mimo rámec tohoto p�ísp� vku a byla publikována 
samostatn�  v [2] a [3]. 

MISSION 
tasks AF

Command and control information system Command and control management 

COMMAND AND CONTROL  

Operational tactical command and 
control system of air force 

Complex integrated air traffic 
control support system 

Other systems 
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2 Využitelnost informací z KIS Z � LP v prost � edí NEC 

Komplexní integrovaný systém zabezpe� ení �ízení letového provozu A� R je tvo�en souborem 
navzájem provázaných subsystém� , které pokrývají sou� asné požadavky proces� � ízení 
letového provozu A� R v návaznosti na ostatní letový provoz nad územím � R. KIS Z� LP 
je složitý hybridní systém, který je složen z jednotlivých subsystém�  navzájem odlišných 
svým ur� ením, softwarem a zpracováním informací. KIS Z� LP zpracovává a poskytuje velké 
množství informací nutných pro �ízení letového provozu. Mezi hlavní informace systému 
pat�í: 

· radarové informace, 
· letové plány, 
· meteorologické informace, 
· informace o využívání vzdušného prostoru, 
· informace o zp� sobilosti letiš�  a provozuschopnosti prost�edk�  LRNS, 
· informace letecké informa� ní služby. 

Jednou z požadované hlavní schopnosti NEC je dostupnost informací založená 
na uživatelském p�ístupu, manipulaci a vým� n�  relevantních informací r� zného stupn�  utajení 
nap�í�  stupni velení a organiza� ními hierarchiemi, v místech dislokace i v prostorech 
opera� ního nasazení, v národním i koali� ním prost�edí. Uplatn� ní informací z KIS Z� LP 
v prost�edí NEC nezávisí ani tak na technickém �ešení, jak na jejich systémovém a opera� ním 
využitím. Do integrovaného prost�edí NEC je možné zahrnut jak zdroje informací (senzory), 
tak výstupy z informa� ních podsystém� . Z hlediska nabídky informací pro NEC m� že mít 
d� ležitou roli Letecký vizuální informa� ní systém (LETVIS) se svým podsystémem LEDIS. 
Obecn�  m� že LETVIS poskytnout: 

· p�ehledové informace (civilní systémový track ze systému ARTAS, vojenský 
systémový track ze systému LETVIS � LP, lokální systémové tracky z jednotlivých 
leteckých základen a ploty z civilních oblastních a vojenských letištních radar� ), 

· civilní a vojenské letové plány a zprávy s nimi související, 
· plány využití vzdušného prostoru v textové a mapové podob� , 
· meteorologické informace, 
· informace letecké informa� ní služby (NOTAMy, mapy, listinné informace MILAIP), 
· informace o kmito� tech, omezených prostorech, letadlech, letištích atd. 

Z výše uvedeného p�ehledu informací se jeví, pro proces velení a �ízení, jako užite� ný p�ístup 
k meteorologickým informacím systému LEDIS. Meteorologická data jsou získávána 
z pov� trnostního úst�edí A� R. Znalost stavu po� así a p�edpov� dí jsou v plánování bojové 
� innosti velmi užite� nou informací. Velitelé je mohou použít p�i plánování jak leteckých 
operací (misí), tak k plánování a �ízení letecké podpory pozemních operací. K vytvo�ení 
p�íslušného pohledu opera� ního a systémového je nutné znát o tomto systému alespo�
základní informace. 

2.1 Informa � ní a meteorologický podsystém LEDIS 

LEDIS je informa� ní a meteorologický podsystém ur� ený pro shromaž	 ování, zpracování 
a distribuci dynamických a statických informací. Pro uživatele jsou k dispozici: 

· zprávy o stavu a pr� b� hu po� así na jednotlivých meteorologických � i letištních 
stanicích na území � eské republiky, pop�. na území celé Evropy. Dále jsou 
zobrazovány výstrahy a p�edpov� di, tlak QNH z více oblastí a aktuální radarové 
informace o stavu obla� nosti. Podsystém umož� uje p�íjem a zobrazení informací typu 
NOTAM, a zpracování podklad�  pro vydání NOTAM. 
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· informace o kmito� tech, omezených prostorech, významných bodech a sou�adnicích, 
východech a západech slunce, letadlech, letištích a nouzových postupech, informace 
z MIL AIP apod. 

Základními prvky podsystému LEDIS jsou: 

· LEDIS server, který je hlavním serverem celého podsystému. Zabezpe� uje vstup dat 
do podsystému, provádí vstupní syntaktické a sémantické kontroly v� etn�  dekódování 
zpráv. Ukládá meteorologická data a radarová data z meteorologických radar�
do databáze. 

· Stanice LEDIS WS. V textové nebo grafické podob�  prezentují koncovému uživateli 
zpracovaná data. 

Systém zpracovává a zobrazuje následující meteorologické zprávy: 

· zprávy typu METAR, SPECI, TAF a SYNOB, 
· zprávy typu text (p�edpov� di, výstrahy) a QNH tlak, 
· zprávy meteorologického multiradaru a ostatních meteorologických radar� , 
· animované snímky obla� nosti nad st�ední Evropou (formáty gif, tif). 

Specifikace meteorologických zpráv 

METAR  (Meteorological Aerodrome Report) - pravidelná letecká meteorologická zpráva 
(vydávaná v leteckém meteorologickém kódu) o podmínkách na daném letišti. Zprávy 
METAR se vytvá�ejí v meteorologických stanicích umíst� ných na letištích (manuáln�  nebo 
automaticky). Vydávají se obvykle jednou za hodinu, na frekventovaných letištích dvakrát za 
hodinu, pravidelný termín je vždy celá hodina resp. p� lhodina. Pokud v mezidobí dojde k 
výrazné zm� n�  po� así, vydává se zvláštní zpráva ozna� ovaná jako SPECI, která se kóduje 
podle stejných pravidel. 

SPECI (Aviation selected special weather report) - zvláštní letecká meteorologická zpráva 
(vydávaná v leteckém meteorologickém kódu), 

TAF (Terminal Aerodrome Forecast) - letištní p�edpov�	  po� así (vydávaná v leteckém 
meteorologickém kódu). 

SYNOP (Report of surface weather observation from a land station) - zpráva o p�ízemních 
meteorologických pozorováních z pozemní stanice. 

Prezentace meteorologických informací v systému LEDIS 

Informace o po� así je v pracovních stanicích systému prezentována formou tabulek, panel�
a mapových oken (viz obrázek 3). 

Tabulky po� así, slouží pro p�ehlednou informaci o po� así na stanicích seskupených 
do skupin (obvykle podle zem� pisné polohy). Skupiny lze libovoln�  p�epínat. Obvykle 
je definováno sedm skupin (� eská republika, St�ední Evropa, Evropa, N� mecko, Polsko, 
Slovensko a Rakousko. Zvolením stanice se zobrazí lokální po� así na stanici. 

P� edpov� di, výstrahy, informace spojené s oblastním tlakem QNH a další textové 
meteorologické informace jsou zobrazovány v samostatných panelech.  

Mapová okna 
Mimo hlavního mapového okna lze sou� asn�  používat až 7 mapových oken. V každém 
mapovém okn�  lze v r� zných modifikacích zobrazit meteorologické informace a radarové 
informace. 
Radarová animace umož� uje uživateli sledovat vývoj obla� nosti b� hem n� kolika posledních 
hodin. Je možné zobrazit snímek st�ední Evropy s radarovou informací složenou z n� kolika 
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meteorologických radar� . V oknech se dají pro zvolenou skupinu meteorologických stanic 
zobrazit základní informace o po� así. Informace o po� así je automaticky ukládána po dobu 
7 dní do archivu systému, z n� hož je možné zp� tn�  zobrazit po� así pro zvolený den a � as. 

Obr. 3 Grafické prost� edí LEDIS 

3 Datová strategie NEC 

V rámci urychlení a uleh� ení vývoje a implementace jednotlivých � ástí NEC vydalo NATO k 
realizaci NEC doporu� ení, ve kterém se jedná zejména o zavedení architektury orientované na 
služby SOA (Service Oriented Architecture). 
SOA m� žeme definovat jako: „Architekturu orientovanou na služby tvo�enou množinou 
komponent, které mohou být volány a jejichž popis rozhraní m� že být p�ístupný p�es n� jaké 
ve�ejné rozhraní ostatním aplikacím“ 
Na architekturu orientovanou na služby se m� žeme dívat z pohledu uživatele nebo 
poskytovatele služby. Hlavními znaky této architektury jsou: 

· uživatel je odstín� n od implementa� ních a provozních detail�  dané služby, 
· služba je dostupná komukoliv (podle p�ístupových práv), 
· použití služby nevyžaduje pro uživatele instalaci žádného nového hardwaru � i 

softwaru, vše b� ží na stran�  poskytovatele služby, 
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· jedna služba m� že být využita více uživateli,  
· jeden uživatel m� že využívat více služeb a to i od r� zných poskytovatel� . 

Použití architektury SOA usnad� uje sdílení aplikací a dat a zajiš� uje pružný mechanizmus pro 
opakované využívání existujících služeb, a to i pro vyvinutí nových informa� ních služeb 
s p�idanou hodnotou. 
Hlavním cílem p�ístupu založeného na SOA je u� in� ní informa� ních zdroj�  a aplikací 
dostupnými pro všechny oprávn� né uživatele systém�  integrovaného prost�edí NEC 
a podpora efektivního vyhledání a rychlého doru� ení informací uživateli. 
V p�ípad�  využití architektury SOA se voln�  vázané systémy navzájem "vidí" jako služby, 
které jsou v rámci „supersystému“ volným zp� sobem synchronizované. Implementace SOA 
umožní, aby jakýkoli národní subsystém byl chápán jako autonomní systém. Specifické 
služby jsou zajiš� ovány na základ�  implementace standardizovaného rozhraní služeb v 
definovaných bodech pro interoperabilitu služeb (tzv. SIOP – Service InterOperability Point) 
na hranicích mezi jednotlivými autonomními systémy.  
Pokud jde o oblast dat je v prost�edí NEC hlavní to, že správná, p�esná a v� asná data umožní 
efektivní rozhodování orgán�  velení. Za data lze v této souvislosti považovat všechny datové 
komplety, jako jsou systémové soubory, dokumenty, databáze, elektronické záznamy, obrazy, 
zvukové soubory, webové stránky apod. K tomu se váží i služby pro p�ístup k dat� m. Jedním 
z cíl�  v koncepci NEC je zaplnit sí�  všemi pot�ebnými relevantními daty (zprávami, jinými 
daty než zprávy, surovými i zpracovanými daty). 
Jednotnost formy dat a reprezentace informací umožní implementovat základní princip SOA 
a to princip "publish-subscribe". Zde strana „publish“ poskytuje informace do centrálního 
registru služeb a strana „subscribe“ - uživatelé a aplikace mají okamžitý p�ístup k dat� m 
poslaným do sít�  bez zpožd� ní vyvolaného zpracováním nebo distribucí – viz obr. 4. 

Obr. 4 Znázorn� ní sdíleného datového prostoru 
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Viditelnost dat  

Uživatelé a aplikace mohou zjiš� ovat existenci datových komplet�  pomocí katalog� , registr�
a jiných vyhledávacích služeb. Všechny datové komplety jsou avizovány a „u� in� ny 
viditelnými“ na základ�  zajišt� ní metadat popisujících komplet. 

P� ístupnost dat  

Uživatelé a aplikace budou posílat data do „sdíleného prostoru“. Posílání dat znamená, že:  

a) budou zajiš� ovány popisné informace o datovém kompletu (metadata) pro katalog, 
který bude viditelný v datových sítích resortu MO. 

b) data budou ukládána tak, že k nim uživatelé a aplikace v rámci resortu MO budou mít 
p�ístup. Datové komplety budou p�ístupné pro každého uživatele a aplikaci s výjimkou 
omezení daných doktrinálními aspekty, pravidly a bezpe� nostní politikou. 

4 Záv� r 

Cílem � lánku je informovat odbornou ve�ejnost o možnosti využitelnosti informací 
produkovaných KIS Z� LP pro prost�edí NEC. Je dáno na zvážení tv� rc� m koncepcí 
a opera� ních postup�  zda pro informace ze systém�  LETVIS, LEDIS najdou v prost�edí NEC 
jejich využití a jestli je ú� elné v budoucnosti integrovat (neintegrovat) KIS Z� LP do NEC. 

Literatura 
[1] Ministerstvo obrany. Sekce komunika� ních a informa� ních systém� . Strategie 

budování Network Enabled Capability v ozbrojených silách � R. Praha : 2007. 
[2] JE� ÁBEK, J - VAŠEK, M.: Potential interoperability Complex Integrated ATC 

Support System in NEC environment. In: Military Communications and Information 
Systems Conference MCC 2009 (� eská republika), 2009, p. 1-5. ISBN 978-80-7231-
678-6. 

[3] JE� ÁBEK, J - VAŠEK, M.: Interoperability of the Czech Air Force Operational 
Tactical Command and Control System in NEC environment. In: International 
conference on military technologies, 2010 (Slovenská republika), 2010. 

[4] DŽUNDA, M., HUME
 ANSKÝ, V.: Accuracy of relative navigation in automated 
systems of data communication. In: Advances in Marine Navigation and Safety of Sea 
Transportation : TransNav'2007 : 7th International Navigational Symposium : 20-22 
June 2007, Gdynia. Gdynia : Maritime University, 2007. p. 451-453. ISBN 978-83-
7421-018-8. 

Dedikace 
� lánek byl vypracován za podpory ud� lené UO Ministerstvem obrany � eské republiky 
(Výzkumný zám� r � . MO0FVT 0000403) 



10. mezinárodní v� decká konference „M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“  2010 

- 85 - 

Pasivní radiolokátor pro sledování jednoho cíle 

 Ing. Martin Kaczur 
Ministerstvo obrany, VZ 5847  

email: martin.kaczur@gmail.com, tel.: +420-605-725-214 

Resumé: 

Tato práce je zam�� ena do oblasti pasivní radiolokace a její využití p� edevším v oblasti 
sledovacích radiolokátor� , které jsou ve sv� t�  hojn�  využívány. Práce se zabývá jak 
teoretickou tak i koncep� n�  realiza� ní oblastí s provedením ov�� ovacích principiálních 
m�� ení. Samotné sledování je provád� no vícesvazkovým anténním systémem vytvo� eným 
Butlerovou maticí. 

1 Principy pasivního sledovacího radiolokátoru 

Oblast pasivní radiolokace má v principu dv�  základní �ešení ur� ení polohy cíle. Multistatický 
pasivní radiolokátor a bistatický radiolokátor s nekooperujícím vysíla� em. Jelikož je tato 
práce svázaná s praktickou realizací, je první varianta, oproti druhé, technicky velice náro� ná. 
Dále se nabízí jen a pouze možnost druhá a tou je bistatický radiolokátor s nekooperujícím 
vysíla� em. 

1.1 Ur� ení polohy cíle metodami pasivní radiolokace 

Stejn�  jako v p�ípad�  klasického monopozi� ního radiolokátoru je poloha cíle bistatickým 
radiolokátorem ur� ována na základ�  m�� ení � asového zpožd� ní p�ijatého signálu a znalosti 
úhlu nato� ení antén. V bistatické radiolokaci je � asové zpožd� ní p�ijatého signálu úm� rné 
vzdálenosti vysíla�  – cíl – p�ijíma�  a jeho konstantní hodnoty tvo�í, v 3D prostoru, povrch 
elipsoidu (obr. 1a), v jehož ohniscích jsou umíst� ny vysíla�  a p�ijíma� . Je z�ejmé, že v p�ípad�
monopozi� ního radiolokátoru tvo�í body konstantního zpožd� ní povrch koule (obr. 1b). 
Poloha cíle je pak ur� ena pr� se� íkem sm� rové vyza�ovací charakteristiky antény (zm�� ením 
azimutu a elevace) a daného elipsoidu.  

a) Elipsoid b) Koule 

Obr.1. Zobrazení konstantních vzdáleností cíle v 3D prostoru [2] 

Legenda: V – vysíla�  BRL, P – p�ijíma�  BRL, RL – monopozi� ní radiolokátor, C – cíl 

P�i praktických realizacích, v p�ípad�  kooperujícího vysíla� e, se zpravidla využívá zm�� ených 
úhlových parametr�  vysílací antény, protože je možné tuto anténu snadno realizovat tak, aby 
m� la úzkou sm� rovou vyza�ovací charakteristikou pro zajišt� ní dostate� né úhlové rozlišovací 

RL 
V

P C
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schopnosti. P�ijímací anténa je zpravidla konstruována jako anténní fázovaná soustava pro 
zabezpe� ení tzv. sledování vysílaných impuls� . 

1.2 � ást pro detekci cíle p � i pr � letu stanoveným prostorem 

Postup návrhu, který jsme zvolili, spo� ívá v jednoduchosti, prakti� nosti a ú� elnosti za co 
nejmenších po�izovacích náklad� . Následující obrázek uvádí blokové schéma konkrétní 
realizace. 

Obr.2. Finální podoba blokového schéma pasivního radiolokátoru 

1.3 Definování zájmového prostoru vícesvazkovým ant énním systémem 

Vzhledem k použité vlnové délce (0,52m) byly použity televizní antény typu TVa. P�i 
sestavení anténní fázované soustavy z t� chto antén, není možný mechanický p�ehled touto 
soustavou. Proto byla vytvo�ena vícesvazková anténní charakteristika, která definuje st�ežení 
zájmového prostoru, bez nutnosti pohybu anténní soustavou. Tvorba vícesvazkové anténní 
soustavy je možná t� mito metodami: 

· Rotmanova � o� ka 
· Systém s pevným fázovým posunem pomocí vysokofrekven� ního vedení [1] 
· Butlerova Matice 

Abychom dosáhli žádaného tvaru anténní charakteristiky, použili jsme jednu ze t�í možností 
tj. Butlerovu matici (obr. 3.) a to p�edevším pro její snadnou realizovatelnost.  
Základní architektura Butlerovy matice 8x8, byla poprvé publikována již v roce 1960. 
Konfigurace matice obsahuje 20 pasivních element�  (12 hybridních � len�  180° - H a 
8 fázových posouva��  - F) pomocí nichž se z každého vstupu vytvo�í v apertu�e rovinná vlna, 
která je nato� ena o ur� itý úhel v�� i �ad�  zá�i�� . Tak se pro každý vstup vytvo�í anténní 
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charakteristika pod jiným úhlem. Tento systém využívá vlastních anténních diagram�  a 
architekturu formující tyto diagramy do výsledné anténní charakteristiky celého systému. 
Standardní Butlerova matice je systém MxM, kde M je po� et vstupních/výstupních port� . 
Tento po� et je dán binární hodnotou 2n, kde n je celé � íslo. Po� et hybridních � len�  je dán 
vztahem: 

(1)

a pro po� et fázových posouva��  platí: 

(2)

Po dosazení za neznámou M � íslo 8, získáme výsledky: H = 12 a F = 8. Výsledné 
charakteristiky Butlerovy matice mohou mít n� kolik podob, které jsou závislé pouze na 
rozložení výstupních prvk� .  

Obr.3. Základní architektura 8x8 Butlerovy matice [3] 

Samotná matice je složena pouze z hybridních � len�  a fázových posouva�� .  
Jednou z možností pro definovaný fázový posun je použít samostatný blok fázového 
posouva� e, který je zbyte� n�  komplikovaný. Jelikož pracujeme pouze s jediným kmito� tem a 
fázové posuny v Butlerov�  matici jsou nem� nné, je velmi snadné vytvo�it žádaný fázový 
posun definovanou délkou vf vedení.  
Pro tyto ú� ely bylo použito koaxiální vf vedení s ozna� ením VBPAM 50-1,5, firmy Kablo 
elektro, Vrchlabí. Koeficient zkrácení (kzk) dle katalogu je 0,66. Nam�� ili jsme zkušební 
vzorek � l =  10cm, na zájmovém kmito� tu f = 575MHz, který vykazoval fázové zpožd� ní 
�� = 102,5°. Pro námi použitou vlnovou délku �  = 0,522m, je vypo� tený koeficient zkrácení 
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koaxiálního vedení kzk = 0,67. V tabulce 1. jsou fázové posuny, které vychází ze základní 
struktury Butlerovy matice. 

požadované fázové 
zpožd� ní [°] 

délka vedení [m] 

22,5 0,033 
45 0,065 

67,5 0,098 

Tab.1. Pot�ebné délky koaxiálních vedení 

Dalšími a posledními � leny, které tvo�í strukturu Butlerovy matice, jsou hybridní 180° � leny, 
n� kdy nazývané také suma/delta � leny (� /� � leny). P�enosové vlastnosti hybridního 180° 
� lenu vychází z vhodné rozptylové matice. 

(3)

Výše uvedená matice je rozptylovou maticí magického T [4], které také m� žeme nazvat 
hybridní 180° � len, jelikož vykazuje stejné p�enosové vlastnosti. Z této znalosti lze odvodit 
n� kolik zp� sob� , jak vytvo�it hybridní 180° � len, ovšem ne každá varianta na kmito� tu 
575MHz vykazuje vhodné parametry. Byly vyrobeny a prom�� eny tyto typy hybridních � len� : 

· Hybridní 180°� len z koaxiálního vedení 
· Hybridní 180°� len jako planární vedení (mikropáskové, koplanární vedení) 

Velmi netradi� ním zp� sobem, jak dosáhnout � ty�branu s p�enosovými vlastnostmi magického 
T, je použití koaxiálního vedení a feritových toroid�  vhodného materiálu (nap�. Feritový 
toroid AMIDON, hmota 67). Výsledné p�enosové charakteristiky takto vytvo�eného 
hybridního � lenu ukazuje následující obrázek. 

  
Obr.4. Záznam m�� ení p�enosové charakteristiky - výstup SUMA a DELTA 
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Velkou p�edností tohoto hybridního � lenu je širokopásmový provoz p�ibližn�  do 1GHz. 
Nevýhodami jsou p�edevším velký p�enosový útlum a komplikovaná výroba. 
Další možností, jak zkonstruovat hybridní � len � /� , je použít planární metodu výroby. Tato 
metoda je známá v souvislosti s výrobou plošných spoj�  a vyzna� uje se p�edevším svou 
p�esností a možností jednoduché sériové výroby. Pokud bychom použili tuto techniku, máme 
na výb� r ze dvou možných variant: Mikropáskové a koplanární vedení. Koplanární vedení má 
oproti mikropáskovému výhodu ve v� tší uzav�enosti elektromagnetické vlny v�� i okolí, a 
proto není toto vedení natolik citlivé. Pro výpo� ty pot�ebných rozm� r�  vedení byl použit 
simula� ní program AppCAD, který p�i výpo� tech zahrnuje veškeré údaje (tlouš� ka a 
permitivita dielektrického substrátu, tlouš� ka m� d� né vrstvy, atd.). Samotný návrh jsme 
provedli v programu Eagle. 

Obr.5. Záznam p�enosových charakteristik – výstup SUM A 

Obr. 6. Záznam p�enosových charakteristik – výstup DELTA 

Z p�edešlých metod nabízí koplanární hybridní � len nejlepší výsledky, až na silnou 
kmito� tovou závislost, kterou koaxiální hybridní � len nemá. Butlerova matice je tedy složena 
s dvanácti hybridních � len�  koplanární struktury, které jsou navzájem propojeny koaxiálním 
vedením definované délky. Z d� vodu velkých rozm� r�  hybridního � lenu (10x10cm) jsme 
rozd� lili realiza� ní �ešení Butlerovi matice do struktury o t�ech vrstvách. 
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výstupní porty 
vstupní porty 1 2 3 4 5 6 7 8 

1 -12,28 -10,92 -10,62 -11,12 -12,96 -12,21 -11,38 -12,28 
2 -12,04 -12,09 -12,2 -11,38 -11,44 -10,82 -10,46 -12,04 
3 -10,98 -11,18 -11,7 -10,2 -11,72 -11,07 -11,92 -10,98 
4 -11,97 -11,66 -13,3 -12,2 -12,2 -10,07 -11,9 -11,97
5 -11,53 -11,08 -9,98 -9,6 -11,48 -11,42 -10,22 -11,53 
6 -10,15 -12 -10,37 -12,4 -11,34 -11,16 -9,38 -10,15 
7 -9,77 -10,6 -11,8 -10,6 -10,75 -11,6 -11,3 -9,77 
8 -11,1 -11,43 -12,2 -11,2 -9,9 -10,2 -10,4 -11,1 

Veškeré hodnoty jsou uvedeny v dB 

Tab.2. - hodnoty p�enos�  Butlerovy matice na kmito� tu 575MHz 

Dalšími bloky (viz obr. 2.) pasivního radiolokátoru jsou: komer� n�  zakoupený televizní tuner, 
pásmové propusti s ší�kou pásma B=8MHz, vysokofrekven� ní zesilova� , logaritmický 
detektor a zobrazovací panel s LED diodami. 

2 Finalizace pasivního radiolokátoru 

Po sestavení, oživení, odm�� ení a ujišt� ní se, že jsou všechny díl� í bloky pasivního 
radiolokátoru funk� ní, došlo k jejich kompletaci. Jako nosný prvek jsme volili celokovovou 
konstruk� ní sk�í	 , jež zajiš� ovala bezproblémové uchycení všech prvk� . Sk�í	  je ze slitiny 
hliníku, což zajiš� ovalo snadné konstruk� ní úpravy. Výsledek naší práce je zachycen na 
obrázku 7. 
Je vid� t, že celý radiolokátor je složen ze � ty� nosných desek plošných spoj� , z toho deska 
p�ijímací trasy s tunery a konstrukce Butlerovy matice zaujímají ve sk�íni výsadní postavení. 
Anténní odd� lova� e jsou umíst� ny p�ímo na anténních konektorech typu F, aby došlo 
k úspo�e prostoru. Pod okrasným p�edním panelem je ukryta deska s LED zobrazova� i a 
pochopiteln�  i s celou elektronikou. 
Na sestaveném radiolokátoru jsme provedli ov�� ovací principiální m�� ení, abychom potvrdili 
jeho korektní funk� nost. První m�� ení na ov�� ení správné funk� nosti celého za�ízení 
spo� ívalo v p�ivedení signálu z generátoru postupn�  do bran pro antény od jedné do osmi 

Obr. 7. Výsledné konstruk� ní �ešení – pohled šikmo zep�edu [1] 



10. mezinárodní v� decká konference „M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“  2010 

- 91 - 

s tím, že ostatních sedm bylo zatíženo zakon� ovací impedancí. Po p�ivedení signálu do jedné 
brány bychom m� li pozorovat na LED panelu vybuzení stejné úrovn�  na všech kanálech, 
� ehož jsme po dolad� ní jednotlivých p�ijímacích tras, pomocí odporových trimr�  pro 
nastavení zesílení TV tuner� , úsp� šn�  dosáhli. M�� ení také prokázalo vysokou citlivost 
Butlerovy matice na vn� jší prost�edí a také na umíst� ní koaxiálních vedení, které propojují 
jednotlivé hybridní � leny matice. Pro další m�� ení bylo nutné sestavit jednoduchý p�ípravek, 
který simuloval reálnou situaci, kdy na anténní systém našeho pasivního radiolokátoru dopadá 
kolmo � elo vlny odražené od cíle. Pro tyto ú� ely byl sestaven odporový d� li �  výkonu 1/8, 
který byl zakon� en osmi koaxiálními vedeními o stejné délce. Tím bylo dosaženo stejného 
fázového posunu ve všech p�ijímacích kanálech. Na zobrazovacím LED panelu byl pozorován 
výrazný nár� st na kanálech 4 a 5 a ostatní kanály byly výrazn�  nižší (v ideálním p�ípad�  na 
úrovni šumu). 

3 Záv� r 

Tato práce se zabývá problematikou sledování jednoho cíle a to v oblasti pasivní radiolokace.  
Velmi d� ležitým krokem proto byl teoretický rozbor a porovnání pasivní a aktivní 
radiolokace. Toto šet�ení vyústilo ve fakt, že v oblasti sledování jednoho cíle nelze najít 
zástupce z �ad pasivních radiolokátor� , ale pouze aktivních radiotechnických prost�edk� . 
Finální praktická realizace se zam�� uje p�edevším na detekci cíle v p�edem definované 
zájmové oblasti. Klí� ovými � ástmi výrobku jsou systém tvorby vícesvazkového anténního 
diagramu, p�ijímací trasa zpracovávající signál a vyhodnocovací panel s LED zobrazením. 
Pro jednotlivé � ásti jsme provedli podrobnou rešerši metod a zp� sob�  realizace, abychom 
našli nejefektivn� jší �ešení. Pro tvorbu vícesvazkového anténního diagramu jsme použili 
Butlerovu matici, složenou z hybridních � len� , které jsou vyrobeny planární technologií.  
Jelikož vždy není možné použít mnoho externím m�� ících p�ístroj�  nebo po� íta� ového 
zpracování výstupních signál� , je radiolokátor vybaven p�ímým zobrazovacím panelem, který 
podává okamžitou a p�ehlednou informaci o p�ijímaných signálech, na stupnici zobrazení 
s LED. Dalším o� ekávaným krokem v budoucnu je vytvo�ení softwarového prost�edí 
v po� íta� i, pro zpracování výstupních signál� , pop�ípad�  systém pro trackování detekovaného 
cíle. 
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Resumé: 

� lánok sa zaoberá možnos�ami využitia univerzálneho jednoduchého záznamníka dát 
OpenLog, riadeného mikrokontrolérom ATmega328 a schopného uklada�  dáta na pamä�ovú 
SD kartu do ve�kosti 2 GB, pri konštrukcii meracieho a záznamového zariadenia 
s vlastnos�ami pod�a potrieb merania a požiadaviek konštruktéra. Vlastnosti, miniatúrne 
rozmery a minimálna hmotnos�  a spotreba energie umož� ujú využitie záznamníka dát 
OpenLog v autonómnych meracích a záznamových zariadeniach na malých mobilných, alebo 
lietajúcich prostriedkoch. 

K e y w o r d s: záznamník dát, data logger, OpenLog, Arduino Duemilanove, ATmega328 

1 Úvod 

Na meranie a záznam hodnôt viacerých analógových veli � ín a viacerých digitálnych stavov 
v laboratórnych podmienkach je v sú� asnosti možné využi�  množstvo meracích prístrojov 
a zariadení. Moderné meracie prístroje, alebo meracie prevodníky dosahujú v sú� asnosti 
vysokú presnos� , vysoké vzorkovacie frekvencie a ve� ké rozlíšenie meranej veli� iny 
a spravidla obsahujú dostato� nú vnútornú kapacitu pamäte na záznam nameraných hodnôt, 
alebo sú vybavené štandardizovaným komunika� ným rozhraním, ktoré umož� uje pripojenie 
na nadradený po� íta� , ktorý zabezpe� í záznam nameraných hodnôt.  
Pri nutnosti mera�  a zaznamenáva�  merané veli� iny na malých mobilných, alebo lietajúcich 
prostriedkoch sú však rozmery, hmotnos�  a spotreba energie meracích a záznamových 
zariadení limitované, preto je niekedy nutné vytvára�  vlastné konštrukcie meracích 
a záznamových zariadení presne pod� a konkrétnych požiadaviek a možností. Jednou 
z možností na konštrukciu takéhoto zariadenia je využitie záznamníka dát OpenLog 
a vhodného riadiaceho a meracieho mikrokontroléra. Náš prototyp využíva záznamník dát 
OpenLog s firmvérom verzie 1.6 vybavený 2 GB pamä� ovou SD kartou a mikrokontrolér 
ATmega328 na vývojovej platforme Arduino Duemilanove. 

2 OpenLog 

Záznamník dát OpenLog [1, 2] je jednoduchá open-source platforma [3] s rozmermi približne 
1,5 cm x 2 cm, ktorej základom je mikrokontrolér ATmega328 pracujúci na frekvencii 
16 MHz (Obr. 2-1). Cie� om tvorcov tejto platformy bolo vytvori�  záznamník dát, ktorý je 
schopný samostatne pracova�  a zaznamenáva�  dáta prichádzajúce po sériovej linke hne�  po 
pripojení napájacieho napätia. Mikrokontrolér ATmega328 na platforme OpenLog je 
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štandardne vybavený firmvérom poslednej verzie a taktiež obsahuje sériový bootloader, takže 
užívate�  môže nahra�  do mikrokontroléra nový firmvér pomocou jednoduchého pripojenia na 
sériovú komunikáciu s po� íta� om [4]. 

Obr. 2-1 Platforma OpenLog, poh� ad zhora a zdola 

2.1 Základné vlastnosti platformy OpenLog 

OpenLog môže by�  ovládaný nadradeným po� íta� om, alebo mikrokontrolérom pomocou 
jednoduchých príkazov pre nastavenie po� iato� nej konfigurácie systému OpenLog, 
nastavenie parametrov sériovej komunikácie, vytvorenie nových súborov pre zápis, základné 
operácie so súbormi na pamä� ovej karte a pod [5]. Základné módy � innosti OpenLog: 

· New File Logging (New Log): je základný prednastavený mód � innosti, v tomto 
móde vždy pri zapnutí napájania OpenLog skontroluje komunikáciu a pamä� ovú kartu 
a pri správnej � innosti vyšle znaky ‘12<’, � o znamená ‘1’- UART je OK, ‘2’- SD karta 
je inicializovaná a ‘<’ – OpenLog je pripravený prijíma�  dáta. Potom sa vytvorí nový 
súbor s názvom LOG#####.txt, kde ##### je � íslo ktoré sa automaticky zvyšuje od 
00000 do 65533 po každom zapnutí. Do tohto súboru sa zapisujú prichádzajúce dáta 
dokým sa nepreruší napájanie, alebo nepríde nastavený po� et znakov prerušenia. Ak 
prídu znaky prerušenia, systém sa prepne do príkazového módu Command Prompt.

· Append File Logging (Sequential Log): Sekven� ný mód, pri zapnutí napájania 
OpenLog skontroluje komunikáciu a pamä� ovú kartu a pri správnej � innosti vyšle 
znaky ‘12<’, v tomto móde sa vytvorí súbor s názvom SEQLOG.txt ak predtým už 
neexistoval a do tohto súboru sa na koniec zapisujú prichádzajúce dáta. Do tohto 
súboru sa zapisujú prichádzajúce dáta dokým sa nepreruší napájanie, alebo nepríde 
nastavený po� et znakov prerušenia. Ak prídu znaky prerušenia, systém sa prepne do 
príkazového módu Command Prompt. 

· Command Prompt (Command mode): v tomto móde OpenLog vyšle znaky ‘12>’, � o 
znamená že je pripravený prijíma�  príkazy prichádzajúce po sériovej linke [5]. 
V tomto móde je možné vytvára�  vlastné súbory, pracova�  so súbormi na pamä� ovej 
karte a meni�  systémové nastavenia. 

Najdôležitejšie používané príkazy: 

· new file: Vytvorenie nového súboru s názvom file v aktuálnom adresári. Podporovaný 
je formát názvu v d�žke max 16 znakov obsahujúci akýko� vek znak napr. 
“123456789012.txt” alebo “Hi The66#$_/.txt”, 
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· append file: Zápis prichádzajúcich dát na koniec súboru s názvom file. Ukon� enie 
tohto zápisu a prechod do módu Command mode nastane po prijatí nastaveného po� tu 
znakov prerušenia, 

· rm file: Vymazanie súboru s názvom file z aktuálneho adresára, 
· sizefile: Odoslanie ve� kosti súboru s názvom  file v bajtoch, 
· ls: Zobrazenie obsahu aktuálneho adresára, 
· md directory: Vytvorenie podadresára v aktuálnom adresári s názvom directory, 

podporovaný je formát názvu v d�žke max 16 znakov obsahujúci akýko� vek znak, 

· cd directory: Presun do podadresára s názvom directory, 
· cd ..: Presun do najvyššieho adresára, 
· read file: Výpis obsahu súboru s názvom file, 
· set: Systémové menu na nastavenie konfigura� ných parametrov, 
· disk: Zobrazenie výrobcu pamä� ovej karty, statusu, maximálnej kapacity a vo� nej 

kapacity na � alší záznam, 

· init : Reinicializácia pamä� ovej karty, 
· sync: Zápis aktuálneho stavu buffera na SD kartu, tento príkaz je užito� ný ak je nutné 

obsah buffera zapísa�  skôr než dosiahne 512 bajtov, pretože za normálnych okolností 
sa zápis na pamä� ovú kartu vykonáva až ke�  je 512 bajtový buffer zaplnený. 

Ve� kou výhodou od verzie firmvéru 1.6 vyššie je možnos�  využitia konfigura� ného súboru 
CONFIG.txt  vopred zapísaného na pamä� ovú kartu, v ktorom sú zapísané najdôležitejšie 
konfigura� né parametre, pod� a ktorých sa OpenLog po zapnutí nastaví. Pokia�  po zapnutí na 
pamä� ovej karte takýto súbor neexistuje, OpenLog sa nakonfiguruje pod� a interne 
prednastavených parametrov a vytvorí a zapíše súbor CONFIG.txt  s hodnotami 
prednastavených parametrov na pamä� ovú kartu. Prednastavený konfigura� ný súbor má jeden 
riadok s hodnotami 9600,26,3,0 každá hodnota je oddelená � iarkou: 

· 9600: Rýchlos�  sériovej komunikácie, 9600 bps 8N1 je prednastavená hodnota, všetky 
možné hodnoty sú: 2400, 4800, 9600, 19200, 57600, 115200. 

· 26: ASCII hodnota v desiatkovej sústave pre znak prerušenia trvalého záznamu dát, 
napr. 26 je znak ctrl+z, 36 je znak ‘$’. 

· 3: Po� et znakov prerušenia potrebných na prerušenie. Prednastavený po� et je 3 znaky, 
tzn. na prerušenie módov záznamu New Log, alebo Sequential Log tzn. módov 
trvalého záznamu prichádzajúcich dát je nutné 3 krát stla� i�  klávesy ctrl+z (alebo 
3 krát posla�  takýto znak po sériovej linke) a potom sa systém prepne do príkazového 
módu Command mode, kedy � aká na � alšie príkazy ktoré mu prídu po sériovej linke.  

· 0: Mód systému po zapnutí napájania. OpenLog má prednastavený po� iato� ný mód 
New Log (‘0’) tzn. nový trvalý záznam prichádzajúcich dát, možné hodnoty módov 
systému sú: 0 = New Log, 1 = Sequential Log, 2 = Command mode. 

Na zmenu systémových nastavení sta� í tieto hodnoty pod� a potreby zmeni�  v súbore na 
pamä� ovej karte a po zapnutí napájania sa systém OpenLog nastaví pod� a údajov pre� ítaných 
zo súboru CONFIG.txt . 

2.2 Pripojenie platformy OpenLog 

· GRN: Resetovací vstup OpenLog 
· RXI: Sériový vstup platformy OpenLog 
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· TXO: Sériový výstup platformy OpenLog 
· VCC: Napájacie napätie, možný rozsah je 3.3V až 12V, odporú� aná hodnota 

napájacieho napätia je 3.3V až 5V, spotreba prúdu je 2 mA až 6 mA pri zápise na 
pamä� ovú kartu 

· GND: Zem 

· BLK: Zem 

Obr. 2-2 Prepojenie OpenLog a Arduino Pro Mini 

Rozmiestnenie pinov OpenLog je pôvodne navrhnuté tak, aby ich bolo možné priamo pripoji�
na platformy Arduino Pro Mini 328 - 5V/3,3V [6, 7], ktoré môžu slúži�  ako merací a riadiaci 
mikrokontrolér pre OpenLog (Obr. 2-2), ale samozrejme je možné OpenLog pripoji�
k � ubovo� nému mikrokontroléru podporujúcemu sériovú RXI – TXO TTL komunikáciu. 
Napriek tomu, že je platforma OpenLog prednostne navrhnutá na pripojenie 
k mikrokontrolérom ATmega328 na platformách Arduino Pro Mini 328, pri návrhu prototypu 
sme sa rozhodli použi�  ako riadiaci mikrokontrolér platformu Arduino Duemilanove, ktorá je 
taktiež vybavená mikrokontrolérom ATmega328, má rovnaké vlastnosti a funkcie ako 
platformy Arduino Pro Mini 328, ale navyše obsahuje obvody napájania, obvody 
komunikácie prostredníctvom portu USB, umož� uje jednoduchšie pripojovanie vstupov 
a výstupov a použitie prepojovacieho po� a bez nutnosti spájkovania, � o je pri 
experimentovaní s prototypom ve� kou výhodou. 

3 Platforma Arduino Duemilanove 

Arduino Duemilanove (Duemilanove po taliansky je 2009 - rok uvedenia na trh), je open-
source vývojová platforma (Obr. 3-1) postavená na 8-bitovom Atmel mikrokontroléri 
ATmega328 [8, 9]. Platforma obsahuje 14 digitálnych vstupno/výstupných pinov, 6 z nich 
môže by�  použitých ako PWM výstupy (3, 5, 6, 9, 10, 11), dva môžu by�  použité pre sériovú 
komunikáciu UART (0 RX a 1 TX), dva vstupy pre externé IRQ (2 a 3), štyri pre rozhranie 
SPI (10 SS, 11 MOSI, 12 MISO, 13 SCK), jeden pre internú LED (13). Platforma obsahuje aj 
6 analógových vstupov 0 V – 5 V s 10 bitovým multiplexovaným A/D prevodníkom (1024 
hodnôt), s možnos� ou nastavenia interného referen� ného napätia 1,1 V a 5 V a taktiež 
externého referen� ného napätia do 5 V, dva z týchto vstupov môžu by�  taktiež využité pre 
rozhranie I2C (4 SDA a 5 SCL). Platforma obsahuje 16 MHz hodiny, USB rozhranie (� ip 
FTDI FT232RL - virtuálny COM port na PC), konektor a obvody pre napájanie 7 V-12 V, 
zabudované stabilizátory 5 V a 3,3 V (FTDI � ip max. prúd 50 mA), ICSP konektor 
a resetovacie tla� idlo, môže by�  napájaná cez USB alebo z externého zdroja. 
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Mikrokontrolér ATmega328 obsahuje 32kB flash pamäte na program, z toho 2kB zaberá 
bootloader, 2kB pamä�  SRAM a 1kB pamä�  EEPROM. Programovanie je jednoduchým 
spôsobom možné s využitím open-source vývojového užívate� ského rozhrania Arduino IDE 
[10], ktoré je možné spusti�  v rôznych typoch opera� ných systémov a jednoduchým 
pripojením platformy k po� íta� u pomocou rozhrania USB je možné skompilovaný program 
nahra�  do mikrokontroléra ATmega328. Pri tvorbe programu je ve� kou pomocou množstvo 
knižníc a príkladov, ktoré sú sú� as� ou užívate� ského rozhrania Arduino IDE. 

Obr. 3-1 Vývojová platforma Arduino Duemilanove 

4 Meracie a záznamové zariadenie 

Prototyp meracieho a záznamového zariadenia využíva záznamník dát OpenLog s firmvérom 
verzie 1.6 vybavený 2 GB pamä� ovou SD kartou a mikrokontrolér ATmega328 na vývojovej 
platforme Arduino Duemilanove. Celé zapojenie (Obr. 4-1) je realizované s použitím 
prepojovacieho po� a bez nutnosti spájkovania, � o bolo pri experimentovaní s prototypom 
ve� kou výhodou. Riadiaci program pre mikrokontrolér ATmega328 platformy Arduino 
Duemilanove bol vytvorený v open-source prostredí Arduino IDE a prostredníctvom USB 
portu bol nahratý do mikrokontroléra ATmega328, napájanie prototypu bolo realizované 
taktiež cez USB port.  

Riadiaci program bol navrhnutý tak, aby zabezpe� oval: 

· trvalé vnútorné po� ítanie � asu a dátumu, 
· pri za� iatku merania meraného objektu vytvorenie súboru s názvom obsahujúcim 

aktuálny dátum a � as vo formáte DDMMRRHHMMSS.LOG, 

· meranie 6 analógových vstupov z meraného objektu vzorkovacou frekvenciou 10 Hz, 
· meranie 6 digitálnych vstupov z meraného objektu vzorkovacou frekvenciou 10 Hz, 
· základnú komunikáciu s užívate� om o práve prebiehajúcej � innosti prostredníctvom 

LCD displeja. 

Všetky vykonané testy potvrdili spo� ahlivos�  a dostato� nú rýchlos�  platformy OpenLog pri 
zázname dát a taktiež jednoduchos�  pri ovládaní a komunikácii s nadradeným 
mikrokontrolérom. Celá koncepcia prototypu meracieho a záznamového zariadenia sa 
preukázala ako vhodná pre jednoduché aplikácie, u ktorých sa nevyžaduje extrémna presnos�
a rýchlos�  vzorkovania vzh� adom k tomu, že pri meraní je použitý 10 bitový multiplexovaný 
A/D prevodník. 
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Obr. 4-1 Bloková schéma prototypu meracieho a záznamového zariadenia 

5 Záver 

Zámerom tohto � lánku nebolo prinies�  presný návod na konštrukciu konkrétneho meracieho 
a záznamového zariadenia, ale skôr poukázanie na možnosti využitia lacných a dostupných 
open-sorce platforiem pri konštrukcii vlastných zariadení pod� a konkrétnych požiadaviek 
a možností. Vývojový pracovníci platformy OpenLog v sú� asnosti testujú verzie firmvéru 2.x, 
ktoré umožnia zápis údajov na SDHC pamä� ové karty do kapacity 16 GB, � o spolu 
s modernými mikrokontrolérmi obsahujúcimi 14 a viac bitové rýchle A/D prevodníky umožní 
konštrukciu meracích a záznamových zariadení s ve� mi dobrými vlastnos� ami pre akéko� vek 
aplikácie, v ktorých je potrebná vysoká vzorkovacia frekvencia, alebo ktoré vyžadujú 
dlhodobý autonómny záznam údajov. 
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Výšková závislos�  lietadlových antén 

Doc. Ing. Ján Labun, PhD., doc. Ing. František Adam� ík, CSc. 
Katedra avioniky  
Letecká fakulta  

Technickej univerzity v Košiciach,  
email: jan.labun@tuke.sk, tel.: +421-903-729-060 

email: frantisek.adamcik@tuke.sk, tel: +421-915-768-364 

Resumé: 

� lánok sa zaoberá problematikou merania PSV lietadlovej antény po� as výškového letu 
lietadla. Vyhodnotením tohto merania bola zistená výšková závislos�  PSV lietadlovej tzv. 
„plutvovej“ antény, ktorá sa s ob�ubou na sú� asné lietadla inštaluje. Záznam zmeny tohto 
parametru antény bol realizovaný vo výškovom rozsahu do 40 000ft. Analýza grafického 
priebehu výškových zmien hodnoty PSV je realizovaná v troch výškových rozsahov na troch 
rôznych frekvenciách. V závere � lánku autor vysvet�uje svoj poh�ad na prí� inu výškovej 
zmeny parametru antény, ako doposia�  neodhaleného a nepublikovaného javu. 

1 Úvod 

Meranie PSV antény za letu bolo realizované v zostave s aktívne využívanou rádiostanicou 
po� as letu vo ve� kých výškach. Bol navrhnutý a realizovaný merací re� azec (reflektometer + 
záznamové zariadenie), ktorý bol zapojený do anténneho obvodu rádiostanice, obr. 1. 
Z h� adiska mechanických rozmerov, elektrického napájania, konštruk� ného riešenia bol 
umiestnený do malého priestoru lietadla. Záznam merania PSV bol realizovaný po� as cca 90 
minútového letu. Pritom boli splnené všetky požiadavky a normy pre bezpe� ný let. 

Obr. 1 Merací re� azec zapojený do zostavy lietadlovej rádiostanice 

PSV bolo vyhodnocované a zaznamenávané vždy pri zak� u� ovaní vysiela� a rádiostanice 
pilotom. Pilot zak� u� oval rádiostanicu pod� a: 

- potreby vyplývajúcej z predpisov o riadení letovej prevádzky, 
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- požiadaviek plnenia letovej úlohy, 
- dohovoru, vždy pri prekra� ovaní letovej hranice na výške párnej tisícky fitov. 

Vyhodnotením zaznamenaných údajov boli vytvorené grafické závislosti zmeny PSV antény 
na výške letu lietadla. 

2 Analýza výškových zmien hodnoty PSV 

Spracované grafické výsledky hodnôt PSV (obr. 3, 4, 5) namerané po� as letu lietadla ukazujú, 
že sa tieto hodnoty v závislosti na výške letu menia. Okrem toho sú na obrázku zaregistrované 
skokové zmeny hodnôt PSV v dôsledku skokovej zmeny pracovnej frekvencie. Môžeme 
vidie�  výrazné skokové zmeny hodnôt PSV na výškových hladinách 3 000ft a 12 500ft, kedy 
piloti pri prechode na inú rádiostanicu menia nastavenú pracovnú frekvenciu. Zmena hodnoty 
PSV a tendencia tejto zmeny však nezávisí len na výške letu, ale aj na: 

- konštruk� nom riešení samotnej antény, 
- na rozsahu a smere zmeny pracovných frekvencií, 
- polohe antény na trupe lietadla, 
- konštruk� ných prvkov lietadla v blízkosti antény. 

Výškovými hranicami zmien frekvencii sú výšky 3 000ft a 12 500ft. Na uvedených výškach 
dochádzalo vždy k zmene stanoviš� a riadenia pre jednotlivé výškové oblasti, � o vychádza 
z predpisov pre riadenie letovej prevádzky. 
Pri lietadlových anténach je prípustná taká zmena PSV, ktorá neprekro� í hodnotu 2,5. Túto 
podmienku musí zabezpe� i�  výrobca už pri návrhu a realizácii antény. Z nameraných hodnôt 
pozorujeme, že zmena PSV antény nezávisí len na zmene pracovnej frekvencie, ale aj na 
zmene výšky letu a na smeru zmeny výšky letu. Prí� iny týchto zmien PSV sú v nasledujúcom: 
Anténa, ako transforma� ný prvok, transformuje VF energiu šíriacu sa od vysiela� a 
napája� om, na VF energiu šíriacu sa vo� ným prostredím - atmosférou. Tento proces 
transformácie VF energie prebieha pri vysielaní, ale pri príjme je tomu naopak. Pri každom 
transformátore – meni� i energie, môžeme definova�  jeho primárny a sekundárny obvod, 
vstupnú a výstupnú impedanciu a pod. Zmena parametra na jednej strane transformátora, 
ovplyvní zmenu odpovedajúceho parametra na druhej strane. Anténa je na primárnej strane 
definovaná „vstupnou impedanciou“ antény a na jej sekundárnej strane „impedanciu 
žiarenia“. Impedanciu žiarenia antény ovplyv� uje nielen zmena pracovnej frekvencie, ale aj 
zmena fyzikálnych vlastností prostredia, ktoré anténu obklopujú, ako sú teplota, vlhkos�
a tlak, obr. 2. 

Obr. 2 Anténa ako transforma� ný prvok 
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Pri lete lietadla do ve� kých výšok dochádza k fyzikálnym zmenám prostredia v okolí lietadla 
a zárove�  aj v okolí antény. Ke� že prostredie spôsobuje zmenu impedancie žiarenia antény, 
následne dochádza po transformácii, aj k zmene jej vstupnej impedancie. Zmena vstupnej 
impedancie antény sa potom prejaví na zmene hodnoty PSV. 
Relatívne výrazné zmeny PSV nastávajú v rozsahu spodných výškových hladín do12 500m. 
Na uvedených letových hladinách realizovali piloti s lietadlom nieko� ko naviga� ných a 
akrobatických letov, v rátane rôznorodých výškových zmien. Na výškových hladinách do 
12 500ft je turbulentnejšie prostredie z h� adiska meteorologických javov a pohybuje sa tu 
množstvo mra� ien s rôznou vlhkos� ou, cez ktoré lietadlo prelietava. Uvedené skuto� nosti 
majú výrazný vplyv na zmenu hodnôt PSV, obr. 4. 
Na vrchnej letovej hladine nad 12 500ft bol let lietadla vyrovnanejší, ale prostredie v týchto 
výškach nie je variabilné. Piloti riadili lietadlo rovnomerne po špirále až na cie� ovú výškovú 
hladinu 40 000ft. Bol vytvorený predpoklad, aby bola zmena PSV na týchto výškových 
hladinách minimálna. Po dosiahnutí letovej hladiny tým istým rovnomerným letom lietadla, 
sa po špirále lietadlo s pilotmi približovalo k zemi. 
Zaujímavým javom je zmena hodnoty PSV zmenou smeru pohybu lietadla. Je zrejme, že pri 
stúpaní lietadla je hodnota PSV = 2,15 a pri klesaní je PSV = 1,8. Po� as celej doby stúpania 
alebo klesania lietadla na výškových hladinách sa parameter PSV udržiava na konštantnej 
hodnote. Z h� adiska ve� kosti sa PSV po� as celého kontrolného letu pohybuje v rozsahu od 
1,87 do 2,47, ide o zmenu PSV v rozsahu cca 0,6. Ke� že na leteckej technike je prípustné 
PSV do 2,5, namerané PSV neprekro� ilo túto hodnotu. 

3 Prí� iny výškových zmien hodnôt PSV na letových hladinách 

Zmena PSV v spodnej výškovej oblasti 
V spodnej výškovej oblasti je zmena hodnoty PSV spôsobovaná hlavne zmenou vzdialenosti 
zemského povrchu od letiaceho lietadla. Zmena výšky tesne nad zemským povrchom sa 
prejavuje zmenou kapacitnej väzby medzi trupom lietadla a zemou. Samotná zmena vlastnosti 
atmosféry v okolí antény má v tomto prípade malo výrazný vplyv. Toto konštatovanie 
môžeme vyslovi�  na základe analýzy nameraných výsledkov. Celé meranie po� as letovej 
akcie sa vykonalo v letných podve� erných hodinách a trvalo viac ako 90 minút. Po� as tohto 
� asového úseku došlo na dráhe letiska a v jeho okolí k výraznej zmene - poklesu teploty a k 
nárastu vlhkosti. Aj napriek týmto poveternostným zmenám, zmena parametra PSV bola 
po� as štartu a pristátia lietadla rovnaká, pozri. obr. 3. 

Obr. 3 Zmena PSV na spodnej výškovej oblasti (f0 = 130MHz) 
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Okrem tohto javu možno pozorova� , že s narastajúcou výškou, t.j. zmenšovaním kapacitnej 
väzby medzi lietadlom a zemou sa zmenšuje hodnota PSV lietadlovej antény. Na vyslovenie 
obecného záveru by bolo potrebné realizova�  viac meraní na rôznych frekvenciách. Totožnos�
po� iato� ného a koncového bodu v spodnej výškovej oblasti však sved� ia o vierohodnosti 
celého realizovaného merania. 
Zmena PSV v strednej výškovej oblasti 
V strednej výškovej oblasti je zemský povrch už v takej vzdialenosti od lietadla, že jeho vplyv 
na parameter PSV je málo výrazný. Zmena hodnoty PSV je tu spôsobovaná hlavne zmenou 
vlhkosti prostredia v okolí lietadlovej antény, ktorým lietadlo prelietava. 
V uvedených výškach pilot s lietadlom vykonal nieko� ko naviga� ných, akrobatických letov, 
vrátane výškových zmien. V tejto výškovej oblasti je prostredie turbulentnejšie 
a rôznorodejšie z h� adiska meteorologických javov. Vytvára sa tu množstvo mra� ien s rôznou 
vlhkos� ou a teplotou, cez ktoré lietadlo prelietavalo. Na letovej hladine cca 10 000ft sa 
lietadlo pohybovalo po štarte a pred pristaním najdlhšie. Rôznorodý výškový pohyb lietadla, 
vrátane dlhodobejšieho horizontálneho letu v prostredí s rôznorodými fyzikálnymi 
vlastnos� ami, má za následok rôznorodé zmeny hodnôt PSV. 
V grafe výškovej závislosti boli zaznamenané len tie hodnoty PSV, ktoré sa merali po štarte 
do letovej hladiny 10 000ft a po opustení tejto letovej hladiny pred letom do ve� kých výšok, 
pozri. obr. 4. Pri klesaní lietadla to bolo naopak.  
Hodnoty PSV merané po� as dlhodobejšieho horizontálneho letu (po štarte a pred pristátím 
lietadla) na hladine 10 000ft nie sú na tomto grafe zobrazené. Hodnoty PSV sa po� as 
horizontálneho letu na hladine 10 000ft po štarte a pred pristátím dostali na rovnakú úrove� . 

Obr. 4 Zmena PSV na strednej výškovej oblasti (f0 = 120MHz) 

Zmena PSV v hornej výškovej oblasti 
V hornej výškovej oblasti je zmena hodnoty PSV spôsobovaná v dôsledku teplotných 
a vlhkostných zmien atmosféry, v ktorej sa lietadlo pohybuje, menej výrazná. V tejto 
výškovej oblasti (nad 12 500ft) bol let lietadla vyrovnanejší, ale aj prostredie atmosféry 
v týchto výškach je menej variabilné. Pilot viedol lietadlo rovnomerne po špirále na výškovú 
hladinu 34 000ft. Uvedené skuto� nosti vytvorili predpoklad, aby bola zmena PSV vo 
výškovej oblasti (po� as stúpania alebo klesania) minimálna. Ur� itý rozdiel sme zaznamenali 
na letových hladinách 36 000 a 38 000ft, kde pilot v redšom vzduchu pomalšou zmenou 
výšky dosiahol výšku 40 000ft. 
Zaujímavým javom je zmena hodnoty PSV v závislosti na zmene smeru pohybu (stúpanie - 
klesanie) lietadla. Z uvedeného obrázku je zrejme, že pri stúpaní lietadla do ve� kých výšok je 
hodnota PSV = 2,15 a pri klesaní je táto hodnota PSV = 1,8.  

PSV
2,50 

2,25 

2,00 

1,75 
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Po� as celého � asu stúpania alebo klesania lietadla na týchto výškových hladinách sa 
parametre PSV udržiavajú približne na konštantnej hodnote, obr. 5. Z h� adiska ve� kosti sa 
hodnoty parametra PSV po� as celého kontrolného letu pohybujú v rozsahu od 1,87 do 
hodnoty 2,47, ide o zmenu PSV v rozsahu cca 0,6. Ke� že na leteckej technike je prípustná 
hodnota PSV do 2,5, namerané hodnoty PSV neprekro� ili ani v tomto prípade hodnotu 2,5. 

Obr. 5 Zmena PSV na hornej výškovej oblasti (f0 = 125MHz) 

4 Záver 

Zmena hodnoty PSV pri zmene smeru zmeny výšky letu je možné vysvetli�  nasledujúcim 
spôsobom. Pri poklese lietadla z vä� šej výšky do menšej výšky sa teplota okolitej atmosféry 
mení pod� a aktuálnej „Krivky zvrstvenia atmosféry“ ktorá narastá priemerne o 6,5°C/km 
klesania. 
Teplota povrchu lietadla však vykazuje ur� itú tepelnú zotrva� nos�  a je v danom okamžiku 
klesania o nejakú hodnotu teploty nižšia než okolitý vzduch. Ve� kos�  rozdielu týchto teplôt 
závisí od hmotnosti, a tepelnej vodivosti jednotlivých sú� astí lietadla. Kovové � asti lietadla 
majú ve� mi dobrú tepelnú vodivos�  a preto je významnejší rozdiel badate� ný len na 
masívnych � astiach konštrukcie lietadla, napr. nosné priehradky, hlavný nosník krídla, kde sa 
môže na povrchu vyskytnú�  aj kondenzát. 

Obr. 6 Inštalácia meracieho zariadenia na palubu lietadla 
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Dielektrický kryt antény nie je síce masívny, ale má ve� mi malú tepelnú vodivos� . Preto je 
predpoklad, že pri klesaní lietadla si bude udržiava�  predchádzajúcu nižšiu teplotu po dlhšiu 
dobu, než kovový povrch lietadla. 
Vlhkos�  v atmosfére nie je distribuovaná rovnomerne, ale je výsledkom atmosférických 
zmien. Jej výšková závislos�  je popísaná „Krivkou rosného bodu“. 
Rozdiel medzi aktuálnou teplotou v danej výške a teplotou rosného bodu v danej výške sa 
nazýva „Deficit rosného bodu“, ktorý vyjadruje tiež relatívnu vlhkos�  vzduchu. Ak je deficit 
rosného bodu malý, tak relatívna vlhkos�  je ve� ká. Ak je deficit nulový, tak je relatívna 
vlhkos�  100% a môže dôjs�  aj ku kondenzácii vody. Ak má povrch dielektrického krytu 
antény, v� aka tepelnej zotrva� nosti inú teplotu než okolitý vzduch, potom aj zdanlivá (z 
poh� adu antény) relatívna vlhkos�  bude rozdielna než aktuálna. Pri dostato� ne rýchlom 
klesaní môže by�  rozdiel teplôt povrchu antény a teploty rosného bodu záporný a na povrchu 
antény sa vytvorí kondenzát. Tieto úvahy platia aj reverzne pri stúpaní lietadla, v takom 
prípade bude povrch antény relatívne teplejší a deficit rosného bodu bude vä� ší, zdanlivá 
relatívna vlhkos�  nižšia a povrch antény sa bude vysušova� . 
Uvedená zmena rozdielu zdanlivej relatívnej vlhkosti na povrchu dielektrického krytu antény 
vysvet� uje dôvody zmeny hodnoty PSV antény pri stúpaní, � i klesaní lietadla. 
V horizontálnom lete vo vä� ších výškach mimo oblakov neboli zmeny PSV zaznamenané, 
zatia� � o pri stúpaní a klesaní sa vyskytli zmeny rovnakej ve� kosti ale opa� nej orientácie. Pri 
horizontálnom lete je teplota povrchu antény rovnaká s teplotou okolitého vzduchu, zdanlivá 
zmena relatívnej vlhkosti sa neprejaví. Pri horizontálnych letoch v menších výškach bol pri 
prelete cez oblaky taktiež zaznamenaný posun PSV, � o potvrdzuje, že zmena relatívnej 
vlhkosti okolitého vzduchu, pripadne výskyt kondenzátu (v mraku) má vplyv na hodnotu 
PSV. 
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email: petr.makula@unob.cz, tel.: +420-973-442-914 

Resumé: 

� lánek se zabývá problematikou ov�� ování vybraných parametr�  p� ijíma� e a vysíla� e 
vojenských leteckých radiostanic pracujících v pásmu UKV 225-400 MHz. Obecn�  se ve 
vojenském letectví uplat� ují radiostanice, které pracují krom�  výše zmín� ného pásma i v 
civilním pásmu VKV 117,975-136,975 MHz. Pro pásmo VKV existují p� edpisy a normy 
upravující metodiku ov�� ování parametr�  radiostanic. V pásmu UKV není jednotná metodika 
zpracována a hodnoty parametr�  se liší od hodnot platných v pásmu VKV. � lánek analyzuje 
dostupné normy pro pásmo UKV, p� edkládá metodiku ov�� ování vybraných parametr�  a 
výsledky experimentálních m�� ení na letecké radiostanici LUN3520 používanou v A� R. 

1 Civilní normy a standardy vztahující se k letecký m rádiovým 
stanicím 

Letecký p� edpis o civilní telekomunika� ní služb� , svazek III – komunika� ní systémy, 
� ást II – systémy p� enosu hlasu, L10/III 

Tento p�edpis stanovuje technické a provozní požadavky na za�ízení a systémy zabezpe� ovací 
letecké techniky v� etn�  odpovídajícího rádiového vybavení letadel a je závazný pro všechny 
orgány zabývající se konstrukcí, výrobou a instalací zabezpe� ovací letecké techniky; pro 
všechny pracovníky civilního letectví a jiných organizací, kte�í zajiš� ují provoz, údržbu a 
kontrolu � innosti za�ízení a systém�  zabezpe� ovací letecké techniky; pro všechny 
provozovatele telekomunika� ních za�ízení, která pracují na kmito� tových pásmech, 
vyhrazených civilnímu letectví. 

RTCA DO-160C Environmental Conditions And Test Procedures For Airborne 
Equipment 

Tento dokument definuje sérii standardních podmínek (kategorií) a aplikovatelných 
testovacích procedur pro environmentální testy ur� ených pro palubní vybavení. Ú� elem t� chto 
test�  je poskytnout laboratorní prost�edky pro ur� ení výkonnostních charakteristik palubního 
vybavení v podmínkách prost�edí, kterým bude vystaveno v letových podmínkách (2). 

RTCA DO-186A Minimum operational performance standards for airborne radio 
communications equipment operating within the radio frequency range 117.975 – 
137.000 MHz. 

Jak z názvu vyplývá, obsahuje tento dokument minimální opera� ní výkonové standardy pro 
letecké radiostanice operující v kmito� tovém pásmu 117,975 – 137,000 MHz (3). D� vod, 
pro�  je zde tato norma zmín� na, je ten, že vojenské radiostanice operující v pásmu NATO 
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UKV 225,000 – 400,000 MHz v� tšinou umož� ují � innost i v pásmu VKV 117,975 – 137,000 
MHz. Zahrnutí t� chto standard�  do analýzy pom� že získat p�esn� jší náhled na problematiku 
hodnocení výkonnosti radiostanic. 

2 Vojenské normy a standardy vztahující se k letecký m rádiovým 
stanicím pracujícím v pásmu UKV 

MIL-STD-188-243 Tactical Single Channel Ultra High Frequency (UHF) Radio 
Communications 

P�edstavuje základní specifikaci taktického komunika� ního systému v pásmu UKV 
pracujícího na jednom kmito� tu. Je závazný pro ozbrojené složky USA. Definuje minimální 
opera� ní výkonové standardy, jako je citlivost, selektivita, NF charakteristiky aj. (4) 

STANAG 4205 C3 (Edition 3) - Technical Standards For Single Channel UHF Radio 
Equipment 

Tento dokument �eší technické standardy pro jednokanálová rádiová za�ízení UKV (5). Jedná 
se o obdobu výše uvedené normy MIL-STD-188-243. � eská republika uvedený standard 
ratifikovala, ale neimplementovala. STANAG 4205 bohužel neobsahuje informace o všech 
parametrech rádiových stanic, nap�íklad požadovaná citlivost není v� bec zmín� na, a n� které 
parametry mají pouze charakter doporu� ení (selektivita). V další analýze budou mít informace 
z této normy vždy nejvyšší váhu. Nebude-li ur� itý parametr definován, bude konfrontován 
s hodnotami uvedenými jinde. 

MIL-E-5400 Military Specification, Electronic Equip ment, Airborne, General 
Specification For 

Tato norma �eší obecné požadavky na letecké elektronické vybavení pro � innost primárn�
v pilotovaném letadle (6). 

MIL-STD-461F Requirements For The Control Of Electromagnetic Interference 
Characteristics Of Subsystems And Equipment 

Tento standard poskytuje prost�edky a klade p�íslušné ov�� ovací požadavky pro �ízení 
vyza�ování elektromagnetických interferencí. Vztahuje se na elektronické, elektrické a 
elektromechanické vybavení, u n� hož je nutné mít pod kontrolou elektromagnetickou 
kompatibilitu (7). 

3 Charakteristika vojenských komunika � ních systém �  pracujících 
v pásmu UKV 225-400 MHz 

Rádiové pásmo 225 – 400 MHz je v armádách � lenských stát�  NATO mimo jiné využíváno 
pro taktické rádiové spojení na jednom kanálu, které využívá amplitudovou modulaci s ob� ma 
postranními pásmy. Mezi další systémy, které pracují v tomto kmito� tovém pásmu, 
zahrnujeme speciální komunika� ní systémy využívající kmito� tové skákání HaveQuick II a 
SATURN, a dále pak taktický datový spoj LINK 22 (NILE – NATO Improved Link Eleven). 
Pozornost je v tomto � lánku v� nována pouze systém� m pracujících na jedné nosné s modulací 
AM-DSB, které zabezpe� ují hlasové spojení mezi pozemním stanovišt� m �ízení a velení a 
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posádkou letadla, p�íp. pozemního prost�edku, a mezi letadly navzájem. Funk� n�  jde o tém��
totožný komunika� ní systém, jako se využívá v civilním letectví v kmito� tovém pásmu 
117,975-136,975 MHz. Proto lze pro ov�� ování parametr�  radiostanic pracujících v pásmu 
225-400 MHz vycházet z metodiky m�� ení používané v pásmu 117,975-136,975 MHz 
s p�ihlédnutím k odlišn�  definovaným hodnotám jednotlivých parametr�  a dalším nuancím 
vojenských systém� . 

4 Definice vybraných parametr �  a srovnání s takticko-
technickými údaji radiostanic 

Obecn�  lze parametry leteckých radiostanic rozd� lit na základní a speciální. Mezi základní 
parametry zahrnujeme výstupní výkon vysíla� e, frekven� ní stabilitu a užite� nou citlivost 
p�ijíma� e. Tyto parametry jsou nej� ast� ji ov�� ovány a m� žeme je považovat za vhodné 
indikátory stavu radiostanice. Do kategorie speciálních �adíme všechny další parametry, které 
poskytují rozši�ující informaci o vlastnostech radiostanice. Nej� ast� ji jsou v této souvislosti 
zmi� ovány NF odezva p� ijíma� e a vysíla� e, blízká a vzdálená selektivita a hloubka modulace, 
pop�. odolnost proti nežádoucím kanál� m p�íjmu. 

Frekven� ní stabilita 

Kmito� tová stabilita je definována jako rozdíl mezi odm�� eným nosným kmito� tem a jeho 
nominální hodnotou. 
Podle MIL-STD-188-243 musí být frekven� ní stabilita udržována v�� i po� áte� ní hodnot�  tak, 
aby zm� na b� hem dne nebyla v� tší než 1 ppm, b� hem 30 dn�  m� že být nanejvýš 2 ppm a v 
následujících 30 denních obdobích se m� že m� nit o 1 ppm. 
STANAG 4205 definuje frekven� ní stabilitu v absolutní mí�e ±2 kHz, do kterých se 
nezapo� ítává vliv Dopplerova posuvu kmito� tu. 
Frekven� ní stabilita radiostanice LUN3520 je na úrovni 5ppm, � emuž v absolutní mí�e p�i 
kmito� tu 400 MHz odpovídá hodnot�  ±2kHz. 

Výstupní výkon vysíla� e 

Výstupní výkon vysíla� e je dán výkonem jeho koncového stupn�  a rozumí se jím výkon 
nosné vlny bez modulace. Jeho velikost ur� uje p�edevším dosah vysíla� e. Op� t se jedná o 
jeden ze základních parametr�  radiostanice. 
MIL-STD-188-243 a STANAG 4205 tento parametr explicitn�  neuvádí. 
Srovnáním radiostanic LUN3520 a ARC 210, lze konstatovat, že hodnoty výstupního výkonu 
jsou srovnatelné a dají se považovat za obvyklé jak ve vojenské, tak i v civilní sfé�e. 

Citlivost 

U rádiových p�ijíma��  s analogovými modulacemi se nej� ast� ji setkáváme s užite� nou 
citlivostí neboli citlivostí omezenou šumem. Ta udává nejnižší možnou úrove�  vstupního 
signálu s definovanými parametry, který vybudí výstup p�ijíma� e. Požadovaný stav na 
výstupu p�ijíma� e se v dot� ených materiálech r� zní. V následujících �ádcích bude provedeno 
srovnání jednotlivých zdroj� . 
Norma MIL-STD-188-243 definuje citlivost vzhledem k civilním normám mnohem p�ísn� ji. 
Pro úzké pásmo je stanovena citlivost na hodnotu 1,5 � V (-103,5 dBm) pokud je na NF 
výstupu pom� r (S+N)/N=10 dB. Vstupní testovací signál má stejné parametry jako v 
p�edchozím p�ípad� . Pro široké pásmo je p�i zachování stejných podmínek testu, uvedených 
výše, citlivost stanovena na hodnotu 2 � V (-101 dBm). 
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STANAG 4205 tento parametr ne�eší, nicmén�  jeho hodnota by m� la být taková, aby bylo 
dosaženo spolehlivého spojení v b� žných konfiguracích vzájemné polohy vysíla� e a p�ijíma� e 
na b� žn�  definované dosahy spojení. 
Citlivost radiostanice LUN3520 je definována podle L10/III a má hodnotu vyhovuje 
požadavk� m uvedeným v RTCA DO-186A, nevyhovuje už ale standardu MIL-STD-188-243 
(viz tabulka). 

NF odezva vysíla� e i p� ijíma � e 

Definice NF odezvy �eší frekven� ní omezení NF signál�  v obvodech rádiových vysíla��  a 
p�ijíma�� . Nízkofrekven� ní odezva vyjad�uje schopnost vysíla� e pracovat bez nadm� rného 
snížení jeho frekven� ní odezvy jako funkce modula� ního kmito� tu a p�ijíma� e pracovat bez 
nadm� rného snížení jeho frekven� ní odezvy jako funkce NF kmito� tu. Nej� ast� ji je 
definována ur� itým kmito� tovým rozsahem a p�ípustným zvln� ním úrovn�  signálu v n� m. 
RTCA DO-186A stanovuje, že úrove�  NF výstupu se nesmí m� nit o více než 6 dB pokud se 
modula� ní kmito� et testovacího signálu pohybuje v rozmezí 350÷2500Hz. 
Stejný parametr je v MIL-STD-188-243 rozd� len do n� kolika variant. Úzké pásmo je 
stanoveno v rozsahu 350÷3500Hz a NF odezva musí být v rozmezí ±2dB v�� i hodnot�  na 
1000Hz. Široké pásmo je stanoveno v rozsahu 20Hz÷20kHz a NF odezva musí být v rozmezí 
±3 dB. Potla� ení nad a pod uvedeným pásmem musí být alespo�  6 dB/oktávu. V kmito� tovém 
pásmu 300÷3500 Hz musí být NF odezva v rozmezí ±2 dB. 
Podle STANAG 4205 musí být pro p�enos analogového hlasu NF odezva v pásmu 300 ÷ 3400 
Hz v rozmezí ±2 dB. Takzvané široké pásmo je definováno v rozsahu 20 Hz ÷ 11 kHz s 
p�ípustným zvln� ním ±3 dB, ale je ur� eno pouze pro digitální p�enos hlasu/dat s bitovou 
rychlostí 16 kbs-1 (utajova� e rodiny Vinson). 
NF odezva vysíla� e i p�ijíma� e radiostanice LUN3520 nebyla z dostupných materiál�
zjišt� na, takže bude analyzována pouze experimentáln� . 

Modulace 

V pásmu VKV se používá pro analogový p�enos hlasu pouze amplitudová modulace s ob� ma 
postranními pásmy AM DSB (A3E). L10/III vyžaduje hloubku modulace 85 %. 
Ve vojenském pásmu UKV se používají v zásad�  dva typy modulací: amplitudová modulace s 
dv� ma postranními pásmy (AM DSB) a frekven� ní modulace. 
STANAG 4205 stanovuje p�i analogovém p�enosu hlasu použití úzkého pásma s minimální 
hloubkou modulace 85 %. Pro p�enos digitalizovaného hlasu/dat s bitovou rychlostí 16 kbs-1 
(Vinson kodéry – nap�. ELCRODAT) se používá stejná modulace jako v p�edchozím p�ípad� , 
ale v širokém pásmu. STANAG 4205 doporu� uje pro p�enos digitalizovaného hlasu/dat 
implementaci FM modulace s kmito� tovou deviací 5,5 kHz ±1 kHz. Samostatnou kapitolou je 
implementace modulu pro interoperabilitu v rámci sít�  Link 22 (NILE). 
MIL-STD-188-243 ur� uje pro p�enos analogového hlasu modulace AM a FM. Pro FM 
stanovuje deviaci 5 kHz ±1 kHz v úzkém pásmu a 20 kHz ±5 kHz v širokém pásmu.  
Radiostanice LUN3520 umož� uje analogový p�enos hlasu s AM DSB a hloubkou modulace 
90 ± 10 %. Radiostanice ARC 210 umož� uje analogový p�enos hlasu s AM DSB s minimální 
hloubkou modulace 85 % a FM s deviací 5,6 kHz ±0,5 kHz v úzkém pásmu a 20 kHz ±2 kHz 
v širokém pásmu. 

Selektivita 

Selektivita je schopnost p�ijíma� e vybrat ze spektra vstupní ch signál�  užite� ný signál a 
ostatní potla� it. V praxi se používá ozna� ení blízká selektivita pro schopnost potla� ení 
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sousedních kanál�  p�íjmu a vzdálená selektivita pro potla� ení parazitních kanál�  p�íjmu, jako 
je zrcadlový kmito� et, IM produkty 3. �ádu a mezifrekven� ní kmito� et. 
Blízká selektivita je v MIL-STD-188-243 definována pro zvláš�  úzké a široké pásmo. Úzké 
pásmo propustnosti p�ijíma� e musí být pro potla� ení ne v� tší než 6 dB alespo�  24 kHz. 
Potla� ení o 60 dB musí být dosaženo p�i ší�ce pásma odlad� ní o maximáln�  50 kHz a 
potla� ení o 100 dB p�i ší�ce pásma odlad� ní o maximáln�  2 MHz. Široké pásmo propustnosti 
p�ijíma� e musí být pro potla� ení ne v� tší než 6 dB alespo�  70 kHz. Potla� ení o 60 dB musí 
být dosaženo p�i ší�ce pásma odlad� ní o maximáln�  140 kHz. U vzdálené selektivity je 
udáváno potla� ení alespo�  o 80 dB. 
STANAG 4205 u tohoto parametru udává pouze doporu� ení. Pásmo propustnosti p�ijíma� e 
musí být takové, aby zeslabení signálu s normální modulací nep�esáhlo 5 dB p�i odlad� ní od 
jmenovitého kmito� tu pracovního kanálu o ±11 kHz. Charakteristika selektivity p�ijíma� e 
musí být taková, aby se zabezpe� ovalo zeslabení signál�  odlad� ných od jmenovitého 
kmito� tu pracovního kanálu o ±25 kHz alespo�  o 60 dB a odlad� ných o ±1 MHz alespo�  o 
100 dB 
Vzdálená selektivita je jednozna� n�  definována pouze v MIL-STD-188-243, kde je uvedeno 
potla� ení parazitních kanál�  p�íjmu o minimáln�  80 dB. STANAG 4205 se tímto parametrem 
nezabývá. 
Vzdálená selektivita radiostanice LUN3520 je v pásmu UKV definována potla� ením 
parazitních kanál�  p�íjmu o 60 dB. 

V následující tabulce jsou shrnuty hodnoty parametr�  leteckých radiostanic LUN3520.17 a 
ARC 210 s normami a doporu� eními.  
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5 Výsledky experimentálních m �� ení radiostanice LUN 3520.17 

Výše uvedené vybrané parametry v pásmu UKV byly experimentáln�  ov�� eny na radiostanici 
typu LUN 3520.17. M�� ení bylo provád� no s použitím stendu, který je k dispozici na kated�e 
a testovacího p�ístroje IFR 2948. Byly m�� eny základní parametry p�ijíma� e (výstupní výkon, 
frekven� ní stabilita a užite� ná citlivost) a ze speciálních parametr�  NF odezva p�ijíma� e a 
blízká selektivita. M�� ení byla provád� na na kanálech 225, 305 a 395 MHz. Zapojení 
m�� ících pracoviš�  odpovídá metodice uvedené v RTCA DO-186, nicmén�  hodnoty 
parametr�  testovacích signál� , rozlad� ní atp. byly upraveny ve shod�  s STANAG 4205, pop�. 
MIL-STD-186. 

Citlivost 

Citlivost byla m�� ena standardním testovacím signálem s modula� ním kmito� tem Fm=1kHz, 
m=30% tak, aby bylo dosaženo pom� ru (S+N)/N=10dB na výstupu p�ijíma� e. 

Parametr 225 MHz 305 MHz 395 MHz 
Užite� ná citlivost 1,07 µV 1,07 µV 1,22 µV 

Výstupní výkon 

Parametr 225 MHz 305 MHz 395 MHz 
Výstupní výkon 17,2 W 16,8 W 17,2 W 

Frekven� ní stabilita 

Parametr 225 MHz 305 MHz 395 MHz 
Frekven� ní stabilita 0,84 ppm 0,98 ppm 0,96 ppm 

Blízká selektivita 

Pro m�� ení blízké selektivity byla nejd�íve stanovena referen� ní hodnota na výstupu 
radiostanice, pokud byl na vstup p�ivád� n testovací signál s modula� ním kmito� tem 
Fm=1kHz, m=30% a úrovní 3 µV, která odpovídá citlivosti radiostanice. Poté byla úrove�
vstupního signálu zvýšena o 5dB na hodnotu 5,33 µV a kmito� et testovacího signálu 
rozla	 ován na jednu i druhou stranu tak, aby na výstupu bylo op� t dosaženo referen� ní 
hodnoty. Ob�  zjišt� né hodnoty byly zaznamenány. Obdobn�  se postupovalo i v dalším kroku, 
kdy byla úrove�  vstupního signálu nastavena na 300 µV. (o 60 dB v�� i referen� ní 
testovacímu signálu). 

Parametr 225 MHz 305 MHz 395 MHz 
Referen� ní hodnota 0 
dB  

27,8 V 28,2 V 28,2 V 

-5dB -11,78 kHz/+11,38 kHz -11,66 kHz/+7,65 kHz -11,12 kHz/+7,63 kHz 
-60 dB -15,76 kHz/+14,76 kHz -15,43 kHz/+14,71 kHz -11,96 kHz/+14,60 kHz
Pozn. K�ivka selektivity pro -100 dB nemohla být zm�� ena. 

NF odezva p� ijíma� e 

Na vstup radiostanice byl p�iveden standardní testovací signál (Fm=1kHz, m=30%) s úrovní 
1 mV a byla zaznamenána referen� ní hodnota na NF výstupu p�ijíma� e. Poté byl m� n� n 
modula� ní kmito� et a zaznamenávány jednotlivé hodnoty na NF výstupu p�ijíma� e.  
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Parametr 225 MHz 
NF výstup [V] 

305 MHz 
NF výstup [V] 

395 MHz 
NF výstup [V] 

300 Hz  11,5 11,8 11,8 
350 Hz 18,6 18 18,2 
370 Hz 20,1 19,1 19,3 
400 Hz 21,6 20,2 20,4 
500 Hz 23,4 23,8 25,6 
750 Hz 23,2 23,2 22,6 
1000 Hz 25,6 25,6 25,2 
2000 Hz 28,2 28,2 28,2 
2500 Hz 26,6 26,6 26,8 
3000 Hz 19,5 19,6 19,5 
3100 Hz 17,6 17,6 17,6 
3200 Hz 15,7 15,7 15,7 
3300 Hz 13,8 13,9 13,8 
3400 Hz 12,1 12,1 12,1 
3500 Hz 10,4 10,4 10,4 
Jestliže požadujeme, aby se NF odezva p�ijíma� e pohybovala v rozmezí / ±2 dB v�� i úrovni 
p�i 1 kHz, pak referen� ní hodnot�  25,6 V, resp. 25,2V odpovídají hrani� ní hodnoty 32,2 V a 
20,33 V, resp. 31,72 V a 20,01 V. 

6 Záv� r 

Z rozboru norem a doporu� ení uvedeného v kapitole 1 až 4 vyplývá, že pro ov�� ování 
leteckých radiostanic pracujících jak v pásmu VKV 117,975-136,975 MHz, tak v pásmu UKV 
225-400 MHz nem� žeme uplat� ovat stejnou metodiku ov�� ování parametr� , protože 
p�edevším na radiostanice pracující v druhém jmenovaném pásmu jsou kladeny p�ísn� jší 
požadavky, jako je nap�. NF odezva. 
Jak vyplývá z výsledk�  experimentálního ov�� ení, radiostanice LUN3520.17 pln�  vyhovuje 
vojenským standard� m a doporu� ením pro pásmo UKV z hlediska základních parametr�
(výstupní výkon, frekven� ní stabilita a citlivost p�ijíma� e). Z hlediska selektivity není možné 
provád� t kategorický záv� r, zda radiostanice vyhovuje, � i nikoliv, z d� vodu odm�� ení pouze 
jedné radiostanice tohoto typu. Parametrem, který nevyhovuje, je ale NF odezva p�ijíma� e, 
která vychází pravd� podobn�  z civilních požadavk�  pro pásmo VKV a p�i p�ípadné 
implementaci STANAG 4205 by musela být upravena. 

Literatura 

[1] Allied Signal Electronics & Avionics Systems. KTR 909/909B Bendix/King UHF 
Communication Transceivers. 1997. 

[2] RTCA. DO-160C Environmental Conditions and Test Procedures for Airborne 
Equipment. Washington : RTCA, 1989. 

[3] RTCA. DO-186A Minimum Operational Performance Standards For Airborne 
RadioCommunications Equipment Operating Within The Radio Frequency Range 
117.975 - 137.000 MHz. Washington : RTCA, 1995. 

[4] Department Of Defense - USA. MIL-STD-188-243 Tactical Single Channel Ultra 
High Frequency (UHF) Radio Communications. Washington : Department Of 
Defense - USA, 1989. 



10. mezinárodní v� decká konference „M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“  2010 

- 113 - 

[5] NATO Standardization Agency. STANAG 4205 C3 (Edition 3) - Technical 
Standards For Single Channel UHF Radio Equipment. Brussels : NATO 
Standardization Agency, 2005. 

[6] Department Of Defense - USA. MIL-E-5400 Military Specification, Electronic 
Equipment, Airborne, General Specification For. Washington : Department Of 
Defense - USA, 1986. 

[7] Department Of Defense – USA. MIL-STD-461F Requrements For The Control Of 
Electromagnetic Interference Characteristics Of Subsystems And Equipment. 
Washington : Department Of Defense - USA, 2007. 

[8] Rockwell Collins. Performance Description Document AN/ARC-210(V) Family Of 
Equipment. s.l. : Rockwell Collins, 1997. 

[9] Ministerstvo dopravy � eské republiky. Letecký p�edpis o civilní telekomunika� ní 
služb� , svazek III – komunika� ní systémy, � ást II – systémy p�enosu hlasu, L10/III. 
2009. 

[10] Mesit p�ístroje. Technický popis LUN3520.17.  

Dedikace 

Tento � lánek vznikl za podpory Ministerstva obrany � eské republiky (Výzkumný zám� r � . 
No. MO0FVT 0000403). 



10. mezinárodní v� decká konference „M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“  2010 

- 114 - 

Eliminace selhání zp� sobených nevhodným vlivem lidského 
� initele p� i návrhu a vývoji 
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Resumé: 

„29. zá� i 2006. Úpln�  nový, brazilský letoun Embraer Legacy 600 se srazil s protiletícím 
Boeingem 737. Malý letoun p� istál, velký se z� ítil do amazonského pralesa. Zahynulo všech 
148 cestujících a 6 � len�  posádky Boeingu. Rozborem záznam�  se mimo jiné ukázalo, že 
v Legacy byl vypnut automatický odpovída� . K vypnutí došlo nejspíše náhodou.“ 

P� ísp� vek se zabývá problematikou eliminace selhání zp� sobených nežádoucím vlivem 
lidského � initele, zejména interakci � lov� k-stroj, p� i návrhu a vývoji leteckých p� ístroj� . 

1 Úvod 

Lidský � initel (Human Factor) stojí za veškerou lidskou � inností, létání nevyjímaje. 
Zvyšování bezpe� nosti létání cestou bezporuchovosti technologií naráží na své hranice. 
D� kazem toho jsou „nepochopitelné“ letecké nehody naprosto správn�  fungující letecké 
techniky. 

2 Lidský � initel v letectví 

2.1 Letecké nehody s nežádoucím vlivem lidského � initele 

Zde si dovoluji uvést n� které typové ukázky leteckých nehod s nežádoucím vlivem lidského 
� initele. 

18.8.1975 u 47. pzlp (VÚ 8863) došlo ke katastrof� , p�i níž zahynul pilot 2. letky, por. Ji�í 
Drahovzal. P�i provád� ní pr� zkumného letu na letounu MiG-21R � . 2083 vlétnul do mlhy 
a nízké obla� nosti a zachytil se o zalesn� ný svah kopce u � erveného Kostelce. 
3.1.1984 u toho samého pluku zahynuli p�i letecké katastrof�  L-29R � . 3236 pplk. Ivo Pachol 
a kpt. Jaroslav Stan� k. Piloti vylet� li na p�ímý pr� zkum po� así, ale t� i kilometry jižn�  od 
Chlumce nad Cidlinou v ostrém úhlu vlet� li do zem� . Komise stanovila jako p�í� inu letecké 
katastrofy svévolnou zm� nu letového úkolu, p�i níž za� ali piloti provád� t techniky vyšší 
pilotáže v nízké výšce. Do zem�  narazili v okamžiku, kdy se snažili vybrat zvrat.[1] 
20. prosince 1995, let 965 z floridského Miami International Airport do kolumbijského Cali. 
159 lidí zem�elo poté, co Boeing 757 narazil do kolumbijských hor. Všechny palubní systémy 
p�itom byly pln�  funk� ní. O pohodlný let se staraly nejmodern� jší systémy té doby. Flight 
Management Systemy (FMS) které umí, poté, co jsou do n� j zadána správná data, �ídit let 
letadla vícemén�  od startu do p�istání. Pro pilota je to ten nejlepší pomocník. V p�ípad�  letu 
965 se ale špatné použití FMS stalo letadlu osudným. Vyšet�ování odhalilo mnoho 
nedostatk� , které samy o sob�  nemusely mít na havárii žádný dopad. Jejich kombinace byla 
bohužel smrtící. � ást viny šla na firmy zodpov� dné za vstupní data naviga� ního systému. 
Když totiž kapitán hledal radiomaják ROZO, netušil, že ozna� ení R, které v mapách našel, 
bylo v Kolumbii použito vícekrát. [2] 
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29. zá�í 2006, Brazílie. Zbrusu nový, luxusní brazilský letoun Embraer Legacy 600 se 
potkávací rychlostí 1600 km/h srazil s protiletícím Boeingem 737. Malý letoun dokázal 
p�istát, velký se s amputovaným k�ídlem z�ítil do amazonského pralesa. Ze zapisova��  bylo 
zjišt� no, že oba letouny dlouhodob�  udržovaly stejnou letovou hladinu 37 tisíc stop. Po� íta�
dispe� era automaticky zm� nil výšku podle letového plánu, aniž by na to n� jak upozornil 
letové dispe� ery. Posádky, p�estože ob�  letadla byla vybavena moderním za�ízením TCAS 
(Traffic Collision Avoidance System – protisrážkový systém), bezprost�edn�  p�ed srážkou 
neobdržely žádné varování. Analýzou záznam�  z brazilského dispe� inku se ukázalo, že 
u Legacy v pr� b� hu letu došlo k vypnutí automatického odpovída� e. V� ž automaticky 
p�epnula na radar, který ukazuje, obzvlášt�  o výšce, nep�esné informace. K vypnutí 
odpovída� e došlo nejspíše náhodou. Op� rka na nohy, které mohou piloti využít, byla blízko 
ovlada� e odpovída� e. Pokusy ukázaly, že mohlo dojít k náhodnému vypnutí odpovída� e
špi� kou boty. Systém p�itom na vypnutí nijak zvukov�  neupozor� oval, pouze malý žlutý 
nápis "Standby" (pohotovostní režim) informoval piloty o tom, že odpovída�  není aktivní. 
Pro�  na neaktivní odpovída�  neupozornili posádku dispe� e�i? Pravd� podobn�  si toho sami 
nevšimli. Ani jim nezablikal žádný poplach, neozval se žádný varovný zvuk. Pouze se 
u výšky zobrazilo místo symbolu "=" písmeno "Z". Je pravd� podobné, že si toho dispe� e�i 
nevšimli, a nepokusili se tak piloty kontaktovat s žádostí o vysv� tlení nebo znovuzapnutí. 
Nefunk� ní odpovída�  byl zárove�  klí� em i k další záhad�  - systém TCAS je závislý na 
údajích z odpovída��  ostatních letadel. V p�ípad� , že je n� které z nich p�íliš blízko, piloty 
okamžit�  varuje. Ale letadlo s nefunk� ním odpovída� em pro n� j jakoby neexistovalo. [3] 

2.2 Definice leteckých nehod 

V civilním letectví 
Leteckou nehodou (LN) je událost spojená s provozem letadla, ke které došlo od okamžiku 
nastoupení kterékoliv osoby do letadla za ú� elem letu do okamžiku vystoupení kterékoliv 
osoby, a p�i které 

a) došlo ke smrtelnému nebo t� žkému zran� ní kterékoliv osoby následkem 

1. p�ítomnosti v letadle, 

2. p�ímého kontaktu s kteroukoli � ástí letadla, v� etn� � ásti, která se od letadla 
odd� lila, nebo 

3. p�ímým p� sobením proudu plyn�  vytvo�ených letadlem,  
s výjimkou p�ípad� , kdy ke zran� ní došlo z p�irozených p�í� in, nebo bylo zp� sobeno 
samotným zran� ným nebo jinou osobou, nebo jestliže zran� ným byla osoba ukrývající se 
mimo prostory obvykle dostupné cestujícím nebo posádce letadla, 

b) bylo letadlo zni� eno nebo poškozeno tak, že byla nep�ízniv�  ovlivn� na pevnost 
konstrukce, výkon nebo letové charakteristiky letadla, a uvedené si vyžaduje v� tší 
opravu nebo vým� nu zni� ených nebo poškozených � ástí, s výjimkou poruchy nebo 
poškození motoru, jeho krytu nebo p�íslušenství, nebo došlo-li k poškození 
okrajových � ástí k�ídel, vrtulí, antén, pneumatik, brzd, aerodynamických kryt�  nebo 
k malým vryp� m do potahu letadla nebo k jeho proražení, nebo 

c) letadlo je nezv� stné nebo je na nep�ístupném míst� . 
Incidentem je událost jiná než letecká nehoda spojená s provozem letadla, která m� že 
ovlivnit bezpe� nost leteckého provozu. 
Vážný incident je incident, jehož okolnosti nasv� d� ují tomu, že došlo tém��  k letecké 
nehod� . [4] 
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Ve vojenském letectví 
V A� R se letecké nehody z pohledu jejich závažností d� lí na: 

· Katastrofa – událost spojená s provozem letadla jehož následek je ztráta života 

· Havárie – událost vedoucí ke zni� ení letadla, ale bez ztrát na životech 

· Poškození – událost spojená s provozem letadla jehož následek je opravitelné 
poškození letecké techniky 

Vy�ešené události, které mohly sm� rovat k leteckým nehodám se klasifikují jako 
p� edpoklady k leteckým nehodám (PLN). 

2.3 Lidský � initel 

Není jisté kým a kdy byl pojem lidský � initel (L� ;) poprvé použit, nicmén�  jeho odborná 
definice, tak jak ji známe dnes, spat�ila sv� tlo sv� ta n� kdy p�ed druhou sv� tovou válkou v 
USA. V mezivále� ném období se totiž t� šila velkému zájmu tzv. psychotechnika, což je 
disciplína, která se zaobírá zkoumáním psychologických vlastností � lov� ka, na jejichž základ�
lze uskute�� ovat výb� r pracovník�  pro ur� ité profesní obory. L�  byl tedy zkoumán spíše pro 
ú� ely nalézání zp� sob�  dosahování maximálního pracovního výkonu jednotlivc� , � i pro 
pot�ebu �ízení lidských zdroj� , než pro posilování efektivity pracovního systému, tj. 
spolehlivosti výkonu, kvality a také bezpe� nosti, tak jak jej vnímáme dnes. V sou� asnosti 
tento pojem p�edstavuje soubor vlastností a schopností � lov� ka, posuzovaných p�edevším 
z hledisek psychologických a fyziologických, které vždy n� jakým zp� sobem v dané situaci 
ovliv� ují výkonnost, efektivnost a spolehlivost pracovního systému. 
Chyba zp� sobená � lov� kem v komplexním systému mohla být vyvolána špatným návrhem, 
stimulována neadekvátním výcvikem, špatn�  vytvo�enými provozními postupy, nedokonalým 
konceptem, eventueln�  nevhodným zpracováním standardních opera� ních postup�  nebo 
manuál� . Termín „Ergonomika“, pocházející z �eckých slov „ergon“ (práce) a „nomos“ 
(p�írodní zákon), je definován jako „v� da o výkonnosti � lov� ka v jeho pracovním prost�edí“. 
N� kte�í auto�i tento termín používají v úzkém pojetí pouze pro studium vztah� � lov� k – stroj, 
jindy v mnohem širším pojetí, tém��  ekvivalentní termínu L� , kdy pojem ergonomika pak 
zahrnuje i oblast lidské výkonnosti a chování. 

2.4 Lidský � initel v obchodní letecké doprav �

B� hem let se ukázalo, že zhruba t� i ze � ty� LN m� ly svoji p�í� inu v jiné, než optimální lidské 
výkonnosti. Takovéto p�í� iny byly v minulosti v� tšinou klasifikovány termínem „chyba 
pilota“. Obecn�  existují dva základní typy LN: ZTRÁTA � ÍZENÍ (Loss of Control) 
a � ÍZENÝ LET DO TERÉNU (CFIT - Controlled Flight into Terrain). Ztráta �ízení je 
v� tšinou zp� sobena technickou závadou � i špatnou pilotáží nap�. p�i špatných 
meteorologických podmínkách. � ízený let do terénu je zp� soben chybou letové posádky nebo 
�ízením letového provozu, kdy dojde ke st�etu normáln�  fungujícího letadla s terénem. 
V obou p�ípadech má nejv� tší vliv lidský � initel; nej� ast� jší p�í� inou leteckých katastrof je 
tedy selhání � lov� ka. 
V obchodní letecké doprav�  se nežádoucí aspekty lidského � initele dnes podílí na cca 80 % 
p�í� in leteckých nehod a incident� , proto se t� žišt�  snah o dosažení její maximální 
bezpe� nosti musí p�esunout na zajišt� ní optimální výkonnosti letových posádek a maximální 
eliminaci lidských chyb a nekázn� , což je jednou ze základních domén komplexní v� dní 
disciplíny Lidského � initele. [5] 
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P� í� iny LN s následkem smrti v desetiletích (%) 
Dekáda (xxx0 – xxx9) 

P�í� ina 1950 1960 1970 1980 1990 2000 Pr� m� r 
Chyba pilota 40 32 24 25 27 26 29
Chyba pilota (v souvislosti s po� asím) 11 18 14 17 21 17 16
Chyba pilota (ve vztahu k letounu) 7 5 4 2 4 3 5
Chyba pilota celkem 58 57 42 44 53 46 50
Jiná lidská chyba 0 8 9 6 8 8 6
Po� así 16 10 13 15 9 9 12
Mechanické selhání 21 20 23 21 21 28 22
Sabotáž 5 5 11 13 10 9 9
Jiná p�í� ina 0 2 2 1 0 1 1
Podíl LN s nežádoucím vlivem L � * 61 67 57 57 67 59 62
* Bez zapo� tení „Sabotáže“ 

Tab. 2-1: P� í� iny LN v obchodní letecké doprav�  s následkem smrti v desetiletích [6]

Výše zmín� na tabulka byla vytvo�ena z databáze nehod publikované na PlaneCrashInfo.com 
a p�edstavuje asi 1300 nehod s následkem smrti obchodních letoun�  celosv� tov�  od roku 
1950 do roku 2009, u kterých je známa jejich p�í� ina. Nejsou zde zahrnuty letouny s mén�
než 10 lidmi na palub� , vojenské, soukromé letouny a vrtulníky. 
Chyba pilota (v souvislosti s po� asím) p�edstavuje nehody, kde hrála roli chyba pilota, která 
ale byla zap�í� in� na n� jakým jevem spojeným s po� asím. 
Chyba pilota (ve vztahu k letounu) p�edstavuje nehody, kde hrála roli chyba pilota, která však 
byla zap�í� in� na n� jakou poruchou letadla. 
Chyba pilota celkem je suma všech r� zných pilotních chyb.  
Jiná lidská chyba zahrnuje chyby �ídících letového provozu, nesprávné naložení letadla, 
kontaminované palivo, nesprávná údržba apod.  
Sabotáž p�edstavuje nehody zp� sobené výbušninami, sest�elením a únosy. 
Když byla nehoda zp� sobena více faktory, tak za relevantní byla vzata ta nejzávažn� jší. 

2.5 Lidský � initel ve vojenském letectví � R 

Vzhledem k tomu, že výsledky vyšet�ování vojenských LN nejsou b� žn�  zve�ej� ovány, 
následující údaje jsou výsledkem porovnání dostupných ve�ejných zdroj� . Na základ�  t� chto 
zdroj�  lze �íci, že podíl nežádoucího vlivu L�  na PLN, hlavn�  LN je vysoký.  

Obr. 2-1: P� edpoklady k LN (v A� R/� SLA) a podíl lidského faktoru [7]
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Obr. 2-2: LN (v A� R/� SLA) z pilotní p� í� iny [7] [8]

3 Model SHELL 

Model SHELL je jeden z velmi praktických diagram� , který znázor� uje pojmový model L�
pomocí blokového schématu, kde jednotlivé bloky zobrazuji r� zné komponenty L� . Tento 
model, p�edstaven v roce 1972 prof. Edwardem a následn�  modifikovaný v roce 1975 
prof. Hawkinsem, byl pojmenován podle názvu jednotlivých použitých blok�  kde: 

S Software (postupy, symboly, atd.) 

H Hardware (stroj) 

E Environment (prost�edí, ve kterém se odehrává interakce S – H – L) 

L  Liveware (� lov� k, jedinec v centru zájmu) 

L  Liveware (lidé, se kterými je jedinec v centru zájmu v n� jakém vztahu) 

Obr. 3-1: SHELL model L� [9]

· L – S rozhraní

Toto rozhraní zahrnuje � lov� ka a „nefyzikální“ aspekty systému jako jsou provozní 
postupy, vzhled manuál�  a kontrolních list� , používaná symbolika nebo po� íta� ové 
programy. Problémy na tomto rozhraní bývají mnohem mén�  hmatatelné a jsou 
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v zásad�  mnohem h�� e �ešitelné (nap�. špatná interpretace kontrolních list�  nebo 
použité symboliky). 

· L – E rozhraní

Toto rozhraní bylo v letectví objeveno jako jedno z prvních. V po� átcích se adaptace 
týkala p�edevším p�izp� sobení � lov� ka na fyzikální vlastnosti prost�edí, do kterých by 
se b� hem letu mohl dostat (nap�. helma, skafandr, kyslíkové vybavení, anti-G oblek, 
atd. ), pozd� ji nastal trend p�izp� sobování prost�edí fyziologickým pot�ebám � lov� ka 
(nap�. p�etlakové a klimatizované kabiny, snižování hlu� nosti v kabin� , atd.). 
V sou� asné dob�  se pojí k tomuto rozhraní další výzvy, jako nap�. snižování 
ozónového a radia� ního rizika p�i letech ve velkých výškách, problémy s narušením 
biologického rytmu a s ním spojené poruchy spánku jako d� sledek zvýšení rychlosti a 
délky let�  p�es n� kolik � asových pásem. Zatímco iluze a dezorientace bývají u ko�en�
mnoha LN, L – E rozhraní musí zahrnovat i poruchy vnímání zp� sobené podmínkami 
prost�edí, nap�. b� hem fází p�iblížení na p�istání a p�istání. Letectví dále p� sobí 
v kontextu globálních politických a ekonomických omezení, které musí být také brány 
v úvahu v souvislosti s tímto rozhraním. Avšak možnost modifikace t� chto vliv�  leží 
mimo možnosti odborník�  na L�  a tudíž by m� ly být adresovány managementu 
leteckých provozovatel� . 

· L – L rozhraní

Toto je rozhraní mezi lidmi. Letecký výcvik a p�ezkušování byl tradi� n�  uskute�� ován 
na individuální bázi. Pokud každý z � len�  letové posádky (LP) byl dostate� n�  odborn�
zp� sobilý, m� lo se za to, že tým /LP/ složený z takto p�ipravených lidí je odborn�
zdatný a efektivní jako celek. Není tomu ale vždy tak a b� hem uplynulých let se 
pozornost odborník�  na L�  stále více upírá na selhávání týmu. Fungování LP na 
skupinové bázi a skupinové vlivy hrají svoji roli v determinování chování 
a výkonnosti. V tomto rozhraní jsou d� ležité takové aspekty jako v� dcovství, 
spolupráce v posádce, týmová práce nebo mezilidské vztahy obecn� . 

· L – H rozhraní

Toto rozhraní je nej� ast� ji zmi� ováno v p�ípad� , že mluvíme o systému � lov� k – stroj, 
jako nap�. návrh : 

� sedadel, které budou odpovídat rozm� rovým charakteristikám � lov� ka 
� zobrazovacích jednotek, které budou odpovídat smyslovému systému 

a systému zpracování informací uživatelem 
� systému �ízení, který bude odpovídat orienta� nímu smyslu � lov� ka v prostoru, 

atd. 
Je t�eba zd� raznit, že � lov� k/uživatel si ani nemusí uv� domit nedostatky na L – H 
rozhraní, i kdyby m� ly vyústit v katastrofu, protože p�irozená lidská schopnost 
adaptovat se dokáže tyto nedostatky zakrýt, i když tím p�irozen�  nezmizí jejich 
p�ítomnost a rizikový potenciál, kterého si musí být v� domi p�edevším konstrukté�i. 

4 Pravidla pro návrh nebo výb � r systém �  a za� ízení 

Vývojoví pracovníci ale také i lidi zabývající se akvizi� ní � inností a odborníci na L�  musí 
p�ipustit, že lidské prvky, jejich výkonnost v provozních systémech, vyžaduje uvažování p�i 
návrhu podobné tomu, které je b� žné p�i návrhu u jiných systémových prvk�  jako jsou HW 
a SW. Obecné zásady, jejíchž dodržování p�ispívá k efektivním a bezpe� ným systém� m, 
vycházejí z: 
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· JEDNODUCHOSTi

· STANDARDIZACE 

· BEZPE� NOSTi  

· ODOLNOSTi (ROBUSTNOSTi). 

4.1 Jednoduchost  

Systémy nebo za�ízení musí být tak jednoduché, jak jen je to možné, v souladu 
s požadovanými � lov� k-stroj funkcemi systému, ale kompatibilní s p�edpokládanými 
koncepty údržby. Výsledný systém nebo za�ízení by m� ly být udržovatelné, provozovatelné 
a opravitelné v p�edpokládaném provozu a podmínkách údržby pomocí personálu 
vyžadujícího minimální výcvik. 
Za�ízení navržené jednoduše je obecn�  více spolehlivé a snadn� jší pro provoz a údržbu. Když 
jsou porovnávané návrhy z pohledu L� , jednodušší návrh je obvykle i mén�  náchylný na 
pochybení � lov� ka. [10] 

4.2 Standardizace hardwaru a rozhraní  

Navrhované za�ízení a jeho rozhraní � lov� k-stroj by m� ly být standardizované na úrovni 
praktického použití a slu� itelné s ú� ely a funkcemi systému. Za�ízení se stejnými funkcemi by 
m� la mít podobné nebo stejné rozhraní � lov� k-stroj. 

4.3 Standardizace Software 

SW, v� etn�  dokumentace, by m� l být standardizovaný tak, jak je to jen možné, aby využití 
b� žných funkci vyžadovalo stejné postupy, byla použitá stejná nebo podobná terminologie 
a uživatelské rozhraní. 

4.4 Standardizace údržby 

Stejné rozhraní, spína� e nebo vypína� e a konektory by m� ly být používané v celém systému. 
Podobné ovládací prvky, zobrazovací jednotky, popisky, kódy a štítky, schémata uspo�ádání 
(ovládaní nebo i celk� ) by m� ly být stejné pro b� žné funkce. 
Standardizace zjednodušuje procedury údržby, redukuje požadavky na nástroje, snižuje 
možnost lidské chyby, zkracuje � as na výcvik, snižuje požadavky na zru� nost a dovednost 
personálu, zásoby náhradních díl�  a dokumentace. 

4.5 Z�etelná identifikace, rozhraní a vzájemné propojení 

Jednotky za�ízení, které mají rozdílné funkce, musí být z�eteln�  identifikovatelné (výrazn�
r� zný vzhled). Za�ízení s r� znými funkcemi musí mít z�eteln�  rozdílné rozhraní (ovládací 
a zobrazovací prvky, konektory…) tak, aby se vylou� ilo chybné použití (nap�. ovládání 
brzdícího padáku - Vypušt� ní/Odhození; ovládání zbraní - Odjišt� ní/Použití/Odhození; 
logické propojení ovládání podvozku a klapek atd.).

4.6 Návrh pro použití b � žného ná �adí 

Kdykoliv je to jen možné, návrh systému a za�ízení musí minimalizovat pot�ebu dodate� ného 
vybavení, po� et nástroj�  a ná�adí pot�ebného pro údržbu. Návrh musí sledovat vizi, aby 
údržba byla proveditelná bez speciálního ná�adí a p�ípravk�  pouze s b� žným ná�adím. 
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4.7 Bezpe� nost 

Návrh systému a za�ízení by m� l zohled� ovat platná kritéria osobní a systémové bezpe� nosti. 
Tato kriteria zahrnují to, že minimalizují lidské pochybení za normálních, zhoršených 
a havarijních podmínek a v nep�íznivém prost�edí. Takto navržená bezpe� nostní kritéria musí 
být prov�� ena b� hem vývojových zkoušek. 

4.8 Fail-safe design (návrh s jišt � ním) 

Návrh se zabezpe� ením proti selhání se musí provád� t pro systémy, jehož selhání m� že 
zp� sobit havarijní poškození, poran� ní obsluhy nebo nevhodnou � innost systému nebo 
za�ízení. 

4.9 Odolnost/robustnost 

Systémy a za�ízení musí být dostate� n�  robustné, aby odolaly zacházení b� hem provozu, 
údržby, skladování a dopravy za enviromentálních podmínek dle platných technických 
specifikací. 

5 Záv� r 

Záv� rem je pot�ebné dodat, že „bezpe� nost“ pr� myslových technologií a proces�  byla po celé 
minulé století postavena p�edevším na snaze o co „technicky“ nejdokonalejší (nejlépe 
bezporuchové) technologie. Mnohé havárie s nedozírnými následky, p�edevším v chemickém 
nebo jaderném pr� myslu, však poukázaly na velké slabiny tohoto p�ístupu, protože za 
v� tšinou p�í� in takových krizových situací dnes stojí lidské selhání. 
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Resumé: 

Práce pojednává o nov�  vyvinutém systému LUN 5275, který slouží pro kapacitní m�� ení 
množství paliva na nov�  vyvíjeném letounu EV-55 Outback spole� nosti Evektor. Konkrétn�  je 
v práci popisován princip m�� ení a signalizace množství paliva. Dále je popsán � ídicí a 
konfigura� ní software. 

1 Úvod 

Systémy m�� ení množství paliva pat�í k d� ležitým palubním systém� m letadel z d� vodu, že 
p�esnost a správnost vyhodnocení zm� n a množství paliva je jednou z nejd� ležit� jších  
informací poskytovaných pilot� m b� hem letu letadla. Jelikož od 70. let 20. století prošel 
vývoj metod m�� ení a metod zpracování množství paliva intenzivním vývojem, je nutné tyto 
zm� ny promítnout také do stávajících a nových �ešení m�� ení množství paliva. 
Nov�  navržený systém m�� ení množství paliva LUN 5275, který byl vyvinut speciáln�  pro  
nov�  vyvíjený turbovrtulový letoun EV-55 Outback spole� nosti Evektor [1], [2],  tyto trendy 
zachycuje. Informace v tomto � lánku obsažené poskytují detailní náhled do principu 
fungování kapacitního m�� ení množství paliva. 

2 Koncepce � ešení palivom � ru LUN 5275 

Mezi v sou� asnosti nejrozší�en� jší zp� soby m�� ení množství paliva pat�í princip kapacitního 
m�� ení množství paliva. Tento zp� sob m�� ení je založen na jednoduchém principu, kdy se 
využívá jevu, že p�i zaplavení kapacitního sníma� e palivem dochází ke zm� n�  hodnoty 
kapacity � idla. Ur� ité hodnot�  kapacity pak odpovídá ur� ité množství paliva v nádrži letounu 
(jeho výšce). Monostabilní klopný obvod do n� jž je pak kapacitní � idlo p�ipojeno, p�evádí 
kapacitu na r� zné délky obdélníkových puls� , jejichž délka je p�ímo úm� rná aktuální hodnot�
kapacity � idla. Pomocí digitální metody zpracování délky pulsu jsou tyto délky � íslicov�
zpracovány a digitalizovány do podoby, která je využitelná v mikroprocesorové technice. V 
mikroprocesoru je pak takto získaná hodnota porovnaná s kalibra� ními daty na jejichž základ�
je stanovena celková hodnota paliva v nádrži. 

2.1 Kapacitní sníma � e 

Vlastní m�� ící systém kapacitního sníma� e tvo�í dv�  koaxiální trubky z lehké slitiny 
p�išroubované k plastové p�írub� . Vodivé spojení trubek s vývody je provedeno šrouby a 
mosaznými sloupky zalisovanými v p�írub� . P�íruba jednotlivé trubky vzájemn�  izoluje a 
zárove�  je udržuje v konstantní vzdálenosti. Ke koaxiálním trubkám je z boku p�ipevn� na 
hlava vysíla� e, která je vyrobena z lehké slitiny. Uvnit� hlavy vysíla� e je namontována deska 
plošných spoj�  s elektronikou soupravy palivom� ru. Tento plošný spoj je kompletn�  zalitý 
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zalévací hmotou, která zabra� uje pr� saku paliva k elektronice kapacitního sníma� e a zajiš� uje 
také � áste� n�  nevýbušnost hlavy v prostoru nádrže. Z boku hlavy je pak vyveden 9 pinový 
konektor, který slouží k p�ipojení k bloku vyhodnocovací elektroniky palivom� ru. 
Jelikož nádrže na letounu se nacházejí v levém i pravém k�ídle (nádrže jsou p�ímo v k�ídle – 
jedná se o koncept mokrého k�ídla) bylo do každého k�ídla umístn� no po t�ech kapacitních 
sníma� ích. Kapacitní sníma� e jsou rozd� leny v celé délce k�ídla zhruba v ideální t�etin�  a jsou 
umístn� ny do geometrického st�edu nádrže, což vede k p�esn� jším hodnotám m�� ení 
v p�ípad�  náklonu k�ídla letounu.  
Model kapacitního sníma� e použitého v soustav�  palivom� ru LUN 5275 je na dalším obrázku 
(viz obr. 2-1) a v tabulce 2-1 je pak legenda k danému obrázku. 

Obr. 2-1: Model kapacitního sníma� e 

� íslo: popis: 
1 Koaxiální trupky. 
2 Držák s upína� i. 
3 Hlava vysíla� e. 
4 Fixa� ní objímka. 
5 Konektor na hlav�  vysíla� e. 
6 Nakontaktování koaxiální trubky. 

Tab. 3-1: Legenda k obrázku 2-1. 

Jak již bylo napsáno v úvodu kapitoly, hlava kapacitního sníma� e obsahuje elektroniku, jejíž 
funkcí je p�evod kapacity na délku pulsu. K tomuto p�evodu se využívá monostabilní klopný 
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obvod, který na základ�  vn� jšího spoušt� cího pulsu vygeneruje výstupní puls, jehož délka je 
p�ímo úm� rná kapacit�  sníma� e paliva. Z d� vodu, že obvod p�evodu kapacity na délku pulsu 
je teplotn�  závislý, bylo nutné do hlavy kapacitního sníma� e doplnit teplotní kompenzaci, 
která kompenzuje délku pulsu na základ�  r� zných teplot paliva v nádrži. Tato kompenzace je 
provád� na termistorem v obvodu monostabilního klopného obvodu. 

2.2 Blok vyhodnocovací elektroniky palivom � ru 

Pro vyhodnocení délky puls�  z kapacitních sníma��  je v bloku elektroniky využito 
osmibitového mikroprocesoru ATMega 128, který provádí na základ�  zm�� ených délek 
impuls�  výpo� et množství paliva. Z d� vod�  zvýšení provozní bezpe� nosti je m�� ení 
provád� no v levé a pravé nádrži zvláš� , kde celý blok palivom� ru obsahuje dva bloky 
vyhodnocovací elektroniky. 
Blokové schéma jednoho bloku vyhodnocovací elektroniky palivom� ru je na následujícím 
obrázku (viz obr. 2-2). 

Obr. 2-2: Blokové schéma bloku vyhodnocovací elektroniky palivom� ru 

Jak je na první pohled z blokového schématu patrné, m�� ení délek impuls�  je provád� no tak, 
že všechny t� i p�ipojené vysíla� e jsou propojeny paraleln�  k signálu pro start m�� ení, na 
základ�  n� hož jsou vyslány pulsy, jejich délka odpovídá kapacit�  daného sníma� e. Pro výb� r 
aktuáln�  jednoho � idla je použito adresního dekodéru, který je k procesoru p�ipojen. Na 
základ�  nastavené adresy je možné vybrat vždy konkrétn�  jeden signál kapacitního sníma� e. 
Pro vlastní zm�� ení délky pulsu je využito tzv. capture jednotky procesoru, kdy po vyslání 
signálu start pro m�� ení se spustí � íta� , který je zastaven až sestupnou hranou vysílaného 
pulsu kapacitního sníma� e, kde na� ítané � íslo na � íta� i pak odpovídá délce m�� eného pulsu. 
Rozsah fyzikáln�  m�� itelných délek signál�  je p�ímo úm� rný taktovací frekvenci procesoru a 
pro LUN 5275 s frekvencí 14,745 600 MHz je roven p�ibližn�  4,444377 milisekundy. V 
reálném m�� ení však jsou délky puls�  z kapacitních sníma��  dlouhé maximáln�
0,3 milisekundy, což je dáno tvarem koaxiálních trubek u kapacitních � idel. 
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Další periferií bloku vyhodnocovací elektroniky je p�evodník digitální hodnoty na 
analogovou, který slouží k signalizaci celkového množství paliva v zobrazova� i na letounu. 
Rozsah výstupního nap� tí je 0 až 5V DC pro plné zaplavení nádrže. 
Dále je blok elektroniky palivom� ru vybaven digitálním výstupem standardu RS 485. Veškeré 
zm�� ené délky a vypo� tené hodnoty jsou v pravidelných intervalech pomocí tohoto rozhraní 
vysílány k p�ípadnému p�ipojenému zobrazova� i (pozn. v Letounu EV-55 se využívá pouze 
analogový výstup). Zárove�  je možné toto rozhraní využít pro uložení a vy� tení aktuální 
konfigurace uvnit� procesoru. 
Jak je na blokovém schématu dále vid� t, mezi obvodové � ásti pat�í signalizace dvou 
dvoustavových signál� . První signál FUEL LOW signalizuje nízký stav paliva. Tento signál 
je aktivován vždy, když dojde k poklesu paliva pod nastavenou mez. Signál je �ešen za 
použití malého obvodového relé, které spíná signaliza� ní tablo v kokpitu letounu [2].  
Obdobn� , tedy za použití relé, je �ešen další signál FAIL, který je aktivní tehdy, dojde-li v 
palivom� ru k detekovatelné chyb� . P�i aktivaci se v kokpitu letounu rozsvítí signaliza� ní 
tablo [2].  
Poslední obvodová � ást využívá integrovaného A/D p�evodníku uvnit� procesoru. Zp� tným 
p�evodem vysílané analogové hodnoty se kontroluje správnost fungování externího D/A 
p�evodníku. 

2.3 � ídicí firmware palivom � ru 

� ídicí firmware procesoru je koncipován jako stavový automat, kdy v p�esn�  definovaných 
� asech je provád� ná cyklická � innost m�� ení, výpo� tu a vyhodnocení množství paliva. 
Následující blokový diagram nasti� uje funkci �ídicího firmware. 

Obr. 2-3: Diagram � ídicího firmware palivom� ru  
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Po po� áte� ní inicializaci se za� nou m�� it délky puls�  pro jednotlivé kapacitní sníma� e. P�ed 
každým m�� ením je nastavena adresa na adresním registru a vygenerován startovací signál. 
Po zm�� ení délky pulsu v capture jednotce je zm�� ená hodnota uložena do pam�� ového pole a 
pokra� uje se m�� ením následujícího kapacitního sníma� e. 
Po zm�� ení všech t�í délek puls�  je proveden výpo� et množství paliva na základ�  délky puls� . 
Pro výpo� et je využito kalibra� ních dat o tvaru nádrže, kdy tato jsou získána v postupných 
krocích nasnímáním závislosti výšky zaplavení kapacitního sníma� e na množství paliva 
v nádrži. Tyto kalibra� ní data jsou uloženy v EEPROM pam� ti procesoru a jsou do procesoru 
dodávána p�i výrob� . 
Porovnáním hodnot zm�� ených délek puls�  s kalibra� ními daty je stanoveno množství paliva 
pro každé kapacitní � idlo zvláš� . Zárove�  se kontroluje fyzikální rozm� r zm�� eného pulsu, 
jestli je v povoleném intervalu. V p�ípad�  že není reálný, je aktivován p�íznak chyby 
palivom� ru FAIL. 
Po výpo� tu množství paliva se podle váhy rozd� lení množství paliva pro každý sníma�
vypo� ítá celkové množství paliva v nádrži a výsledek je odeslán na analogový a digitální 
výstup z palivom� ru. Komunikace s D/A p�evodníkem probíhá po SPI sb� rnici a data do 
rozhraní RS 485 jsou vysílána pomocí integrovaného UARTu v mikroprocesoru.  
Pokud se p�i výpo� tu zjistí, že je celková hodnota paliva nižší, než je minimální zbytkové 
množství paliva, je aktivován p�íznak LOW FUEL.  
Po odeslání dat na výstup je integrovaným A/D p�evodníkem provedena kontrola vysílané 
analogové hodnoty, aby se ov�� ila správná funkce externího D/A p�evodníku. Pokud se 
hodnoty liší, je aktivován p�íznak chyby palivom� ru FAIL. 
Dalším bodem, který se cyklicky provádí, je kontrolní výpo� et CRC pam� ti, kdy všechna 
data, která jsou uložena v pam� ti EEPROM, se p�i inicializaci zavedla do pam� ti RAM, a je 
tedy nutné provád� t cyklický výpo� et správnosti na� tených dat. V p�ípad� , že je výsledek 
kontrolního sou� tu špatný, je aktivován p�íznak FAIL. 
V další � ásti programu jsou nahozeny výstupní signalizace. Doposud byla informace o 
p�ípadné chyb� , pop�ípad�  nízkém stavu paliva uložena pouze v pam� ti v podob�  p�íznaku. 
Pokud je tedy n� který z p�íznak�  aktivní, je sepnuto obvodové relé a je aktivováno 
signaliza� ní tablo v kokpitu letadla. 
Posledním krokem v rámci cyklického vykonávání programu je logování provozních hodin do 
pam� ti EEPROM a inkrementace po� tu nastalých chyb. Provozní hodiny slouží jako 
informace pro servisní prohlídky a logování chyb napomáhá p�i odhalování problém�
s použitím palivom� ru na letounu. 

2.4 Nad�azená konfigura � ní aplikace 

Z d� vodu nutnosti vytvo�ení kalibra� ních tabulek p�i použitém principu m�� ení množství 
paliva bylo nutné vytvo�it aplikaci, která by byla schopna zajistit kalibraci, servisní nastavení 
provozních konstant a prom� nných, a také aby mohla sloužit pro vy� ítaní provozních 
záznam�  palivom� ru. Proto byla v programovacím prost�edí Borland Delphi vytvo�ena 
jednoduchá aplikace, která dokáže s blokem palivom� ru komunikovat p�es komunika� ní 
rozhraní RS 485. 
Celý program je koncipován jako okno aplikace s t� mito záložkami: 

· Terminál – který slouží ke sledování vysílaných dat z palivom� ru. 
· Konfigurátor – který umož� uje nastavit provozní konstanty a servisní informace (nap�. 

množství zbytkového paliva, korektní fyzikální rozm� r m�� ených délek puls� , výrobní 
� íslo, provozní hodiny atd.). 

· Kalibrátor – který umož� uje vytvo�it kalibra� ní tabulky pro jednotlivé kapacitní � idla. 
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· Simulátor a grafy – Simulátor slouží k ov�� ení správnosti m�� ených dat a grafy 
poskytují náhled na kalibra� ní konstanty. 

Náhled na jednotlivé záložky aplikace je vid� t na následujícím obrázku (viz obr. 2-4). 

Obr. 2-4: Nad� azená konfigura� ní aplikace 

3 Záv� r 

Souprava palivom� ru LUN 5275 m�� í a zobrazuje množství paliva na letounu EV-55 s  
p�esností m�� ení v rozmezí max. +3% až -3% v celém m�� eném rozsahu nádrží. Tato p�esnost 
je díky teplotní kompenzaci kapacitních sníma��  dodržena i v celém provozním spektru 
pracovních teplot. Díky použité metod�  digitálního zpracování m�� eného množství paliva, 
není nutné vybavovat systém speciální sadou m�� icích � idel pro nouzový zbytek paliva, což 
bylo b� žné u starších analogových �ešení. Digitální zpracování m�� ení je schopno vyhodnotit 
rezervní zbytek paliva již na základních kapacitních vysíla� ích, což zna� ným zp� sobem 
zjednodušuje systém palivom� ru.Neposlední výhodou v �ad�  je možnost variabilního výstupu 
systému palivom� ru, kde výrobce letadla m� že doplnit analogovou 0-5V DC signalizaci o 
digitální pomocí rozhraní RS 485. 

Literatura 
[1] Prchal, J., Ing.,: Technický popis letounu EV-55, Evektor, 2005, 31 stran. 
[2] Navrátil, J., Ing.,: Technické zadání soupravy m�� ení množství paliva, Evektor, 2006, 

15 stran. 
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Zpracování dat z Matlabu pomocí FPGA 
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Resumé: 

Tento� lánek se zabývá zpracováním dat, generovaných v prost� edí Matlab, pomocí obvodu s
programovatelnými hradlovými poli (FPGA) Spartan 3E. V prost� edí Matlab je 
naprogramována aplikace umož� ující detekci a m�� ení parametr�  pohybu objektu ve video 
sekvenci. Informace o poloze cíle je posílána na sériovou linku RS-232 v PC. Obvod FPGA je 
naprogramován tak, aby dokázal na� íst tato sériová data, ur� it úhlovou rychlost pohybu a 
ur� it zda objekt p� edstavuje nebezpe� í � i nikoliv. Tato data jsou pak zobrazena na LCD 
displeji, jenž je sou� ástí vývojového kitu Spartan-3E. 

1 Úvod 

V � lánku je popsáno �ešení propojení aplikace naprogramované v Matlabu s obvodem 
s programovatelnými hradlovými poli (FPGA) Spartan-3E pomocí sériové linky RS-232. Jde 
o první krok p�i vytvá�ení samostatn�  pracujícího systému, který má za úkol detekovat 
nebezpe� né objekty v zorném poli kamery, umíst� né na létajícím prost�edku, a informace o 
nebezpe� ném objektu p�edávat po letadlové sb� rnici dalším systém� m. 
V tomto prvním kroku jde o ov�� ení možností obvodu Spartan-3E p�i provád� ní výpo� t�
s p�ijímanými daty. Jako zdroj dat byla použita aplikace v Matlabu, která komunikuje 
s obvodem Spartan-3E pomocí sériové linky RS-232. V� lánku je tato aplikace stru� n�
objasn� na. Dále jsou v � lánku popsány jednotlivé moduly, které byly naprogramovány 
v jazyce VHDL. S t� mito moduly pak pracuje obvod Spartan-3E a vykonává operace 
naprogramované v jednotlivých modulech. 

2 M�� ení parametr �  objektu 

Aplikace, naprogramována v Matlabu, využívá funkce knihovny Image processing toolbox, 
pomocí kterých se ur� í poloha objektu v jednotlivých snímcích video sekvence. K detekci 
objektu v obraze je nutné každý snímek upravit tak, aby byly potla� eny rušivé vlivy pozadí a 
ve snímku z� stal pouze objekt zájmu. Je tedy nutné nejd�íve p�evést barevný snímek na 
snímek ve stupních šedé. Dále se pomocí jasových transformací zvýrazní zájmový objekt a 
snímek se p�evede na tzv. binární obraz, kde se vyskytují obrazové body (pixely), které mají 
hodnotu jasu bu�  rovnu nule (bílá barva) nebo 255 (� erná barva). Po tomto p�evodu je 
zájmový objekt ohrani� en (p�ípadn�  tvo�en) pixely o stejné jasové hodnot� , zatímco pixely 
pat�ící pozadí, � í nežádoucím rušivým objekt� m, mají jasovou hodnotu opa� nou. Dále se 
pomocí hranových detektor�   ur� í hranice zájmového objektu a tím i poloha ve snímku [1].  
Výše zmín� ná aplikace umož� uje výb� r video souboru umíst� ného v po� íta� i, vypsání 
základních charakteristik tohoto souboru (rozlišení, snímkovou frekvenci) a nastavení 
velikosti zorného pole. Dále lze ve dvou horních oknech, viz obr.2-1, sledovat p� vodní video 
soubor s pohybujícím se objektem, který je tvo�en tmavým bodem, a video soubor po 
zpracování, na kterém je detekovaný objekt ozna� en. V dalším okn�  jsou zobrazován sm� r 
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pohybu pomocí jednotkového vektoru a vypisovány sou�adnice detekovaného objektu 
v každém snímku. Dále je zde zobrazována úhlová rychlost pohybu objektu, která slouží 
k porovnání s vypo� ítanou úhlovou rychlosti pomocí obvodu Spartan-3E. Informace o 
sou�adnicích st�edu objektu jsou pak vysílány na sériovou linku RS-232 po� íta� e. Podrobn� ji 
je uvedená aplikace popsána v [2]. 
  

Obr. 2-1: Aplikace pro sledování objektu 

3 Zpracování nam �� ených dat 

Zpracování nam�� ených dat probíhá v obvodu FPGA Spartan-3E firmy Xilinx. Každá z 
díl� ích úloh, jako jsou p�íjem dat, jejich zpracování a zobrazení výsledku zpracování dat na 
LCD displeji, je provád� na v p�íslušném submodulu, jehož struktura je popsána pomocí 
jazyka VHDL.  

3.1 Submodul UART 

Submodul UART zajiš� uje komunikaci po sériové sb� rnici. Vývojová deska Spartan-3E 
Starter kit obsahuje dva konektory, p�es které se lze p�ipojit ke sb� rnici RS-232. Jeden 
konektor (DTE) je typu zástr� ka a druhý (DCE) typu zásuvka. Umíst� ní konektor�  a schéma 
propojení s obvodem Spartan-3E je ukázáno na obr. 3-1. Jak je z obrázku patrné, propojeny 
jsou pouze vodi� e RXD a TXD a spole� ná zem a z toho vyplývá, že není podporováno 
hardwarové �ízení komunikace. Signály z port�  DCD, DTR a DSR jsou navzájem propojeny, 
propojené jsou rovn� ž signály port�  CTS a RTS.
Submodul UART je naprogramován jako sérioparalelní p�evodník, který ukládá bit po bitu do 
osmibitové prom� nné, která je p�ístupná až po na� tení všech osmi bit� . Jednotlivé bajty jsou 
pak ukládány ve FIFO registru. FIFO registr má velikost 8x8bit� , což odpovídá dv� ma 
t�ímístným � ísl� m – sou�adnicím objektu ve snímku a dv� ma ukon� ujícím znak� m, které 
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ozna� ují konec zprávy. Data z FIFO registru jsou pak propojena se vstupy dalšího submodulu 
nazvaného Aritmetika. 

Obr. 3-1: Schéma propojení konektor�  DCE a DTE 

3.2 Submodul Aritmetika 

V tomto submodulu se uskute�� uje výpo� et úhlové rychlosti pohybujícího se objektu. 
Nejprve se jednotlivé na� tená osmibitová slova p�evedou na � ísla do prom� nných typu 
integer. V t� chto prom� nných jsou uloženy sou�adnice objektu v osách X a Y. Pro 
vyhodnocení úhlové rychlosti se nejprve od okamžitých sou�adnic x a y ode� tou p�edchozí 
hodnoty t� chto sou�adnic. Tím dostaneme zm� nu v rámci jednoho snímku. Dále pak, p�i 
známé snímkové frekvenci a velikosti zorného pole, m� žeme vypo� ítat úhlovou rychlost 
pohybu, viz (3-1), (3-2), (3-3). 

( )
dx

sxp
ox R

fxx ××-
=

a
w   (3-1) 

( )
dy

syp
oy R

fyy ××-
=

a
w   (3-2) 

2
oy

2
oxo www +=   (3-3) 

kde: x – okamžitá poloha v ose X, y – okamžitá poloha v ose Y, xp – p�edcházející poloha 
v ose X, yp – p�edcházející poloha v ose Y, ax – zorné pole v ose X, ay – zorné pole v ose Y,   
fs – snímkovací frekvence, Rdx – rozlišení snímku v ose X, Rdy – rozlišení snímku v ose Y,      
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wox – úhlová rychlost objektu v ose X, woy – úhlová rychlost objektu v ose Y, wo – úhlová 
rychlost objektu   

Po výpo� tu úhlové rychlosti se vyšle po sériové lince �ídící znak do Matlabu, který signalizuje 
p�íslušné aplikaci, že lze vyslat další zprávu. Pokud je úhlová rychlost menší než 2°×s-1, je 
tento stav indikován rozsvícením LED diody na vývojové desce. Znamená to, že objekt se 
nejspíš pohybuje sm� rem ke kame�e, což m� že p�edstavovat ohrožení. Vypo� tená úhlová 
rychlost je pak dále zpracována submodulem LCD. 

3.3 Submodul LCD 

Tento submodul slouží k vypisování informace o velikosti úhlové rychlosti pohybu objektu na 
LCD displej, který je sou� ástí vývojové desky Spartan-3E Strater Kit. K obsluze tohoto 
displeje je využit softwarový mikrokontrolér KCPSM3 PicoBlaze, který je distribuovaný 
p�ímo firmou Xilinx. Architekturu mikrokontroléru ukazuje obr. 3-2.
PicoBlaze umož� uje vytvá�et programy až o délce 1024 instrukcí, má až 256 vstupních a 256 
výstupních port�  (pouze jeden ze vstup�  a jeden z výstup�  je v daném � ase aktivní), obsahuje 
16 libovoln�  použitelných osmibitových registr�  a 64 bajt�  interní pam� ti. Výhoda 
softwarového mikrokontroléru spo� ívá v tom, že nejsou pot�eba žádné pomocné obvody nebo 
jiné sou� ástky. 
K obsluze LCD displeje byl napsán program v asembleru mikrokontroleru PicoBlaze, který 
na� te informaci o úhlové rychlosti ze submodulu aritmetiky a tento údaj vypíše na LCD 
displej. Pokud je pomoci LED diody indikována nebezpe� n�  malá úhlová rychlost, vypíše se 
na displeji navíc písmeno „W“ jako zkratka slova warning (varování). 

Obr. 3-2: Architektura mikrokontroléru KCPSM3 
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4 Záv� r 

Ú� elem výše popsaného propojení Matlabu s obvodem FPGA Spartan-3E bylo ov�� it 
možnosti zpracování externích dat pomocí FPGA a provád� ní výpo� etních operací s t� mito 
daty. Pro reálné aplikace, jako nap�. detekce nebezpe� ných objekt�  snímaných pomocí 
kamery umíst� né na létajícím prost�edku, je výše uvedené �ešení nevyhovující. Je to 
p�edevším zp� sobeno p�íliš malou rychlostí provád� ní operací s obrazovými daty v prost�edí 
Matlab. Rychlost je závislá na výpo� etním výkonu PC. Další zpožd� ní vzniká p�i sériové 
komunikaci.  
Ke zrychlení procesu detekce a m�� ení parametr�  pohybu objektu ve video sekvenci je 
výhodné �ešit problém p�ímo pomocí obvod�  FPGA. Odpadá tak zpožd� ní zp� sobené 
sériovou komunikací a rychlost zpracování obrazové informace je vyšší. 
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Resumé: 

A signal processing plays a crucial role in each field of engineering. In case of navigation, 
where there is very popular to use MEMS inertial sensors in low-cost applications, the 
adaptive signal processing, for instance Kalman filtering (KF), is a necessity to ensure even 
the basic functionality. Standard navigational data include the position, velocity, and attitude 
and are based on acceleration and angular rate measuring in 3D orthogonal frame. 
Measured quantities have to be preprocessed and denoised before the mechanization of 
navigational equations and KF take place. This denoising provides smaller data variance and 
increases the precision of estimated position, velocity, and attitude. This paper deals with 
Allan variance analysis and its applicability in denoising procedures. An overview of applied 
method and its results are presented. 

1 Allan variance analysis

In the field of inertial sensor errors estimation and modeling there exist various known 
methods using for example PSD (Power Spectral Density) and ACF (Auto Correlation 
Function) which are straightforward; however, these methods cannot clearly distinguish 
different characters of noise error sources inside the data without understanding of a sensor 
model and its state-space representation [1, 2]. Allan VARiance analysis (AVAR) is a time-
domain approach to analyze time series of data from noise terms point of view. The AVAR 
was introduced by D. W. Allan in 1966 in [1]. Originally it was orientated at the study of 
oscillator stability; however, after its first publication this kind of analysis was adopted for 
general noisy data characterization. Because of the close analogies to inertial sensors the 
AVAR has been also included in IEEE Standard [3, 4, 5, 6]. As described in [7] the AVAR 
technique provides several significant advantages over the others. Traditional approaches, 
such as computing the sampled mean and variance from a measured data set, do not reveal the 
underlying error sources.  
 The AVAR estimates the variance of averaged data in a cluster of a certain length, 
which is defined by interval t , moving through the whole data set. A typical shape of Allan 
deviation plot can be found in [2]. The AVAR characterizes Allan deviation sy that can vary 
based on the cluster length t  and analyzed data set y. A basic equation is defined as [2] 

),(2
y yf ts = , (1-1) 

The AVAR has some modifications and based on the shift of clusters in the data set and 
corresponding AVAR calculations (for details see [8]) it is possible to distinguish three basic 
types of AVAR: non-overlapped (original), overlapped, and modified. There also exists 
another type called dynamic AVAR, for details see [9, 10]. The original non-overlapped 
AVAR is defined as [8] 
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where M is the number of clusters in the data set, M=floor(N/m), N denotes the total number 
of samples in the data set, m corresponds to the number of samples in the cluster, t  is the time 
length of the cluster, ,  denotes the sampling period,  are mean values of 
certain cluster corresponding to  and i+1 cluster.

In cases of short intervals t  there is a large number of used clusters which leads to small 
errors in estimation and large confidence. On the contrary, a small number of clusters in case 
of long t  leads to large errors in estimation and small confidence. The usage of the overlapped 
AVAR improves the confidence of the result estimate and its stability mainly in cases of long 
clusters where M comes close to value 2. However, the applicability and suitability of the 
overlapped AVAR for long data sets are questionable mainly for its high computational load. 
The confidence of the AVAR result corresponds to the estimate error defined as [2] 

( )
�
�

�
�
�

� -

=

12

1

m
N

tsd , (1-3) 

where all variables are denoted at (1-2). 

The AVAR and its results are related to seven noise terms that can be identified in inertial 
sensors output and whose estimation can lead to errors suppression in the data [6, 11]. The 
five basic noise terms correspond to the following random processes: angle/velocity random 
walk, rate/acceleration random walk, bias instability, quantization noise, and drift rate ramp. 
Furthermore, this basic set of random processes can be extended by the sinusoidal noise and 
exponentially correlated (Markov) noise [11, 12]. In most cases different noise processes 
appear in different length of time interval t  with different slopes or shapes. Due to this aspect 
long data set should be measured to be capable to cover all noise terms presented in it.  
 It can be assumed that if the existing random processes are all statistically independent 
then AVAR allows easy identification of various random processes based on their influences 
within the time interval t . Generally, the total error can be classified as a sum of individual 
independent noise errors [6] and the total variance can be expressed as 

222222
RRRRWBINARWQtotal ssssss ++++=  (1-4) 

where abbreviations correspond to Table 1-1.

In guidance and navigation applications the integrated velocities and integrated angles are 
also often used as observables instead of accelerations and angular rates. Therefore, when a 
quantization noise can be characterized by a white noise in integrated observables [3], it can 
be done the same way in measured accelerations and angular rates. A white noise can also be 
applied for the angle/velocity random walk modeling in measured quantities due its random 
walk effect in integrated observables [2]. 
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Type of the noise Abb. Curve slope Value of the coefficients 

Quantization noise Q -1 ( )3s=Q

Angular/velocity random walk ARW -1/2 ( )1s=N

Flicker noise/bias instability BIN 0 664.0/mins=B

Rate/acceleration random walk RRW +1/2 ( )3s=K

Rate ramp noise RR +1 ( )2s=R

Tab. 1-1: Summary of error sources and their characterization 

Furthermore, the rest of the noise sources have to be considered and included in the model if 
their influences are not negligible and their shapes are visible in a log-log Allan deviation 
plot. For this kind of analysis long data (more than 1 hour) should be preferred.  

2 Noise model definition 

Basic mathematical description for the error sources are stated in Table 2-1. 

Types of 
error source Basis for the model Mathematical description 

Q + ARW white noise 

BIN 1st order Gauss-Markov process )()()( twBtete bb =+�

RRW random walk )()( twKte =�

RR 2nd order Gauss-Markov process )()()(2)( 2
00 twRtetete =++ ww ���

Tab. 2-1: Model definitions of five basic noise error sources 

Based on (1-4) the total error of terms needed for modeling can be expressed as [13]: 

RRRRWBINtotal eeee ++= (2-1)  
Individual models based on Table 2-1 can be defined with differential operator as: 
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By rearranging (2-3) it leads to 
( )( ) =+++ totaleDDDD 2

00
2 2 wwb (2-4)
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Eq.(2-4) can be also expressed in a general form 
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which leads to coefficients definition as 
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00

2
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3 Results 

3.1 Allan variance analysis 

To verify the method of error source coefficients estimation and identification using AVAR 
there were analyzed two AHRS (Attitude and Heading Reference System) units. Measured 
data sets taken from accelerometers (ACC) and angular rate sensors (ARS) were 5 hours long 
and included angular rate and acceleration signals in perpendicular 3D framework. The types 
of the AHRS units were 3DM-GX2 manufactured by MicroStrain and AHRS M3 from 
Innalabs. All data were sampled with the frequency of 100 Hz. For each unit there were 
measured two independent experiments to provide basic information about the reliability and 
stability of non-overlapped AVAR which is supposed to be less accurate for long time 
intervals. AVAR deviation plots for both units are shown in Fig. 3-1 and Fig. 3-2. 

Fig. 3-1: AVAR deviation plot of measured AHRS M3 unit – two independent 
experiments 
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Fig. 3-2: AVAR deviation plot of measured 3DM-GX2 unit – two independent 
experiments 

Based on the comparison of two experiments for each unit it is visible that results are very 
similar to each other. It proves that non-overlapped AVAR is sufficient enough for 
parameters evaluation. The comparison of evaluated parameters and parameters stated in 
datasheets can be seen in Table 3-1 and Table 3-2. 

Angular rate sensors  AHRS-M3 Datasheet 
x y z 

 ARW (deg/ ) 6.0 2.3 2.7 2.4 
 In-run bias stability (deg/s) 0.10 0.06 0.11 0.06 

Accelerometers 
x y z 

 VRW (m/s/ ) 0.060 0.052 0.052 0.052 
 In-run bias stability (mg) - 0.20 0.23 0.14 

Tab. 3-1: AHRS M3 – estimated parameters of ARS & ACC sensors 

Angular rate sensors  3DM-GX2 Datasheet 
x y z 

ARW (deg/ ) 3.5 1.9 1.8 1.8 
In-run bias stability (deg/s) 0.10 0.04 0.04 0.04 

Accelerometers 
x y z 

VRW (m/s/ ) - 0.047 0.053 0.053 
In-run bias stability (mg) 1.2 0.20 0.20 0.20 

Tab. 3-2: 3DM-GX2 – estimated parameters of ARS & ACC sensors 
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3.2 Application of estimated noise parameters 

By the modification of (2-1) for the case that only RRW and BIN are presented in the 
analyzed signal one can get 

0| =+
+

= RRtotal D
Kw

D
Bw

e
b

b
(3-1) 

where �  represents the reciprocal of correlation time given from autocorrelation function, 
B, K correspond the noise terms in data set, estimated from AVAR, w is a white noise, D 
notes the differential operator. 

Subsequently rearranging (2-4) differential equation can be constructed as  

( ) wKDwBKDeeD totaltotal bbb ++=+2 , (3-2) 

and its state space model in continuous domain and one channel 
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Eq. (3-3) can be rewrite into the form corresponding a discrete state space model as 
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where Ts is a sampling period.  

Covariance matrix of the discrete model Qd can then be in form 
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 (3-5) 

where Q represents covariance matrix of the continuous model. 

Model described by (3-1) to (3-5) defines the shaping filter (SF) that should extend the 
system model to satisfy the conditions of optimal Kalman filtering conditions [14, 15]. 
There were analyzed three alternatives:  

a) SF is defined by only BIN modeled with random walk model, 
b) SF is defined by only BIN modeled with a model corresponding to exponentially 

correlated noise,  
c) SF is defined by BIN+RRW model (3-4). 

The analysis respected stationary conditions of measured data. The fusion used angular 
rates and accelerations as measurement inputs and the white noise for SF modeling [16]. 
The state vector included estimated accelerations, angular rates plus SFs. Only white noises 
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were considered in the measured signals. The comparison of reached RMSE with respect to 
mean values of evaluated ROLL and PITCH angle is stated in Table 3-3. In case of the SF 
corresponding to exp. correlated noise there were not reached stable results. 

RMSE Type of the shaping filter and parameters 
used for Q matrix ROLL PITCH 

BIN – random walk – Q ~ B=2.7e-2 0.000023 0.000022 

BIN – exp.correlated – Q ~ B=2.7e-2 - - 

BIN+RRW – exp.corr + random walk – Q ~
K=2e-3, B=2.7e-2 

0.003116 0.002900 

Tab. 3-3: RMSE of different type of the shaping filter 

4 Conclusion 

In this paper, Allan variance analysis (AVAR) was presented and applied to long data 
measured under stationary conditions. Reached results corresponding to different types of 
noise sources in data set were used for modeling shaping filters and applied to Kalman 
filtering. Based on AVAR it was found out that angular/velocity random walk and bias 
instability are the most crucial sources that have to be included in shaping filters. However, 
accordingly to Table 3-3, it can be said that the precise error sources modeling is not crucial 
in case of aided system as in the presented case. The lowest RMSE was reached in the easiest 
case of shaping filter model, which is a random walk model.    
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Integrovaný systém m�� ení výšky 
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Katedra m�� ení,  

Fakulta elektrotechnická, � VUT Praha 
e-mail:mailto:draxler@fel.cvut.cz, tel:+420-224-352-061  

1 Úvod 

 Referát se zabývá návrhem systému pro p�esné m�� ení výšky modifikovanou baromet-
rickou metodou ve spolupráci s levným inerciálním systémem. Je orientován na využití lev-
ných senzor�  pro m�� ení diferen� ního tlaku vzduchu s ohledem na aplikaci v p�ístrojovém 
vybavení malých letadel [1]. 
 V sou� asné dob�  se k m�� ení výšky v leteckých aplikacích používají krom�  radio-
výškom� ru [2] dv�  základní metody. Jedná se o inerciální a barometrickou metodu. 
 Inerciální metoda spo� ívá v neustálém snímání zrychlení letadla ve svislé ose a jeho 
dvojitém integrování. Tímto matematickým postupem se vypo� ítá výškový údaj. Nedostat-
kem této metody je omezená p�esnost akcelerometr� , zp� sobující odchylku m�� ené hodnoty 
od skute� né. Tato odchylka se s � asem zv� tšuje. 
 Barometrická metoda m�� ení výšky vychází ze známé závislosti výšky na tlaku okolní-
ho vzduchu – s rostoucí výškou tlak exponenciáln�  klesá. Krom�  tlaku ale výška závisí také 
na dalších parametrech atmosféry, zejména na teplot� , teplotním koeficientu a pr� b� hu teploty 
v závislosti na výšce. Neznalost t� chto veli� in zp� sobuje nep�esné ur� ení barometrické výšky 
letadla, které je znatelné zejména p�i p�istávacích manévrech. 
 Systém navržený v této práci využívá obou zmín� ných metod pro ur� ení výškové dife-
rence � h a minimalizuje její nep�esnost. Umož� uje tak korigovat výškový údaj inerciálního 
systému, který je daný nedokonalostí akcelerometr� . 

2 Princip systému 

 Princip systému spo� ívá v postupu, který je patrný z obr. 1. V pr� b� hu letu se v ur� itém 
okamžiku zm�� í hodnoty teploty T1 a tlaku p1. Tyto hodnoty se uloží do pam� ti spole� n�  s 
výškovým údajem h1i získaným z inerciálního systému. Hodnoty t� chto údaj�  se zm�� í také 
v druhém okamžiku s ur� itým � asovým odstupem – jedná se tedy o hodnoty T2, p2 a h2i. 

Obr. 1: Základní princip systému 
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 Následuje matematický výpo� et, jehož základem je barometrická rovnice 
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kde  p1, resp. p2 je absolutní tlak vzduchu ve výšce h1, resp. h2 (hPa), 
T1 je teplota vzduchu ve výšce h1 (K), 
kT teplotní koeficient ur� ující závislost teploty na nadmo�ské výšce (K.m-1), 
� h diference výšek h1 a h2 (m), 
g gravita� ní zrychlení (m.s-2), 
M molární hmotnost (kg.mol-1), 
R univerzální plynová konstanta (Nm.mol-1K-1). 

 Z této rovnice lze matematickými úpravami vyjád�it výškovou diferenci � h jako 
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 Protože se ale letadlo nikdy nenachází ve standardní atmosfé�e, kde teplotní koeficient 
kT = – 0,0065 K.m-1 (do nadmo�ské výšky 11 km), je nutné tento koeficient ve výpo� tu (2)
upravit. Pro teplotní koeficient platí vztah 
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kde T1 resp. T2 odpovídá teplot� T1 resp. T2 ve vztahu (1), 
h1i, resp. h2i je výškový údaj inerciální navigace v okamžiku ode� ítání hodnoty T1, resp. 
T2 (m). 

 Dosazením rovnice (3) do rovnice (2) dostaneme výsledný vztah pro diferenci dvou 
výšek stanovených upravenou barometrickou metodou: 
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 Pokud se tedy pomocí sníma��  umíst� ných na letadle zm�� í teplota a tlak vzduchu ve 
dvou r� zných výškách, je možné vypo� ítat diferenci t� chto výšek s ohledem na reálný pr� b� h 
atmosférických parametr� . 
 Diferenci výšek � h získanou barometrickou metodou potom lze porovnat s diferencí 
výšek � hi vyplývající z údaj�  inerciální navigace, jejíž chyby lze v krátkých � asových inter-
valech zanedbat (resp. chyby lze považovat za stejné a v uvedeném vztahu se ode� tou). 
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3 Ur� ení tlak �  a teplot s ohledem na nejistoty a p � esnost systému 

 Výpo� et standardních nejistot typu B stanovení výškové diference ukazuje podstatnou 
závislost p�esnosti celého systému na p�esnosti m�� ení absolutního tlaku vzduchu (viz obr. 2). 
Senzory absolutního tlaku vzduchu, které z hlediska p�esnosti vyhovují, jsou pro využití 
v levných systémech cenov�  obtížn�  dostupné. Jejich náhrada m�� ením diferen� ního tlaku 
vzduchu je patrná ze vztahu 
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který p�evádí pom� r dvou absolutních tlak�  na pom� r jejich diference a jednoho absolutního 
tlaku. 
 V d� sledku této operace se rovnice (4) zm� ní na tvar 
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kde � p je údaj diferen� ního sníma� e tlaku porovnávajícího rozdíl tlak� p1 a p2. 

Obr. 2: Závislost nejistoty stanovení výškové diference na nejistot�
a) senzoru absolutního tlaku a teploty 

b) senzoru absolutního tlaku a tlakové diference 
(jednotlivé odstíny spektra odpovídají nejistot� u� h) 

 Ur� ení nejistoty typu B ve stanovení výškové diference z hodnot absolutního tlaku 
vzduchu a teploty podle vztahu (4) resp. z hodnoty absolutního a diferen� ního tlaku podle  
vztahu (6) je dáno totálním diferenciálem a lze jej nalézt v [3]. Na obr. 2a je graf závislosti 
nejistoty ur� ení � h p� i použití vztahu (4) a m�� ení tlak� p1 a p2 pomocí senzoru absolutního 
tlaku s nejistotou upa a senzoru teploty s nejistotou uT. Z výsledku je z�ejmé, že podstatný vliv 
má nejistota senzoru absolutního tlaku vzduchu; p� i nejistot�  m�� ení teploty menší než 
0,5 °C lze její vliv zanedbat. Na obr. 2b je závislost nejistoty ur� ení � h podle vztahu (6), kde 
se podstatn�  uplatní nejistota m�� ení diference tlaku � p vzhledem k m�� ení absolutního tlaku 
up1. Vzhledem k rozsahu, citlivosti a nejistot�  m�� ení je použití diferen� ního senzoru tlaku pro 
m�� ení výškové diference podstatn�  výhodn� jší než použití absolutního tlakového senzoru. 
 P�íklad použití levných senzor�  teploty a absolutního a diferen� ního tlaku vzduchu je v 
tab. 1, kde pro výškový rozdíl 2000 m vychází podle (6) nejistota m�� ení výškové diference 
u� h = 0,8 m. 
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Snímaná veli� ina Typ senzoru Nejistota senzoru 
Teplota Microchip MCP9804 0,58 K 
Absolutní tlak JSP D2610 2,31 hPa 
Diference tlak�  JSP DMD331 0,06 hPa 

Tab. 1: P� i použití uvedených senzor�  je výsledná nejistota 0,8 m

4 Analýza senzor �  použitých v systému 

4.1 Tlakový senzor 

 V p�ípad�  diferen� ního tlakového senzoru byl matematicky popsán model dvojice dife-
ren� ních senzor�  tlaku MDXV7002DP zapojených pro zv� tšení citlivosti [4] podle obr. 3, 
který byl ovládaný externím �ídicím systémem z prost�edí Matlab [5, 6]. 

Obr. 3: Zapojení diferen� ních tlakových senzor�  pro v� tší citlivost snímání tlakové dife-
rence 

 Na výstupu jednotlivých diferen� ních tlakových senzor�  jsou nap� tí odpovídající dife-
rencím 
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 Výsledná p�evodní charakteristika použitých senzor�  je na obr. 4 a lze ji aproximovat 
lineární funkcí 

  pU D= 0,2 , (9)

kde U je výstupní nap� tí diferen� ního tlakového senzoru (V), 
� p diference tlak�  na vstupech diferen� ního tlakového senzoru (hPa). 
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Obr. 4: P� evodní charakteristika dvojice senzor�  tlakové diference MPXV7002DP 

4.2 Teplotní senzor 

 S ohledem na p�esnost stanovení teploty vyhovuje platinový senzor typu PT100. Vedle 
p�esnosti je pro danou aplikaci d� ležitým parametrem také � asová konstanta. P� i experimen-
tálním zjišt� ní se ukázalo, že � asová konstanta tohoto senzoru odpovídá dob�  ustálení m�� ené 
teploty 5 minut. Tato doba je pro tuto aplikaci nevyhovující. Proto bylo doporu� eno použít 
senzor s podstatn�  kratší dobou ustálení, nap�. SMT 160-30-92, jehož doba ustálení m�� ené 
teploty je menší než 10 sekund. 

5 Základní uspo � ádání systému pro stanovení diference výšky 

 Blokové schéma experimentálního ov�� ení systému pro m�� ení diference výšky je zná-
zorn� no na obr. 5. 

Obr. 5: Schéma experimentálního ov�� ování principu 

 Princip spo� ívá v neustálém m�� ení zm� ny tlaku v�� i referen� ní tlakové úrovni dife-
ren� ním tlakovým senzorem. M�� ená data jsou p�enášena do po� íta� e [5, 6], který je pr� b� žn�
zpracovává, a na základ�  velikosti výstupního nap� tí diferen� ního tlakového senzoru ovládá 
uzáv� r p�epínacího ventilu [7, 8]. 
 Na za� átku experimentu je pr� chozí dolní � ást potrubí, horní � ást potrubí je uzav�ena 
p�epínacím ventilem (viz obr. 5) [9]. P� i snižování tlaku pomocí výv� vy (vzr� stající výška) 
klesá tlak v dolní � ásti potrubí, zatímco v horní � ásti potrubí je tlak konstantní a p�edstavuje 
referen� ní tlakovou úrove� . V obou � ástech potrubí tak vzniká tlaková diference. Následkem 
této diference se vychyluje membrána diferen� ního tlakového senzoru (sm� rem k otev�ené 
� ásti potrubí), jehož výstup je m�� en. 
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 Po dosažení maximální p�ípustné zm� ny tlaku (stanovené podle parametr�  senzoru, 
v tomto p�ípad�  p� ibližn�  15 hPa) se p�epne uzáv� r p�epínacího ventilu. P� i p�epnutí je v ide-
álním p�ípad�  tlaková diference � p = 0 a tomu odpovídá nulová výchylka membrány senzoru. 
V reálném p�ípad�  se odchylka od nulové polohy zm�� í bezprost�edn�  po p�epnutí uzáv� ru 
ventilu a koriguje se ve výpo� tu � h v následujícím cyklu (uzav�ena dolní � ást potrubí, mem-
brána se p� i rostoucím podtlaku vychyluje sm� rem k horní � ásti potrubí). 

5.1 Výsledek experimentu 

 Aby bylo m�� ení tlakové diference co možná nejp�esn� jší, je t�eba použít diferen� ní 
tlakový senzor s vhodným rozsahem m�� itelných tlakových diferencí. V tomto p�ípad�  byl 
princip experimentáln�  ov�� en na senzoru MPXV7002DP s rozsahem diferencí � p = ±20 hPa. 
Nejistota údaje diferen� ního tlaku tohoto senzoru je u� p = 0,289 hPa, po p�evedení tohoto 
údaje na výškový údaj (pomocí charakteristiky senzoru) je nejistota stanovení výšky 
u� h = 3 m. 
 Pomocí výv� vy bylo simulováno stoupání (pop�. klesání) letadla. Z d� vodu omezeného 
rozsahu diferen� ního tlakového senzoru je nutné m� nit referen� ní tlakové hladiny (viz obr. 1) 
odpovídající tlakové diferenci � p = ±20 hPa. Tato zm� na se realizuje pomocí p�epínacího 
ventilu. Díky plynulému vzorkování nam�� ených hodnot a opakovanému p�epínání ventilu se 
získá pr� b� žný údaj o barometrické výšce. To dokazuje experiment podle obr. 6, p� i kterém 
se plynule simulovalo stoupání letadla do výšky 2000 m a návrat na p� vodní výšku. P� i tomto 
experimentu bylo ve výšce 2000 m dosaženo odchylky 3 m od zcela p�esné hodnoty. 
 Aby bylo dosaženo alespo�  stejné odchylky p� i použití dvou absolutních senzor�  tlaku, 
musely by uvedené tlakové senzory být extrémn�  p�esné – nejistota t� chto senzor�  v �ádu 
desetin hPa. 

Obr. 6: Simulace stoupání do barometrické výšky 2000 m a zp� t na p� vodní výšku 

6 Záv� r 

 V této práci je navržen systém pro m�� ení výšky modifikovanou barometrickou meto-
dou, který je svou podstatou vhodný pro korekce systému inerciální navigace a realizace 
vnit�ního testu za�ízení [10]. K jeho �ešení byly použity dva diferen� ní tlakové senzory 
MPXV7002DP s rozsahem diferen� ního tlaku 20 hPa. K vyhodnocení diference tlak�  sloužil 
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multimetr Agilent 34401A, k p�epínání tlaku byl použit p�epínací ventil Festo MHE4-M1H-
3/2G-1/4-K. Pomocí tohoto systému bylo dosaženo odchylky 3 m od správné hodnoty 2000 m 
m�� ené pomocí p�esného senzoru absolutního tlaku DPI145. 
 Hlavním problémem tohoto �ešení je správná funkce p�epína� e tlaku, kde p� i p�epnutí 
m� že dojít k tlakovým ráz� m, které vyvolají nep�esné ur� ení následující referen� ní úrovn�
tlaku. Tyto problémy se neprojeví, za p�edpokladu, že systém bude použit pro m�� ení verti-
kální rychlosti, kde lze dosáhnout velké citlivosti p� i malé � asové konstant� . 
 Všechny úvahy týkající se této práce jsou platné pouze za p�edpokladu, že se atmosféra 
a její parametry nem� ní. V reálné situaci však dochází ke zm� nám atmosférických parametr�
jak v závislosti na � ase, tak v závislosti na míst� . Tyto zm� ny je nutné do všech uvedených 
výpo� t�  zahrnout. Jako vhodný zdroj parametr�  atmosféry lze doporu� it nap�. � eský hydro-
meteorologický ústav. 
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Abstract: 

The calibration of angular rate sensors is a complex task, mainly due to the crucial role of 
defining the reference during the calibration process. Low-cost angular rate sensors, such as 
MEMS (Micro-Electro-Mechanical-Systems), cannot be used without calibration even  
in basic precision desired applications. The goal of calibration involves the estimation of  
the angular rate sensor deterministic error model that consists of the bias vector, matrix of 
scale factors, matrix of non-orthogonalities, and alignment matrix. In this paper there is 
proposed a calibration process that does not require either a precise rotational platform or  
a precise positioning or other reference. The algorithm of tri-axial angular rate sensor 
calibration is based on a special procedure of angular rate measuring under different setting 
conditions, Cholesky decomposition, and LU factorization in the angle domain. This 
calibration algorithm was evaluated using two AHRS (Attitude Heading and Reference 
System) units 3DM-GX2 (MicroStrain) and AHRS M3 (Innalabs). The calibration process and 
the deterministic sensor error analyses of angular rate sensors are presented. 

1 Introduction 

A recent technological progress in the precision and reliability of MEMS (Micro-Electro-
Mechanical-Systems) have enabled the usage of inertial sensors based on MEMS in wide 
range of consumer applications such as Unmanned Aerial Systems (UASs), underwater and 
indoor navigation, human motion tracking, etc. [1, 2, 3]. 
The magnetometers and MEMS inertial sensors – accelerometers, and angular rate sensors are 
contained in the Inertial Measurement Units (IMUs) which is a part of Attitude and Heading 
Reference Systems (AHRSs). Due to automated process of the sensor manufacturing, 
parameters of mentioned systems can vary piece to piece. Therefore, the calibration of  
the tri-axial frame of inertial sensors is necessary for achieving of desired accuracy.  
The calibration of inertial sensors and magnetometers means the estimation of deterministic 
sensor error model. The main goal of this paper is to present a method how to calibrate  
tri-axial angular rate sensors and to point out the results of this calibration. The methodology 
of the tri-axial accelerometer calibration was described in [4] and results of accelerometer and 
magnetometer calibration were presented in [5]. We used two different ARHS units  
3DM-GX2 (MicroStrain, [6]) and AHRS M3 (Innalabs, [7]) providing raw inertial data  
from accelerometers with total range ±5g and ±2g respectively and from angular rate sensors 
with range ±300 deg/s for the evaluation of calibration algorithm. 

2 Tri-axial Angular Rate Sensor Error Model 

For the sensor’s description, the mathematical sensor error model is used. The triad of sensors 
should be mounted perpendicularly to each other and each triad must be aligned to  



10. mezinárodní v� decká konference „M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“  2010 

- 149 - 

the sensor’s case. However, this is not usually achieved due to the technology of 
manufacturing imperfections. This is a problem so the sensor models which cover all these 
imperfections have to be used. The deterministic sensor error model of tri-axial angular rate 
sensor that was used in this calibration can be described as [1]: 
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where yg = [ygx ygy ygz]
T is the vector of the measured sensor output; bg = [bgx bgy bgz]

T denotes 
the vector of sensor biases; ug = [ugx ugy ugz]

T is the vector of referential angular rates;  
Sg = diag[Sgx Sgy Sgz] is the diagonal matrix containing the scaling factors; Tg is
orthogonalization matrix which transforms the vector expressed in the orthogonal sensor 
reference frame ko into the vector expressed in the non-orthogonal sensor reference frame k 
(Fig. 2-1); alignment matrix Mg is an aerospace sequence Euler angles parameterized rotation 
matrix, which rotates (aligns) the reference frame to the orthogonal sensor reference frame 
and this matrix is described by [1, 3]: 
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where q is pitch, f  is roll, and y  is  yaw Euler angle. 

Fig. 2-1: Orthogonalization of sensor frame k; ko - orthogonal sensor frame,  
k - non-orthogonal sensor frame [1] 

3 Calibration Algorithm 

The tri-axial angular rate sensor calibration is based on the comparison of angular rates 
measured by calibrated sensor with reference angular rates. As a reference angular rate is 
possible to use the Earth rotation but for calibration of MEMS angular rate sensors, there is  
a problem that the Earth rotation is under the resolution or hidden behind the noise and drift 
errors. For low-cost angular rate sensors, the calibration tests are typically done using precise 
rotational platforms that assure constant reference angular rate with corresponding accuracy 
[8]. Usually, the rotational and positioning platforms are more expensive than calibrated 
sensors, especially in case of MEMS sensors. Therefore, there was a need to suggest  
a different access to the calibration of such devices. 
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Currently, the methods which do not require any precise rotational platforms are developed to 
obtain the results with comparable accuracy as results obtained using the precise positioning 
platforms. A possible solution is a calibration procedure based on measurement of angles 
instead of angular rates [9]. 
Instead of four measurements as was described in [1], only three measurements were 
performed. At the beginning of measurements, the AHRS units were kept under standstill 
conditions and the sensor biases were measured for 30 seconds. The vector of biases bg was 
computed as the mean value of three static data measurements performed at the beginning of 
rotations. After bias determination, rotations about individual sensitivity axis were done.  
The measured angular rates are shown in Fig. 3-2a. These angular rates corrected by bias were 
arranged to the matrix vg, where r ij represent the i-th sensor’s output when rotation about  
the j-th axis was applied [1]. 

�
�
�

�

�

�
�
�

�

�

=-=

zzgzygzxg

yzgyygyxg

xzgxygxxg

ggg

rrr

rrr

rrr

byv

,,,

,,,

,,,

, (3-3)

Because of (3-3) is linear and matrices Sg, Tg, and Mg are constant, the measured angular rates 
in the matrix vg can be integrated and substituted by matrix of angles of rotation Yg. After 
integration the knowledge of reference angular rates is not needed but the angles of rotation 
need to be known [1]. The reference angular rates were substituted by matrix of reference 
angles Ag measured by theodolite (Fig. 3-2b) which was used as a reference with accuracy 
4.17×10-3 degree. The following calibration procedure is performed only in the angle domain: 

ggggg AMTSY = , (3-4)

The calibration algorithm is based on assumptions about matrices Sg, Tg, and Mg [1]: 
a) the scale factor matrix Sg is a diagonal matrix, 
b) the orthogonalization matrix Tg is a unit lower triangular matrix, 
c) the alignment matrix Mg is an orthonormal matrix. 

The known matrices are arranged on the left side, the estimated on the right side: 

ggggg MTSAY =- 1 , (3-5)

The symmetrical matrices are constructed by right multiplication of each side with its trans-
position (3-6) and due to orthonormality of Mg, this matrix can be modified to the form (3-7): 

( )( ) ( )( )Tgggggg

T

gggg MTSMTSAYAY =-- 11 , (3-6)

( )( ) ( )( )Tgggg

T

gggg TSTSAYAY =-- 11 , (3-7)

Using the Cholesky decomposition, the matrix (YgAg
-1) (YgAg

-1)T is decomposed into a lower 
triangular matrix SgTg and its transpose: 

( )( )[ ]TT

gggggg AYAYcholTS 11 --= , (3-8)

The matrices Sg and Tg are obtained by LU factorization of the matrix SgTg (3-9) and finally, 
the alignment matrix Mg is obtained by (3-10): 

[ ] ( )gggg TSLUST = , (3-9)
1111 ----= ggggg AYSTM , (3-10)

Complete algorithm is described in [1] and [9].  
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Fig. 3-2: a) Measured angular rates, rotation approximately 360 degrees around  
x-axis; b) Measurement setup with theodolite for calibration of tri-axial angular rate 

sensors; c) 3DM-GX2; d) AHRS M3  

4 Experimental Results 

The calibration of angular rate sensor was performed for two AHRS units according to  
the proposed procedure. Parameters of angular rate sensor models are shown in Table 4-1. 

AHRS M3 (Innalabs) 
Bias (deg/s) Scale factors matrix S Orthogonalization matrix T Alignment matrix M

-0.1720 1.0087 0 0 1 0 0 0.9995 0.0287 0.0121 
-0.2985 0 1.0092 0 0.0540 1 0 -0.0289 0.9995 0.0110
0.0956 0 0 1.0054 0.0231 0.0372 1 -0.0117 -0.0112 0.9999 

3DM-GX2 (MicroStrain) 
Bias (deg/s) Scale factors matrix S Orthogonalization matrix T Alignment matrix M

-0.3784 1.0119 0 0 1 0 0 0.9996 0.0232 0.0163 
0.1588 0 0.9944 0 0.0372 1 0 -0.0226 0.9997 0.0032 
-0.1309 0 0 1.0013 0.0222 0.0165 1 -0.0159 -0.0037 0.9999 

Tab. 4-1: Parameters of angular rate sensor error model 

Based on Table 4-1, the biases of angular rates were less than 0.4 deg/s. The deviations of 
integrated angular rates from reference angles measured by theodolite, were used as  
a comparison criterion. These deviations between calibrated and non-calibrated sensor triad 
are shown in Table 4-2. 
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AHRS M3 (Innalabs) 
Non-calibrated sensor triad Da (deg) Calibrated sensor triad Da (deg) 

2.9533 10.5255 4.4285 -0.6546 -0.1832 0.0039 
9.1152 3.7451 4.2816 -0.0684 0.4167 0.2492 

3.7241 9.7039 2.1794 -0.1752 0.1916 0.2436 
3DM-GX2 (MicroStrain) 

Non-calibrated sensor triad Da (deg) Calibrated sensor triad Da (deg) 

4.1306 8.5266 6.0070 -0.4349 0.0395 0.0548 
5.1902 -1.7904 1.4082 -0.1134 0.2929 0.2115 

2.0931 4.8081 0.5950 -0.1047 0.2143 0.1486 

Tab. 4-2: Deviations of integrated angular rates from reference angles obtained from 
theodolite for non-calibrated and calibrated sensor triad 

5 Conclusion 

In this paper, the simple procedure for the low-cost tri-axial angular rate sensors has been 
introduced. This procedure does not require the usage of any angular standards and any 
precision rotational platform. Two low-cost AHRS units which contained MEMS tri-axial 
angular rate sensors were chosen to prove introduced method. The data were measured using 
only three rotations about sensitivity axes and the calibration algorithm was evaluated  
in Matlab. As the reference of angles the theodolite was used. 
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Resumé: 

The goal of the paper is to describe determination of the Euler angles of the vehicle as a body 
frame with respect to the navigation frame as a referenced frame. The Euler angles are 
represented by the roll, pitch and yaw angles. The test has been conducted using the 
INS/GNSS development kit.  

K e y w o r d s:, Euler angles, attitude, inertial measurement unit, navigation 

1 Introduction 

The Inertial Measurement Unit (IMU) typically provides an output of the vehicle’s 
accelerations and angular rates, which are then integrated to obtain the vehicle’s position, 
velocity, and attitude. The system providing this information is called an Inertial Navigation 
System (INS). Over the last decades there was a remarkable increase in demand for low-cost 
inertial navigation systems to serve as a car navigation, personal navigation, indoor 
navigation, navigation of Unmanned Aerial Vehicles (UAVs) etc. A recent technological 
progress in the precision and reliability of micro-electro-mechanical systems (MEMS) has 
affected the area of low-cost INS remarkably. The operation of the inertial navigation system 
follows the laws of classical mechanics as formulated by Newton. With ability to measure 
specific forces using accelerometers it is possible to calculate changes in velocity and position 
by performing successive integration of the acceleration with respect to time [4]. For proper 
function the INS has to be initialized when turned on by initialization procedure containing 
alignment procedure whose is in charge to determine initial attitude [3]. Under initial attitude 
is understood setting up the initial Euler angles (the roll, pitch and yaw angles) which express 
relationship between navigation frame as a reference frame and body frame as a frame where 
the inertial measurement unit is mounted. The low-cost inertial measurement units contain 
three-axis accelerometers, three-axis gyroscopes and three-axis magnetometers. The reason 
for this configuration is low quality of gyroscopes that not allow perform so-called self-
alignment of the low-cost inertial measurement units. The self-alignment means the capability 
to determine the initial attitude without the external sources. 

2 The Sensor ADIS16405 

The ADIS16405 iSensor is a complete inertial system that consists of triaxal gyroscope, 
triaxial accelerometer, and triaxial magnetometer sensors [1]. 
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Figure 1 - The sensor ADIS16405BMLZ 

Each sensor in the ADIS16405 combines industry-leading iMEMS technology with signal 
conditioning optimizing dynamic performances. The factory calibration characterizes each 
sensor for sensitivity, bias, alignment, and linear acceleration (gyro bias). As a result, each 
sensor has its own dynamic compensation formulas that provide accurate sensor 
measurements over a temperature range of !40°C to +85°C. The magnetometers employ a 
self-correction function to provide accurate bias performance over temperature, as well. The 
ADIS16405 provides a simple, cost-effective method for integrating accurate, multi-axis, 
inertial sensing into industrial systems, especially when compared with the complexity and 
investment associated with discrete designs. All necessary motion testing and calibration are 
part of the production process at the factory, greatly reducing system integration time. Tight 
orthogonal alignment simplifies inertial frame alignment in navigation systems. An improved 
SPI interface and register structure provide faster data collection and configuration control. 
This compact module is approximately 23 mm × 23 mm × 23 mm and provides a flexible 
connector interface, which enables multiple mounting orientation options, see Fig. 1. 

3 Initial Attitude Determination 

The relationship between vectors in navigation frame (as a reference frame) and the body 
frame are completely described by the transformation matrix b

nC  [3, 5, 6, 8]. The b
nC  is 

defined by sequence of three rotations of the planes [ ] [ ] [ ]1 2 3
, ,f q y  comprising Euler angles 

,  ,  f q y  and can be calculated  

[ ] [ ] [ ]b
n 1 2 3

= f × q × yC , (1) 

where 

[ ]1

1 0 0

0 cos sin

0 sin cos

� �
� �f = f f� �
� �- f f� �

, (2) 

[ ] 2

cos 0 sin

0 1 0

sin 0 cos

q q� �
� �q = � �
� �- q q� �

, (3) 
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[ ]3

cos sin 0

sin cos 0

0 0 1

y y� �
� �y = - y y� �
� �� �

, (4) 

where f , q  and y represent the roll, pitch and yaw angles. Substituting equations (2), (3) and 

(4) in the equation (1) can be expressed as the transformation matrix b
nC  following way 

b
n

cos cos sin cos -sin

cos sin sin sin sin sin
cos sin

sin cos cos cos

cos sin cos sin sin cos
cos cos

sin sin cos sin

� �
y q y q q� �

� �
� �y q f y q f� � � �
� �= q f	 
 	 
- y f + y f� �� � � �
� �y q f y q f� � � �� �q f	 
 	 
� �+ y f - y f� � � �� �

C . (5) 

Due to the fact that transformation matrix is orthogonal [3, 4, 7, 9]; thus an inverse 
transformation from the body frame to navigation frame can be calculated as following 

[ ] [ ] [ ]
T T T Tn b

b n 3 2 1
� �= = y × q × f� �C C . (6) 

As mentioned above, the goal of the alignment procedure is to determine initial attitude of the 
inertial navigation system. Due to the fact that the IMU ADIS16405 consists of three-axis 
accelerometers, three-axis gyroscopes and three-axis magnetometers the self-alignment can be 
provided easily. So, it isn’t necessary to use any information from the other systems to 
determine initial attitude. The initial attitude determination can be split in two parts. The first 
step of the coarse alignment algorithm is called a leveling and the second step is called a 
course alignment. 
The goal of leveling is to determine the roll angle f  and the pitch angle q  between 
navigation frame and body frame. Typically, the orientation of navigation frame is defined as 
x-axis towards north, y-axis towards to the east and z-axis towards to the down [3, 6, 10, 11, 
12, 13]. Therefore, this notification is denoted as a NED (North, East, Down) direction and 
the axes of navigation frame are denoted as n n n

NED NED NEDx , y ,z� �� �  and the vector of accelerations 

are expressed in navigation frame as 
Tn nx ny nz

NED NED NED NEDa ,a ,a� �= � �a . The measured outputs of 

accelerometers represent the specific forces, expressed in the body frame as the components 

of vector 
Tb bx by bz

ADIS ADIS ADIS ADISf , f , f� �= � �f . In the Fig. 1 the ADIS16405 sensor is illustrated with 

the sensors axes orientation defined. It is clear, that the accelerometers axes are in the 
opposite direction comparing to the axes of magnetometers and the axes of gyroscopes. 
Therefore, it is suitable to transform the outputs of accelerometers to the opposite direction. 
Typically, in the navigation for the reference frame is preferable to express the sensor outputs 
in the same direction as in the navigation frame axes direction (under condition than the roll, 
pitch and yaw angles are equal to zero; it means the navigation frame is coincident with the 
body frame). It can be done by transformation matrix ADISinNAV

ADISC . The mentioned 
transformation can be written as 

( )b ADISinNAV b
ADISinNAV ADIS ADIS= × -f C f , (7) 

or 
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bx bx
ADISinNAV ADIS
by by
ADISinNAV ADIS
bz bz
ADISinNAV ADIS

f 0 1 0 f

f 1 0 0 f

f 0 0 1 f

� � � �-� �
� � � �� �= × -� � � �� �
� � � �� �- -� �� � � �

. (8) 

In general, the specific force vector is defined as
b b b

ADISinNAV ADISinNAV= -f a g , (9) 

where vector b
ADISinNAVa  is represented as an acceleration of the body frame relative to the 

inertial frame. Expecting the alignment procedure of the ADIS16405 is stationary, the 
b
ADISinNAV 0=a  so equation (3) can be rewritten 

b b
ADISinNAV = -f g . (10) 

Let the bg  is the gravity vector expressed in the body frame and the sensor position on the 
Earth is known, according this the gravity in the navigation frame can be computed [6] 

( )
( )

2

2

n

1 0.001931851353sin

1 0.0066943800299sin

0

0

9.7803267715 + j

- j

� �
� �
� �=
� �
� �
� �� �

g , (11) 

where j  is the latitude.  
If the sensor position is unknown, then  

n

e

0

0

g

� �
� �= � �
� �� �

g , (12) 

where 2
eg 9.8 m.s-=  is the Earth gravity constant. The relationship between the gravity vector 

in the body frame and navigation frame can be expressed as 
b b n

n= ×g C g , (13) 

or 

b
e

sin

cos sin g

cos cos

- q� �
� �= q f ×� �
� �q f� �

g . (14) 

Substituting equation (14) into equation (10), the equation (10) can be rewritten as 

bx
ADISinNAV
by
ADISinNAV e
bz
ADISinNAV

f sin

f cos sin g

f cos cos

� � - q� �
� � � �= - q f ×� � � �
� � � �q f� �� �

. (15) 

The test of algorithm was conducted using the INS/GNSS development kit which was 
mounted on the rotation platform and the fixed attitude ( 18f = � , 4.6q = - � , 8.3y = � ) was set. 

For test the real measured outputs of x and z accelerometers were bx
ADISf 0.31= g , 
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bz
ADISf 0.95= - g  or applying the equation (7) they were by

ADISinNAVf 0.31= - g  and 
bz
ADISinNAVf 0.95= - g . From the equation (15), the roll angle can be computed as  

( )by bz
ADISinNAV ADISinNAVatan 2 f , ff = - - , (16) 

So, the values of specific forces can be substituted as following 

( )atan 2 ( 0.31 ), ( 0.95 ) 18f = - - - - = �g g . (17) 

Using direct outputs from the accelerometers 

( )bx bz
ADIS ADISatan 2 f , ff = - . (18) 

When the measured values of specific forces are substituted we can get following 

( )atan 2 0.31 , ( 0.95 ) 18f = - - = �g g . (19) 

For the roll angle determination in all four quadrants using of the atan2 function is necessary. 
Due to the correct determination of roll in all four quadrants, the correct expression of the 
parameters is very important. Likewise, the pitch q  angle can be determined as 

( ) ( )2 2bx by bz
ADISinNAV ADISinNAV ADISinNAVatan 2 f , f f� �q = +	 


� �
, (20) 

or, using of the accelerometers output measurements  

( ) ( )2 2by bx bz
ADIS ADIS ADISatan 2 f , f f� �q = - +	 


� �
. (21) 

For test the real measured output of y accelerometer was by
ADISf 0.08= g  or applying the 

equation (7) it was bx
ADISinNAVf 0.08= - g , so the values of specific forces can be substituted to 

equation (20) as following 

( ) ( ) ( )( )2 2
atan 2 0.08 , 0.31 0.95 -4.57q = - - + - = �g g g .  (22) 

When the measured values of specific forces are substituted to equation (21) we can get 
following 

( ) ( ) ( )( )2 2
atan 2 0.08 , 0.31 0.95 -4.57q = - + - = �g g g . (23) 

The goal of the course alignment is determination of the yaw angle y  between the navigation 
frame and the body frame. For the low-cost sensors, where the low quality gyroscopes are 
used (it means the errors of gyroscopes are higher than angular rate of Earth), the yaw can be 
determined by the magnetometers [6, 10]. The sensor ADIS16405 measures magnetic field by 
the three magnetometers. The vector of magnetic field can be denoted as 

Tb bx by bz
ADIS ADIS ADIS ADISm ,m ,m� �= � �m . Due to same reason as mentioned for the accelerometers it 

should be transformed by following 
b ADISinNAV b
ADISinNAV ADIS ADIS= ×m C m . (24) 

The relationship between the magnetic vector in the body frame and the navigation frame is 
can be expressed by 
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n n b
b ADISinNAV= ×m C m . (25) 

Using the equation (4), the equation (21) can be rewritten to  

[ ] [ ] [ ]T T Tn b
ADISinNAV3 2 1

= y × q × f ×m m , (26) 

multiplying both sides by rotation matrix [ ]3
y  we get 

[ ] [ ] [ ]T Tn b
ADISinNAV3 2 1

y × = q × f ×m m , (27) 

and 

[ ] [ ] [ ]T T b n
ADISinNAV2 1 3

q × f × = y ×m m . (28) 

Expressing [ ] [ ]T T

2 1
q × f , the equation (28) can be rewritten 

[ ]b n
ADISinNAV 3

cos sin sin sin cos

0 cos sin

sin cos sin cos cos

q q f q f� �
� �f - f × = y ×� �
� �- q q f q f� �

m m  (29) 

The roll and pitch angles are determined by the equations (16), (20) and the vector bADISinNAVm
is known from the equation (24) respective from the magnetometers measurements. 
Therefore, the left side can be substituted by the new vector ADISinNAV

qfm , where 

b
ADISinNAV ADISinNAV

cos sin sin sin cos

0 cos sin

sin cos sin cos cos

qf

q q f q f� �
� �= f - f ×� �
� �- q q f q f� �

m m  (30) 

The right side of the equation (29) consists from the unknown variable yaw y  and the 

magnetic field vector nm  express in the navigation frame which represents the geomagnetic 
field vector Earthb . The low-cost systems are assuming the magnetometers measurements are 
either isolated or compensated from the vehicle magnetic field [6]. Also, there are the 
assumptions that the local magnetic filed deviation and inclination are compensated. Consider 
these assumptions the equation (29) can be rewritten 

[ ]
Earth

ADISinNAV 3
0

0

qf

� �
� �= y ×� �
� �� �

b

m , (31) 

or  

ADISinNAV Earth

cos

sin

0

qf

y� �
� �= - y ×� �
� �� �

m b , (32) 

where Earthb  is a total intensity of geomagnetic field vector. 

From equation (32), the yaw can be computed as  

( ) y  x
ADISinNAV ADISinNAVatan 2 m ,mqf qfy = - , (33) 
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where  x  y
ADISinNAV ADISinNAVm ,  mqf qf  are transformed measured values from magnetometers.  

The magnetometers were measuring following values [ ]Tb
ADIS 86.0,233.5, 361.0 mG= -m

therefore values of roll and pitch from equations (17) and (22) can be substituted to equation 
(30) as following 

b
ADISinNAV

ADISinNAV
ADISinNAV ADIS

0.99 0,02 0,07 86.0 203.2

0 0,95 0,30 233.5 29.7 mG

0,07 0,30 0,94 361.0 387.3

qf

- -� � � � � �
� � � � � �= - × × = -� � � � � �
� � � � � �-� � � � � �

m

m C

���������

 (34) 

Substituting  x  y
ADISinNAV ADISinNAVm ,mqf qf  from equation (34) into equation (33) the value of yaw 

angle is following 

( )( )atan 2 29.7 ,203.2 8.3y = - - = � . (35) 

4 Conclusion 

The paper describes initial attitude determination for the new inertial measurement unit 
ADIS16405. The attitude consists of the roll, pitch and yaw angles. The roll and the pitch 
angles are defined by equations (16) and (20) respectively, and the yaw angle is defined by 
equation (33). The test was conducted using the INS/GNSS development kit which was 
mounted on the rotation platform and the fixed attitude was set. The results of test were 
evaluated with real measured data and the rightness of the initial attitude determination was 
confirmed. 
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