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Vyuzivanie prostriedkov simulacie v letectve

Ing. Vladimir Befio, Ing. Robert Bréda PhD.
Katedra Avioniky,
Letecka fakulta
Technickej univerzity v KosSiciach,
e-mail: vladimir.beno@gmail.com,
e-mail: robert.breda@tuke.sk, tel.: +421-91-717-438

Resumé:

Prispevok popisuje problematiku mozZnosti modelovania a simuldcie palivovych systémov
dopravného lietadla. V clanku je prevedend analyza postupov a krokov pri navrhu
a konstrukcii palivovych systémov, rozlozenie nadrzi v lietadle, precerpavanie paliva v tychto
nadrziach ajeho vplyv na vyvazenie lietadla. Bola realizovana konkrétna simuldcia
navrhnutého palivového systému lietadla vo vybranom simulacnom prostredi s vyhodnotenim
priebehov precerpavania paliva v palivovych nadrziach. Boli definované vyhody a nevyhody
pouzivania simulacnych programovych prostredi pre potreby simulacii prdce palivovych
systemov dopravnych lietadiel, ako aj ich perspektivy do buducnosti aich pripadné
vyuzivanie pri procesoch vyucby.

1. Uvod

Vyuzivanie prostriedkov simuldcie v letectve sa stdva Coraz CastejSim a v mnoho
pripadoch hlavnym néstrojom pri ndvrhu jednotlivych systémoch lietadiel. VyuZivanie
takychto nastrojov ma vela pozitiv, hlavnym faktorom je niz$ia finan¢na a ¢asova naro¢nost’
oproti beznym zauzivanym fyzickym testom. Tieto prostriedky dokaZu odsimulovat’ dané
procesy za ovel’a kratsi Casovy interval, ¢o sa v kone¢nom dosledku pozitivne premietne aj do
finan¢ného hl'adiska, pritom vysledky simulacii st takmer zhodné s vysledkami skuto¢nych
testov. Vyuzivanie tychto néstrojov sa stdva obl'ibenym nastrojom navrharov a konstruktérov
systémov lietadiel. VyuZitie tychto nastrojov naslo svoje miesto aj pri navrhovani palivovych
systémov lietadiel. Tieto systémy su vel'ké, zlozité a rozvetvené, ktorych primarnou tlohou je
zabezpecenie nepretrzitej dodavky paliva do motorov a tym zabezpeCenie nepretrzitej a
bezpec¢nej Cinnosti motorov lietadla pocas celej doby letu. Tato dodavka paliva a jeho
premiestiiovanie potrubim medzi nadrzami je realizovand tak, aby zostala zachované poloha
bodu taziska lietadla. Dalsou z uloh palivového systému je aby sa preGerpavanie paliva
v kridlovych néadrziach realizovalo tak, aby dochadzalo k znizeniu ohybového momentu
kridel pocas vzletu a taktieZ pocas pristavania, ktoré prebicha takmer az do pristatia. Jednou
zo sekundérnych tuloh je aj ochladzovanie oleja ktory sa poziva v d’alSich systémoch lietadla,
toto ochladzovanie sa deje v olejovo-tepelnom vymenniku. To aby palivovy systém lietadla
dokazal plnit’ vSetky tieto ulohy, stavia konstruktérov lietadiel pred narocnu tlohu navrhnat
taky systém, ktory bude plnit’ vyssie uvedené poziadavky a pritom bude pracovat’ presne a
spolahlivo. Naro¢nost’ tohto problému spociva aj v tom, Ze navrh takéhoto systému je vzdy
iny, Specificky pre kazdy typ lietadla, tym konstruktéri lietadiel takychto systémov stoja vzdy
pred novymi ulohami.
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Obrazok 1 Jednoduchy palivovy systém lietadla

2. Navrhnutie modelu palivového systému

Proces navrhu a nasledna konstrukcia palivového systému je zlozitd a odvodena
znavrhu konstrukcie daného typu lietadla. Navrh takéhoto systému sa realizuje stcasne
s vyvojom navrhu daného typu lietadla. Pri zmene navrhu lietadla pripadne aj zmene
konstrukcie lietadla, ku ktorej moze dojst po vyhodnoteni testovania dochddza aj k zmene
navrhu palivového systému lietadla. Takato zmena palivového systému pocas procesu
konstrukcie lietadla by bolo vel'mi finan¢ne naro¢na. Preto sa navrh palivového systému, jeho
vyvoj, realizécia a testovanie deje v simulacnych programovych prostrediach. Pri pripadnej
zmene navrhu systému je jeho otestovanie ¢o sa tyka Casu aj financnych prostriedkov
podstatne menej naro¢né ako by tomu bolo pri redlnej stavbe systému a jeho nasledného
testovania. Vystupné Udaje ztychto simulacnych néstrojov st vel'mi presné, pripadné

T e T T s |
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odchylky, ktoré by vznikli pri porovnani s redlnym testovanim a tdajmi zo simulacnych
nastrojov by boli veI'mi malé az zanedbatel'né, ¢o dava konStruktérom k dispozicii vel'mi
vykonné a efektivne nastroje.

3. Modelovanie a vlastnosti simulaénych nastrojov

Modelovanie a simuldcia palivového systému dopravného lietadla je nevyhnutna
k poskytnutiu ve'mi cenného ndhl'adu na chovanie vysoko nelinearnych aspektov, ktoré su
typické pre palivové systémy lietadiel a ich funkcie a stavy pocas prevadzky. S ndvrhom
takychto systémov suvisi mnozstvo problémov, ktoré su typicky rieSené a ktoré je potrebné
zahrnut ako je:

- systémové overenie poziadaviek,

- vyhodnotenie ergonomiky panela ovladania,

- dizajn siete tekutin a analyza optimalizacie umiestnenia prvkov palivového systému,
- overenie ¢asov dotankovania,

- proces najhorsej zmeny velkosti systému ventilacie (zachranny proces zostupu),

- optimalizacia pol'a snimacov merania paliva a analyza presnosti merania,

- analyza nepouzite'ného a nespotrebovaného paliva,

- vyhodnotenie algoritmu riadenia spotreby paliva,

- simuldciu prostredia lietadla pre systémovu pristrojovu verifikéciu, integraciu

a certifikaciu.

Hodnotiacimi aspektmi pouzitych dynamickych modelov a simulécii pocCas fazy
konceptu programu st, ze dané modely nemusia byt’ redlne ¢asové modely. V redli je totiz
ziaduce, aby pouzité modely pre zistenie systémovych dynamickych chovani pracovali ovela
rychlejSie ako vredlnom cCase, to znamend, Ze ulohy, chybové rezimy, operacné situdcie,
chovanie systému pocas roznych faz letu st vyhodnotené pocas kratkeho ¢asového okamihu.
Tieto simula¢né procesy a ich vyhodnocovanie je pomerne naro¢né na hardwarové vybavenie
pocitaca. V technickej praxi to znamena, Ze ¢im je “vykon* daného pocitaca vyssi, na ktorom
sa vyhodnocuju tieto simulacné procesy, tym je ¢asovy interval vyhodnotenia kratsi. Taktiez
umozfiuju simulovanie a vyhodnocovanie vzdjomného ovplyvilovania a vzdjomného
pdsobenia medzi jednotlivymi systémami. Pripadne analyzu vzniku chyb spdsobenych tymto
aspektom, ich presné urCenie atiez ich odstranenie atym zabezpecenie, bezporuchového
stavu. Dal§im dolezitym aspektom a ilohou je simulovanie vzniku nahodnych chyb, ktoré nie
su odstranitelné pocas letu lietadla tym aj odsimulovanie fungovania zaloznych systémov
a vyhodnotenie ich prace pocas prevadzky.

4. Sucasti simulaénych nastrojov

Aplikacie a programy, ktoré sluzia k simuldciam vysSie spomenutych systémov,
zahriiuju v sebe mnozstvo prvkov, ktoré st potrebné pre zostavenie simulac¢nej schémy
daného systému lietadla. Zvycajne plati, Ze ¢im je systém v&CSi a rozsiahlejsi tym viac v sebe
obsahuje dand simulacné aplikdcia takychto prvkov. V tomto konkrétnom pripade, kedy sa
jedna o palivovy systém lietadla, ktory zahriia niekol'’ko palivovych néadrzi, niekol’ko desiatok
palivovych Cerpadiel, palivovych ventilov a niekol'ko desiatok az stoviek roznych snimacov,
je pozadované aby v takomto pripade dand simula¢na aplikdcia obsahovala velky rozsah
prvkov. Tieto prvky st potrebné k tomu, aby bolo mozné zostavit’ konkrétny typ palivového
systému lietadla. Jednou z vyhod tychto simula¢nych aplikacii a schém v nich zostavenych je
to, Ze na roznych miestach systému sa daju vyhodnotit’ a zobrazit’ dita a udaje bez toho aby
tam boli umiestnené snimace ako je tomu v realnom systéme lietadla. V skuto¢nom, redlnom

-5-
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palivovom systémy lietadla, sluzia snimace na meranie danych udajov a tym miesta kde sa
daju zistit’ tieto udaje st obmedzené prave poctom tychto snimacov. Pri simulacnej schéme je
pocet tychto miest pre zistenie idajov takmer neobmedzeny.

Zadavanie udajov pre potreby simuldcie, moéze byt velmi rozsiahle, ¢im je
nastavovanie tychto udajov rozsiahlejSie, tym je mozné aj detailnejSie a redlnejSie
odsimulovanie redlnych podmienok a situacii , ktoré sa vyskytuji a vznikaju pocas letu
lietadla. Jednym znajvicSich problémov je vnastaveni apri simulacii je urCenie
a zadefinovanie komplexnej geometrie systému zasoby paliva. Tato geometria sa pozaduje
aby bolo mozné vypocitat’ palivové poruchové lokality nadrzi, pre r6zne mnoZstva paliva,
vysky lietadla a pre rdzne gravitacné sily.

Analytické nastroje pozicie snimacov mnozstva paliva sa pozaduju pre
optimalizovanie snimania pola pre rézne varianty mnoZstva paliva a letové podmienky
lietadla. Viacsina dodavatel'ov leteckych systémov ma patentované programy ako zakladnu
cast’ ich inZinierskeho portfolia. Takéto typické nastroje maju nasledujiice schopnosti:

- interaktivny mod, ktory dovol'uje operacné nastavenie polohy, g — sil, mnozstva
paliva

- schopnost’ podpory rozmanitych nadrzi a ich komplexni geometriu presnost’ merania
mnozstva paliva proti mnozstvu a polohe

- nepouzitelné mnozstvo paliva proti pritoku palivového dodavacieho Cerpadla a proti
polohe lietadla

Nastroje simulédcie zahriiuji aj rézne rozmanité nastavenia pre ostatné prvky
palivového systému ako su napr. palivové ventily alebo palivové ¢erpadld, pre ktoré je mozné
nastavit' o aky typ Cerpadld sa jednd, mnozstvo preCerpavaného paliva za minutu, vykon
motora ¢erpadld, krutiaci moment motora, vel'kost’ vstupného otvoru, velkost vystupného
otvoru atd’. Cim viac tychto udajov sa nastavuje pre konkrétny prvok palivového systému tym
je vysledok simulacie presnejsi.

Odtok z nadrZe 1

o ] |
N il |
. T |
- ul |
) ol |
i ] |
: 035 ! \ J l
- ] |
il ] |
- L] -

Cas (s)==

Obrazek 4 Graf pritoku paliva do nadrze ¢.1

Graf predstavuje odtok paliva z nadrze ¢islo 1, v ¢ase 1-19s palivo z nadrze odteka,
odtok je v Case 15-16s zastaveny pretoze urovei hladiny paliva dosiahla v nadrzi ¢.3
pozadovanu, nami zadanu hodnotu trovni paliva 1m.
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5. Zobrazenie vysledkov simulacie

Pri simulacii pozadujeme, aby vysledky simuldcie boli zobrazene bud textovo
a ¢iselne vo forme udajov najcastejSie v tabul’kdch (Tab.1) alebo vo forme grafov s ¢iselnymi
hodnotami, ktoré sa pouzivajui najcastejSie (Obrazok 4 a 5). V prispevku st uvadzané priklady
grafov zo simulacie prace navrhnutého palivového systému a ich popis.

Tab.1 Tabul’ka jednotiek a hodnét pouZzitych pre palivové nadrZe v modely

nadrz: 3 - vetvova jednotka hodnota
vetva 1 odtekanie - sucinitel strat 1
vetva 1 pritok sucinitel strat 1,5

0,03
1
1
1
0,03
1

vetva | priemer potrubi

vetva 1 vyska nad zdkladom
vetva 2 odtekanie - sucinitel strat
vetva 2 pritok - suCinitel strat
vetva 2 priemer potrubi

vetva 2 vyska nad zakladom

m
m
m
m
vetva 3 priemer potrubi m 0,03
m
m
m
m2

vetva 3 odtekanie - sucinitel” strat 1,5
vetva 3 pritok - sucinitel’ strat 1
vetva 3 vysSka nad zakladom 0,75
urovein vrcholu nad zékladom 1
zékladna referencnd hladina nad 2
vodorovna plocha prierezu 1
povrchovy tlak bar 1,01325
pociatocna uroven kvapaliny m 1
pociatocnd teplota C 20
maximalny tlak bar 5
typ kvapaliny - Jet A-1
tepelnd kapacita - auto
tepelny prenos tidajov - auto
riadenie teploty - auto
horizontalna prierezova plocha vs urover. - auto
objem vs urovei - auto
teplota okoli vs Case. - auto
vysledky. - zap.
6. Zaver

Programové simula¢né prostredia a ich vyuzivanie sa stavaji neoddelitelnou stcastou
vyvoja lietadlovych palivovych systémov a taktiez inych systémov lietadiel. Pouzivanie
tychto néastrojov simuldcie je vyhodnejSie z hl'adiska ¢asového ako aj hl'adiska finan¢ného.
Vyvoj takychto programov je taktiez financne naro¢ny, nakolko sa jednd o Specifické
poziadavky pre tento program od vyrobcu daného systému alebo lietadla. Nasledkom ¢oho st
tieto naklady premietnuté aj do ceny takéhoto simula¢ného programu a tym sa stavaju pre
Skoly a vyucbové procesy takmer nedostupné, alebo len t'azko dosiahnutelné.
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Obrazek 5 Graf pritoku nadrze €.1 do nadrze ¢.3

Graf predstavuje pritok paliva do nadrze ¢.3, v Case 1-3s je pritok paliva do nadrze,

ktory je v Case 3-16s zastaveny pretoze uroven paliva dosiahla
v nadrzi ¢.3 pozadovanu, nami zadanu hodnotu 1m.
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FBW koncept Fizeni-navrh systému, komponent a HIL simulator
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email: xwasznio@fel.cvut.cz, tel.: +420-775-367-726

Resumé:

Prispévek shrnuje aktivity spojené s grantovym projektem navrhu FBW systému Fizeni pro
lehky proudovy letoun. Clanek popisuje navrZenou architekturu a funkcnost FBW Fidiciho
systemu véetné pozadavkit na ovérovaci zkousky provadeéné HIL simulaci.

Vyvijeny FBW ridici systém se sklada z dvoukandlového Fidiciho pocitace navazujici na
dvoukandlovou  Fidici  elektronickou  jednotku  elektrohydraulického  vykonového
servomechanismu s mechanickou redundantni vazbou, ktery byl vyvinut v ramci projektu.
Navrhovany ridici letovy pocita¢ podporuje letové mody od autopilotnich az po vybrani letu
z nezvyklé polohy-recovery.

Ddle je popisovana architektura SW a HW komponent ve vyvijeném simuldtoru a navazujicim
hydraulickém zkusebnim stendu. Vybaveni simuldtoru je zaloZeno na rozsiritelném perifernim
zarizeni komunikacni sbérnice CAN.

Real Time simulace letovych modelii je provddena vestavenym Power PC s operacnim
systemem Linux. Prostredi Matlab Simulink je pouzito pro vyvoj letovych modeli, ridicich
algoritmii, zobrazovani dat a vyhodnoceni. Dale je pro letové zobrazeni letu pouzit letovy
simulator Flight Gear.

1  Uvod

Pouziti FBW (Fly-By-Wire) systému fizeni letounu obecné u letadel vyvolaly pozadavky na
roz§itfeni letovych vlastnosti a letovych obalek. Rozsiteni letovych vlastnosti a obalek
zavadelo letouny do oblasti nestabilniho chovani a tim k velké naro¢nosti na pilotdz. Letadla
v nestabilni oblasti ovS§em mohou dosahovat parametrti, kterych ve stabilni ¢asti obalky
dosdhnout nelze. Jako prvni zacala tohoto efektu vyuzivat dopravni letadla, kterd byla

cv v

Nizké provozni naklady byly ovSem zaplacené nestabilitou letounu a piilis slozitou pilotazi.

Kategorie |Nazev kategorie Typicky zastupce
I Lehky civilni proudovy | Eclipse 500
letoun

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

111 Lehky bitevnik L-159A, Hawk 200

v Bezpilotni letoun Predator, X-45, Global Hawk, Barracuda, SAAB
Filur

Tab. 1-1: Kategorie letouni
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Proto vznikla potfeba vytvoreni fizeni letounu ovladaného nepiimo, s vazbou na kterou budou
mit vliv nékteré vné&j$i podminky. U prvnich aplika¢nich verzi se jednalo o analogové
systémy v dopravnich letounech. S nastupem polovodi¢ové elektroniky vznikl nasledné
digitalni FBW, ktery byl aplikovan i v menSich letounech. Dal§i aplikaci se tedy stala
vojenské proudové letouny, u nichz je to v soucasné dob¢ standardem.

S dalSim vyvojem elektroniky a sjeji miniaturizaci, ptichdzi v posledni dobé moZnost
aplikace FBW na lehké proudové letouny v oblasti, jak civilni, tak vojenské a podle tohoto
rozliSeni jsou délena do uvedenych kategorii, v Tab. 1-1.

Ptinosy uziti FBW fizeni Ize celkové shrnout:

e 7ajisténi akceptovatelnych letovych vlastnosti letounu se snizenou stabilitou az
nestabilniho.

e zisk ze zmenSeni ocasnich ploch, plochy kiidla, spolu s vyuzitim zadnégjSich centrazi
s dsledkem snizeni celkové hmotnosti.

e zisk ze sniZzeni odporu v disledku volby zmenSenych ploch (viz ptedchozi bod),
zejména pak sniZzeni nutného vyvazovaciho odporu vzhledem k volbé zmenSené
zasoby statické stability (posunu centraze vzad) — zvySeni aerodynamické jemnosti
(dopad na vykonové parametry - rychlost, spotieba).

e zlepSeni stranovych vlastnosti uzitim funkce tlumice stranovych kmit (Dutch Roll).
e zisk na obratnosti zavedenim funkce pifimého fizeni vztlakové sily bez nutnych
prechodovych nab&ht; zptresnéni uhli azimutu, trajektorie a zamétrovani.

e snizeni zatizeni v obratech a pfi poryvech, zvySeni kritické rychlosti flutteru.
e zavedeni omezovacu kritickych parametrti, zejména kritického uhlu nabéhu, ale i
mezniho nasobku, umoziujici soustfedénost na ulohu (carefree manoeuvring).

e vneposledni fadé pro cvicny letoun nezbytna piibuznost charakteristik plynouci
z uziti na bojovych letounech, na které je vycvik zaméten.

2 Ridici systém letounu

Ridici systém letounu je integralni soudasti celého koncepéniho navrhu letounu za uéelem
splnéni provoznich pozadavki z hlediska aerodynamiky, letovych vykoni a vlastnosti.
Aplikace aktivniho FBW fizeni na stabilni aerodynamickou konfiguraci letounu L159 je
ptechodovou fazi vyvoje za ucelem ovéfeni koncepéniho navrhu tohoto nového systému pfti
zachovani robustni spolehlivosti stavajiciho systému reprezentované mechanickou zpétnou
vazbou.

2.1 Soucasny ridici systém

Rizeni letounu je mechanické s hydraulickymi posilovadi nevratného typu v okruhu
podélném a pticném. Do soustavy je viazen systém automatického tizeni, predstavujici tiiosy
autopilot. Sestava z automatického fizeni v kandle podélném a pii¢ném a z tlumice stranovych
kmitd (TSK) v okruhu smérového fizeni. Tyto automatické funkce jsou viazovany ve
zvolenych rezimech letu.

Podélné a pricné fizeni ma jako své vykonné ¢leny hydraulické posilovace. Pienos fidicich
impulsii od pilota k ovlada¢iim Soupatek posilovacii je realizovan soustavou tuhych tdhel a

pak. Autopilotni zésahy jsou zde vnaSeny elektromechanickymi vykonnymi ¢leny viazenymi
paraleln¢ pred posilovac. Smérové fizeni je realizovano soustavou tuhych tahel a pak. Pied

-10 -
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kormidlem jsou zafazeny sériovy a paralelni elektromechanicky vykonny c¢len tlumice
stranovych kmitii. V kazdém kandlu fizeni je rovnéz elektromechanicky snimac sily.

<> N\

STICK

TRIM ACTUATOR

PILOT I
N\ ARTIFICIAL FEEL UNIT

7
AUTOPILOT
ACTUATOR HYDRAULIC —I_I

ACTUATOR —r=i-1=1D

CLUTCH

HYDRAULIC HYDRAULIC
CIRCUIT 1 CIRCUIT 2
Obr. 2-1 Blokové schéma mechanicko-hydraulického Fizeného kanalu

e Elektricky autopilotni servopohon instalovany v ptedni ¢4sti mechanické trasy fizeni
nezahrnuje nelinarity (vile a tfeni) v dalsi ¢asti trasy fizeni.

e Autopilotni servopohon musi ptekonavat silu ze zatéZovaciho mechanismu

e Sila vyvozena autopilotnim servopohonem je nasledné kompezovana piestavénim
vyvazovaciho servopohonu.

e Autopilotni servopohon je elektricky odpojovan - el. spina¢ nebo piekonani
odpojovaci sily snimace sily.

2.2 FBW: ridici systém s mechanickou zpétnou vazbou

Aplikace FBW systému fizeni do soucasné konfigurace fizeni je navrzena na zékladé
vyvoje nové dvoukanalové elektrohydraulické jednotky (EHSA) s mechanickou redundantni
vazbou pro zachovani prikazné robustnosti bezpecnosti systému fizeni. Hlavni motivaci pro
tuto instalaci je eliminace nevyhod soucasné autopilotni konfigurace s moZnou aplikaci
vyssich stupii fidicich modi jak v oblasti tlumeni tak a i dalsich ASR letu

STICK N\ TRIM ACTUATOR

N\ ARTIFICIAL FEEL UNIT

SENSOR

HYDRAULIC amfpp  #1 ‘ #2 <= HYDRAULIC
CIRCUIT 1 ‘ } CIRCUIT 2

l l TRIM
FCC1 FCC2 ECU

‘ ECU1 ” ECU2 l

CAN1

W

CAN2

W

Obr. 2-2 Blokové schéma rFizeného kanalu FBW

e Mechanicky fidici systém je zachovan jako zalozni.
e FBW jako primarni fidici systém je feSen dvoukanalovy.

S11 -
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Nespornou vyhodou tohoto névrhu je zachovani prikazné bezpecnosti a spolehlivosti
systému fizeni pfi jeho kvalitativnim zlepSeni. Na druhou stranu je tento konzervativni pfistup
pon¢kud problematicky pro aplikace tlumict rychlych kmitd. Zachovala mechanicka fidici
vazba zpUsobuje zpétny prenos vychylek do pilotni fidici paky.

Tento nedostatek je mozno déale odstranit zarazenim sériového servopohonu SA za
vykonovy elektrohydraulicky servopohon EHSA. Tento sériové fazeny servopohon ovlada
fidici plochu nezévisle na fidici pace. V ptipad¢ poruchy je tento servopohon zablokovan a
v dalSim procesu fizeni letounu se chova jako tuhé tahlo. Tato koncepce je aplikovéana
v sestaveé tlumice stranovych kmiti.

N\

STICK TRIM ACTUATOR

N ARTIFICIAL FEEL UNIT

FORCE
SENSOR

HYDRAULIC ey #1 ‘ #2 HYDRAULIC
CIRCUIT 1 ‘ ‘ CIRCUIT 2

A

FCC1 I FCC2 I

[E— ™

CAN1

CAN2

VY

Obr. 2-3 Blokové schéma Fizeného kanalu FBW s sériovym servopohonem

2.3 Architektura FBW systému

Regena problematika vnitini struktury systému FBW je spojena s identifikaci vhodnych
elektronickych komponent véetné¢ komunikacnich sitovych protokold. Byla ovéfena moznost
vyuziti sbérnic CAN (CANaerospace), Flexray a real-time modifikace Ethernetu. Vlastnosti
téchto sbérnic byly porovnany se standardy MIL1553 a ARINC-429. Spolu s navrhem a
realizaci redundantni fidici elektronické jednotky ECU byla pfipravena komunikace sbérnici
CAN s tidicimi pocitac¢i v redundantnim uspotadani, viz. obr.2-4.

Fee CAN e EHSA1 _.
MECHANICAL
CONTROL

FCC 2 CAN2 ECU2 EHSA2 _.

Obr. 2-4 Koncepce redundantniho dvoukanalového systému

Ustfednim ¢&lenem prototypového FBW sytému je Flight Control Computer (FCC) uréeny
k aplikaci regula¢nich modeli predstavujici testovany ftidici algoritmus. Akénimi Cleny
jednotlivych fidicich ploch jsou v ramci tohoto projektu nové vyvinuté elektrohydraulické
servomechanismy (EHSA) se zachovanou mechanickou (redundantni) zpétnou vazbou
v digitadlnim provedeni komunikujici s FCC pomoci sbérnice CAN. Cely systém FBW fizeni
je dvoukandlovy respektujici zalohovani vazeb v ptipad€ poruchy nebo Spatné funkce jednoho
kanalu.

-12-
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Obr. 2-5 Blokové schéma FBW

2.4 Vykonové agregaty

Na zaklad¢ systémovych pozadavki definovanych v piedchozich kapitolach byl proveden
koncep¢ni navrh s naslednou konstrukéni realizaci dvoukanalové elektrohydraulické jednotky
EHSA pro aplikaci v okruhu pti¢ného a podélného fizeni, v€etné oZiveni a integrace v rdmci
hydraulického zkusebniho zatizeni.

Tttt H— H1
¥ L 4
o SERVOVENTIL MANUALN
RIZENI
i ]
»| SOLENOID |--{------- BY PASS : :
: : i i
» SOLENOID f--d--f-—--f BY PASS |
! | TANDEMOVY
LVDT || II
LVDT | |
T I
SOLENOID [ ~~1~"1 """~ I : BYPASSI - !
SOLENOID 1T BY PASS : |
e g SERVOVENTIL MANUALN
RIZENI
¥ =
v [ H?
Obr. 2-6 Koncep¢ni blokové schéma dvoukanalové elektrohydraulické jednotky
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Realizace novych elektrohydraulickych jednotek EHSA vychazi ze sou¢asné¢ho hydraulického
posilovace nevratného typu. Novy navrh konstrukce elektrohydraulického servomechanismu
vychézi ze systémového navrhu FBW a vytvaii kompaktni vykonovou jednotku pro piimé
tfizeni aerodynamickych ploch letounu.

Zaklad vykonové jednotky je existujici posilovac kiidélka/vyskovky, ktery je modifikovan
tak, aby jej bylo mozné fidit elektricky dvéma nezavislymi kandly. Pfi poruSe obou
elektrickych kanalti dochazi k pfepnuti na mechanické ovladani. Tim je koncep¢né zajiSténa
funkce, aby byl bezpe¢ny (ovladatelny) pii dvou na sobé nezévislych poruchach.

Servomechanismus je tvofen dvoustupiiovym tandemovym piimocarym hydromotorem,
kde kazdy stupeni hydro-motoru je napajen z nezavislého hydraulického okruhu H1, H2. Oba
okruhy jsou nezavislé, neni mezi nimi 74dné propojeni. Mnozstvi kapaliny je fizeno
servoventilem (nezavisly pro pravou a levou stranu), ktery je ovladan na zaklad¢ elektrickych
signall. Civka servoventilu je tvofena dvéma nezavislymi vinutimi. Kazdé vinuti je napajeno

VDT 81
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4L B 1

SWITCH BY
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™ = §oA"
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o Ju SWITCH
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Obr. 2-7 Schéma usporadani vykonového ¢lenu pro FBW
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znezavislého kanali. Okruh mechanického ovladani servomechanismu je odd€len od
elektroimpulzivniho okruhu BY-PASS ventilem.

Jestlize servomechanizmus pracuje bez jakékoliv poruchy, je manudlni okruh v rezimu
STAND-BY. V piipadé, Ze se v elektroimpulzivnim okruhu servomechanismu vyskytne
porucha, kterd znemozni ovladani linearniho hydro-motoru, servomechanismus se
automaticky piestavi do modu manuélniho fizeni.

Jak bylo feceno v uvodu, obé komory linedrniho hydro-motoru jsou nezavisle napajeny
z hydraulického okruhu H1 resp, H2. V pfipadé selhani jednoho ze dvou okruhi, je vykon
servomechanismu sniZen, ale ovladatelnost je zajiSténa.

Obr. 2-8 Sestava dvoukanalové elektrohydraulické jednotky pro FBW Fizeni

2.5 Elektronické vybaveni

Spolu s vyvojem dvoukanalové elektrohydraulické jednotky byla realizovana digitalni
elektronicka jednotka (DECU), ktera dale rozSifuje aplikacni nasazeni v rdmci integrovaného
tfidiciho systému. Na obr. 2-9 je pro informaci zakladni blokové schéma této jednotky.
Dale byl v této etapé realizovan pocita¢ FCC (Flight Control Computer) k vypoctu algoritma
fizeni. Vstupy a vystupy jsou distribuované prostfednictvim sbérnice CAN s protokolem
CANopen. Toto feSeni je vyhodné z hlediska dostupnosti s dostatecnou reprezentaci
systémovych pozadavkd v urovni feSeného projektu. Zakladni desku pocitace lze v pripade
nutnosti déle rozsifovat o specialni desky prostfednictvim sbérnice SPI.
Zatizeni se sklada ze zakladni desky (Main board) osazené procesorem PowerPC MPC5200 a
pamét'mi, ktera se pripojuje k tzv. Carrier board. Tato deska obsahuje konektory pro periferie
vyvedené ze zdkladni desky a umoziiuje vestavéni do nosného bloku.
Parametry zakladni desky

e procesor: MPC5200
Jadro MPC603e, superskalarni architektura
Frekvence jadra 400MHz
FPU (floating point unit)
MMU (memory management unit)
SDRAM: 64MB, 32bitova
e FLASH: 16MB, 16bitova

Periferie
e Ethernet 10/100Mbps
e 2x CAN

-15-
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e RS232
e SPI
e Adresova a datova sbérnice
e GPIO s funkci timeru a interruptu
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Obr. 2-9 Blokové schéma DECU

Obr. 2-10
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Na pocitaci FCC je pouzivan operacni systém Linux 2.6. Jako CAN driver je pouzit
SocketCAN. Jako implementace CANopen protokolu je pouzit CANfestival. Pro vyvoj SW
realizujici algoritmy fizeni je vyuzivan LinTarget pfevadéjici Simulinkové modely do kodu C
a prekladajici je pro FCC. Ve funkci FCC je navic vyuzivan blokset pro komunikaci s MFD a
FlightGearem pro projekci letu.

3 HIL simulator
Navrh koncepce HIL simulatoru vychézi z principu obecné Hardware In the Loop (HIL),

simulace bézné pouzivané pro testovani fidicich systémi a jejich komponent nejen v leteckém
primyslu, ale také v automobilovém primyslu, strojirenstvi a dalSich oborech.

Redlny systém

Testovany fidici
systém

Simulator

Cislicova simulace
[«— modelu fizené |«
soustavy

Vystupni
obvody

Vstupni
obvody

Vyvojovy systém
Vizualizace a
ukladani dat

v

Offline analyza dat

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

Pti vyvoji systému fizeni zcela odlisné koncepce nez je pouzivana dnes (pfechod
z hydraulického ftizeni na FBW) bylo nutné testovat nové elektronické akéni cleny,
komunikac¢ni a fidici prostiedky. Pro testovani inteligentnich fidicich prostfedkd jako jsou
autopiloty a stabilizatory letu je nezbytné testovat dynamiku systému a dalSi automatické
funkce fidiciho systému zalozeného na FBW. Navrh testovaci platformy je tvofen
elektronickym méficim a fidicim systémem plné integrovanym s vyvojovym prostiedim
Matlab/Simulink. To umoznilo testovani §irokého rozsahu navrhii modeltt ARL (Automatické
Rizeni letu) modelovanych v Simulinku a verifikovat tak chovani vyvinutého fidiciho
systému s modelem. Testovani akénich ¢lenti a souvisejicich mechanickych komponent
umoznil zatéZovaci hydraulicky systém. HIL simulétor, tak umoznil simulovat stavy blizké
realnému provozu testovaného fidiciho systému letounu, ¢imz provadéné testy mohou do
Vyznamnou vyhodou testti provedenych na stendu pomoci HIL simulatoru oproti letovym
zkouskam je moznost provadét je jesté pred vyrobou letu schopného prototypu a moznost
testovat chovani i za kriticky extrémnich podminek, které nelze z bezpecnostnich divodi pfi
letovych zkouSkach navodit. Neméné vyznamnym piinosem propojeni HIL simuldtoru se
Simulinkem bylo také vyznamné zjednoduSeni a tim i zrychleni provadénych testli. Data
ziskana béhem testl a zpracovand pifimo v Matlabu se mohou pak stat jednim z podkladii pro
certifikaci pouzitych komponent fidiciho systému.

Uzivatelské rozhrani integruje letecky simuldtor FlightGear do simuldtoru Hardware In the
Loop. Toto rozhrani umoziuje fidit a vizualizovat pribéh letu v leteckém simulatoru Flight
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Gear. FlightGear 1 MFD komunikuji s FCC prostifednictvim ethernetu. Pro integraci do SW
FCC byl vyvinut blokset pro Simulink.

TR e
"] ModelL1so  |e

( o )[ TCP Send ][ e ]‘_

5B

Obr. 3-2 Zaclenéni FlightGear blocksetu do HIL simuldtoru

3.1 Architektura systému

Instrumentace zkuSebniho stendu je zaloZzena na sbérnici CAN. Pro implementaci testovanych
algoritmti pro FCC 1 modell pro simuldtor byl dale rozvijen target pro generovani kédu
z prostiedi Simulinku. Implementovan byl piedevs§im algoritmus oSetfeni asynchronnich
udélosti. Na obr. 3-3 je celkové uspotfadani systému FBW, vcetn€ vybaveni a komunikacnich
periferii.

Model development environment
T — o

R T |

Ethernet

Obr. 3-3 Celkové usporadani systému FBW
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HIL simulator je implementovan v rdmci pozemniho zkuSebniho hydraulického zatizeni
reprezentujici redlné dimenze a instalace letounu L159. Tim je moznost na tomto zkusebnim
zatizeni v redlném provozu ovéfit spravnost koncepce nového HIL simulatoru, jeho funkénost
a verifikovat parametry celého systému FBW.

Obr. 3-5 Instalace pri¢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 realizaci FBW simulatoru ptedstavujici jednak
vstupni pilotni fidici ¢ast kabiny letounu s instalaci fidicich prvkd, tak predev§im vlastni
propojeni s fidicim systémem. Pro tyto ucely byla realizovana kabina letounu s fidicimi prvky
typu HOTAS vcetné pedalt smérového tizeni. Tato realizace umoznila ergonomické ovéfeni
ovladani letounu vcetné umistnéni zobrazovacich jednotek. Soucasti této etapy bylo také
vlastni nastaveni zobrazovaciho zafizeni v prostiedi Flight Gear. Etapa byla zakoncena
ozivenim systému a ovéfeni funkcnosti jednotlivych ¢asti komunikace zafizeni mezi SW
Matlab/Simulink a HW reprezentovanym novymi elektrohydraulickymi jednotkami EHSA.
Jednotky EHSA jsou umistnény do zkuSebniho systému hydraulického letounového stendu
pro kandl primarniho pticného a podélného fizeni. Pro kanal smérového fizeni byla vyuzita
konfigurace zkuSebniho stendu TSK. Na obr. 3—7 je zobrazen pohled na konfiguraci piedni
pilotni kabiny letounu s fidicimi prvky typu HOTAS s bo¢nim uspofdddnim vcetné pedalt
smérového fizeni a zobrazovaci jednotkou. V dal$i varianté je provedeno usporadani kabiny
v konvenénim provedeni snapojenim na FBW fidici systém s zapojenou mechanickou
zpétnou vazbou. Vystupem byla demonstrace funk¢nosti systému jak s ptimym elektrickym
fizenim vykonovych jednotek primarniho fizeni letu tak pfepnuti na zpétné mechanické
fizeni.

Soucasti této etapy bylo provedeno oziveni a zkusSebni testy SW a HW systému FBW v které
byly provedeny zkousky komunikace a fizeni na nov€ vyvijenych elektrohydraulickych
jednotkdch EHSA s redundantni digitalni elektronickou fidici jednotkou DECU komunikujici
s pocita¢em fizeni letu FCC prosttednictvim redundantni sbérnice CAN. Byly provedeny testy
komunikace FCC na kterém je spustén LinTarget s pfisluSnym modelem s Flight Gearem a
Simulinkem. VySe zminénymi testy byly ovéfeny kapacity siti CAN 1 Ethernet pro danou
konfiguraci FBW stendu.

Na pocita¢i FCC sbéZzicim LinTargetem a komunika¢nimi protokoly byla ovéfovana
dostate¢nost a robustnost vypocetniho vykonu pro vypocet fidicich algoritmii systému FBW.

Obr. 3-7 Kabina letounu s elektronickymi Fidicimi prvky
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4 Zkousky systému

Zkusebni etapa projektu byla soustfedéna predevsim na celkové oziveni systému a ovéteni
koncep¢nich ndvrhl v tirovni pozemniho stendového letounového zatizeni. Nedilnou soucasti
zkuSebni etapy byla verifikace navrzenych fidicich modeli letounu se simulaci
Matlab/Simulink a zobrazeni v prostfedi Flight Gear. Byly provedeny verifikaéni upravy
fidicich mddua s doplnéni o dynamiku a nelinearity pohybovych systémd.

Zakladni ovétovaci kapitoly:

e Zkousky redundantni elektronické fidici jednotky DECU (Digital Electronic Control
Unit) v fidicim systému FBW.

e Zkousky systému FBW jednotlivych fidicich kanali, vstup ze simulatoru, projekce
letu.

e Funkcnosti a komunikace systému - prenos signalt z elektrickych fidicich prvkd na
akeéni prvky, véetné komunikace s fidicim pocitatem a zpétnovazebnimi smyckami a
zaznamem.

e ZkuSebni program identifikujici fizeny systém letounu ve vyznamnych ptipadech letu
- stabilizace vysky, vedeni letadla po trati a zdvérec¢nd faze letu s pfistanim.

e ZkuSebni program demonstrovdn mdd tlumeni stranovych a podélnych kmiti
véetné jeho projekce.

5 Zaver

V  prezentovaném grantovém projektu FBW byla predevSim identifikovand feSena
problematika z hlediska systémového piistupu na realné¢ dostupné konfiguraci letounu L159.
V ramci projektu byl realizovan pozemni FBW demonstrator s funkénimi systémovymi
komponenty. Uvodni stendové ovéieni prokazalo funkéni principy tohoto navrzeného
systému s dal$imi podnéty pro realizaci naslednych aplikac¢nich verzi.
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Resumé:

Integrovana modularni avionika (IMA) se stava nedilnou soucasti instalaci avionického
certifikaci zavaden i do oblasti civilniho letectvi na zdkladeé dostupnéjsi a vykonnéjsi
elektroniky. Moderni elektronika pronika i do oblasti velmi malych a béznym lidem
dostupnych typii letadel. Tato prezentace se zaméruje na definici jednotlivych bloku tvoricich
integrovanou modularni avioniku, kdy jednotlivé casti a porovnani jsou ilustrovany priklady
z praxe. Prezentace poukazuje na podobnost v soucasné dobé pouzivanych elektronickych
systémii se systéemy modularni avioniky, ,,smart* senzorii a zobrazovacii.

1  Uvod

V nasledujicich kapitolach jsou popsany zakladni principy certifikace avionického vybaveni
v oblasti letadel urcenych pro vSeobecné letectvi a obchodni piepravu. Jsou uvedeny
nevyhody certifikacniho procesu, které vedly k zavedeni pojmu integrovand modularni
avionika. Oproti uvedenym kategoriim je oblast ultralehkého 1étani specificka volnou definici
procesu certifikace a tim, ze v této oblasti vyrabi pfistroje velké mnozstvi firem, jejichz
produkty jsou vzdjemné malo kompatibilni. Tento ¢lanek se snazi prenést terminologii
z oblasti v§eobecného letectvi a obchodni ptepravy i1 do kategorie ultralehkého 1étani, kdy je
problematika integrované modularni avioniky ilustrovdna na univerzalnim systému, ktery je
pouzit pro vyvoj specialni IMA funkce. Tato IMA funkce ma za cil vyhledavat v okoli
letounu plochy vhodné pro nouzové pftistani a to pro piipad vyskytu mimoiadné udalosti
v podobé vypadku pohonné jednotky. Tento systém je v souc¢asné dob¢ pouzivan i pro vyvoj
dalsich funkci kontroly ¢innosti pilota v pribéhu letu i pro pozdéjsi offline zpracovani.

1.1 Avionické vybaveni a jeho certifikace

Pojem integrované modularni avioniky nabyvé stile vice na vyznamu s rostoucim poctem
letadel, kde je tento koncept pouzivany. Pojem se zafina pouzivat od roku 1990 hlavné
v souvislosti se 4.5 generaci vojenskych bojovych letadel a s potfebou zpracovavat stale vétsi
objem informaci souvisejicich s monitorovanim stavu letadla, fizenim Iletadla, a
monitorovanim okoli stroje [1]. Pro zajiSténi téchto funkci v poZzadované kvalité a rychlosti jiz
nedostacuje klasicky koncept propojovani elektronickych pfistrojii [2] sloZeny z fetézce:
senzor — pievodnik signdlu — zobrazovac. Obr. 1-1 zobrazuje schéma propojeni
senzorovych a zobrazovacich prvkd pouzivané hlavné pro zaménu, tzv. retrofit, starsi
mechanické avioniky za moderni zobrazovaci piistroje, napt. v armadnim letectvu Ceské
republiky [2]. V téchto ptipadech je bézné, ze na palubé zistavaji pivodni mechanické
senzorove systémy (viz gyroskop AGDIE, obr. 1-1) a systémova integrace fesi problémy
vzajemné kompatibility vstupl a vystupi jednotlivych senzorovych a zobrazovacich ptistroju.
V situaci zobrazené na obr. 1-1 fesi prevodnik konverzi analogového signélu inercidlniho
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senzoru a pievod digitdlni informace o polohovych ndvéstidlech na diskrétni vystupy
ovladajici palubni informacni svétla. VSechny tyto pfistroje (viz obr. 1-1) jsou vyrabény
riznymi vyrobci na zdkladé mezinarodné uznavanych norem, kdy jsou v oblasti avionického
ptistrojového vybaveni nejvice pouzivany pozadavky TSO — Technical Standard Order, na
zéklad¢ kterych jsou pfistroje navrhovany, testovany a certifikovany.

Senzor Prevodnik Zobrazovacd
Nav-4500

ARINC 429 > ARINC 429
- e
AGDTE v vemsieesoupuanimses LUN1794.7
Inner Marker
B st s R ——» Middle Marker
% ::: > - . -~ Outer Marker
gr“w L e N /
ol :
P— J

Obr. 1-1: Schéma propojeni senzoru a zobrazovaciho pristroje [2]

1.2 Prechod k Integrované modularni avionice

Uvedeny koncept navrhu, vyvoje, vyroby a certifikace leteckych piistrojii vyzaduje pro kazdy
blok z fetézce sbéru a zobrazeni informace pouziti pfedepsanych metodik. Jedna se o:
e Navrh pozadavki na piistroj a jeho funkci, jejich ovéfeni a validace;
e Navrh hardwarového modulu, ktery obsahuje podplirné obvody, mikroprocesor, pamét’
a obvody vstupt a vystupt;

e Navrh a vyrobu pouzdra pfiistroje;

e Zpusob testovani funkce pfistroje (napt. podle DO-178);

e Testovani odolnosti pfistroje oproti vnéjsim vliviim (napft. podle DO-160); Atd.
Uvedené kroky pozaduji, aby mél kazdy vyrobce k dispozici odpovidajici tym odbornikii ve
vSech pokryvanych oblastech (ndvrh HW, SW, mechanickych ¢asti, vypoctare, certifikaéni
odborniky, atd.). V ptipad¢ uspé$né certifikace piistroje znamena i minimalni rozsifeni, nebo
modifikace, existujici funkce nutnost znovu projit vSechny uvedené kroky a presvédcit
certifikacni autoritu k udéleni opravnéni k pouziti modifikovaného pfistroje v letectvi.
Instalace systému typu varovani pfed narazem do zemé& (GPWS), nebo protisrazkového
systému (TCAS) predstavuje nutnost zabudovat do letadla novou kabeldz a ptistrojové bloky,
které nesmi ovliviiovat stavajici funkce a hmotnost letounu. VSechny v soucasné dobé
realizované komplexni systémy umoznujici plnit pozadované funkce jsou slozené z nékolika
modult s vlastnim pouzdrem, které komunikuji pomoci digitdlnich sbérnic a obsahuji alespoii
jeden vykonny vypocetni systém. Z divodu stale rostouci vykonnosti elektronickych
soucastek a jejich klesajici cené je mozné uvazovat o vytvoreni jedné zadlohované vypocetni
platformy, pomoci které bude mozno realizovat rizné funkce letadla, napt. [3]:

e integrace GPWS a TCAS,
e odvzdus$niovani, ovladani tlaku vzduchu, vzduchova ventilace a jeji ovladani, ovladani
ventilace avioniky a pilotni kabiny, ovladani teploty,
e hlaseni letového provozu, smérova¢ komunikace avioniky,
e fizeni elektrického zatizeni, monitorovani jisticl, elektricky systém BITE,
e fizeni paliva, ovladani brzd, ovladani fizeni, vysouvani a zasouvani podvozku, hlaseni
o tlaku pneumatik, hlaseni o tlaku oleje, monitorovani teploty brzd, atd.
Koncept integrace zminénych funkci do jednoho vypocetniho bloku [4] byl poprvé pouzity pii
vyvoji avioniky pro letoun Boeing B777 v roce 1995, ktery se nazyva Airplane Information
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Management System (AIMS). Tento systém snimacich, ovladacich a vypocetnich blokl
poskytuje rozhrani pro softwarové moduly, které zajiStuji komplexni funkce letadla. Protoze
bylo uvedené rozhrani ptistupné pouze vyvojartiim spolecnosti, kterd systém realizovala, je
v soucasné dob¢ oznacovan jako ,,Closed IMA* systém.

1.3 Integrovana modularni avionika

Z globalniho pohledu je vyvoj konceptu Integrované modularni avioniky pfechod od
jednoucelovych funk¢nich blokt, obsahujicich HW a SW, k univerzalni HW platformé, ktera
poskytuje prostfedi (runtime) komplexnimu softwarovému vybaveni rliznych vyrobcu.
Soucasna definice popisuje IMA nasledovné [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 divodu zcela nového IMA konceptu nastaly v minulosti problémy s certifikaci nové
vyvijenych systémi a jejich pfijetim certifikaénimi autoritami. Z téchto divodi vzniklo
nékolik novych dokumenti: RTCA DO-255 [6], TSO — C153 [7], AC 20-145 [8] a RTCA
DO-297 [5], které jsou v soucasné dob¢ pouzivané jako certifika¢ni zdkladna IMA systému.

V roce 2000 byl publikovany dokument RTCA DO-255 ,Requirements Specification for
Avionics Computer Resource (ACR)“ [6], ktery byl prvnim oficidlnim dokumentem
popisyjicim IMA platformu. Tento dokument definuje pozadavky na vypocetni systém
(platformu), ktery je mozné opétovné pouzit v riznych projektech, rGznymi aplikacemi.
Dokument definuje systém rozdé€lovani zdroj, hlidani konzistence obsahu, testy BITE,
nahravani SW v aplikaci a dalsi. Bohuzel FAA neprojevila o tento dokument zajem, protoze
nefesi problematiku instalace systému, jeho integrace do letadla a certifikace.

Partition 1 Partition 2 Partition 3 OFd Nano *
Data Transfer APEX API ASN
DAQ

RTOS System Library

Partition | | ARINC || Console [| ARINC || App
Mgmnt || Q-Ports S-Ports||Loader

RTOS Scheduler, Device Drivers, Network
Stack

Micro Kernel
Processor Platform Interface

Obr. 1-2: Softwarova struktura IMA Obr. 1-3: Ilustrace pristroje pro kategorii
systému necertifikovanych letadel (typ 3)

Oproti tomu dokumenty TSO-C153 ,,Integrated Modular Avionics Hardware Elements* [7] a
jeho vysvétlujici obéznik AC 20-145 ,,Guidance for Integrated Modular avionics (IMA) that
Implement TSO-C153 Authorized Hardware Elements* [8] byly navrzeny FAA k tomu, aby
vyplnily existujici administrativni mezeru pro certifikaci IMA systémi. TSO-C153 definuje
HW soucast (modul umist'ovany v avionickém racku) a podminky jeho certifikace. Dokument
opét nefesi problematiku SW kromé modulu nahravani SW v aplikaci, ale dava vyvojati SW
moznost definovat minimalni vykonové pozadavky na HW. Detailni podminky integrace,
certifikace, instalace a pouzivani pfistroje v pribchu jeho Zivotniho cyklu jsou popsany
v dokumentu [8]. Ten popisuje pravidla pro ohodnoceni bezpecnosti systému, konfigurace
systému, déleni dostupnych zdroji, napajeni, mechanismy testovani funkce a zotaveni, adrzbu
a testovani. Dale jsou definovany obvyklé role a rozdéleni odpovédnosti mezi jednotlivé

-4 -



10. mezinarodni védecka konference ,, Méreni, diagnostika, spolehlivost palubnich soustav letadel 2010

organizace a dodavatele. Tyto dokumenty slouzi k certifikaci limitovanych, tzv. pseudo, IMA
systémt, které nepodporuji oteviené rozhrani, sdileny pfistup k displejovému vybaveni,
senzorim, ak¢nim clentim, atd. OpenIMA systém naproti tomu definuje vSechna rozhrani
jako standard, ktery je dostupny vSem dodavatelim letadlovych funkci.

Z diavodu omezeni diive uvedenych dokumentti, byl leteckymi vyrobci a FAA vydéan
dokument DO-297 ,Integrated Modular Avionics (IMA) Development Guidance and
Certification Consideration [5], ktery fesi uvedené nedostatky a popisuje tzv. plny, otevieny
IMA systém. Na zdkladé tohoto dokumentu jsou jednotlivé ¢asti IMA systému vyvijeny jako
»moduly“, kdy modulem je minén software, nebo hardware anebo kombinace obou. Modul
definuje jiz vyvojar systému, pficemZz modulem muze byt celd IMA platforma. Na kazdy
modul jsou pouzita navrhova pravidla a prostiedky zajiSténi spolehlivosti funkce. Moduly
jsou dale integrovany do IMA platformy, SW aplikace jsou nainstalovany na IMA platformu
a integrovany do systému letadla. V ptipadé integrace ClosedIMA systému je za integraci
odpovédny dodavatel avioniky a v pfipadé OpenIMA systému byva odpoveédnost na vyrobci
letadla.

Pro implementaci sluzeb opera¢niho systému redlného casu (RTOS) jsou v praxi béZné
pouzivana standardizovana rozhrani (napi. POSIX). Jejich nadstavba tvortici datové rozhrani
mezi opera¢nim systémem a vyvijenym souborem funkci se nazyva API Extension (APEX),
viz obecna struktura IMA systému na obr. 2-2. IMA zavadi tzv. virtudlni pateini sit’, ktera je
pro vypocetni aplikace transparentni a umoziiuje jakymkoliv dvéma funkcim navézat datové
spojeni. Patefni sit nahrazuje v soucasné dob¢ pouzivana datova spojeni typu bod-bod a jsou
na ni kladeny zcela nové pozadavky. Pro zajiSténi dostupnosti vSech pozadovanych udaji
vyuziva IMA systém Casové fizeny pristup na sbérnici, tzv. Time Triggered BUS, kde je
zarucena doba doruceni pozadované informace. Pro implementaci pateini sit€ se v letectvi
vyuzivaji sbérnice typu TT CAN, TTP a AFDX.

Zavedeni IMA konceptu zjednoduSuje ridznym vyrobclim vyvoj letadlovych funkci IMA
platformy na zadkladé¢ zjednoduseného prokazovani zpusobilosti spole¢nosti. Nevyhodou
tohoto konceptu jsou zvySené naroky na integratora projektu ve fazich vyvoje a instalace
jednotlivych IMA modult.

1.4 Avionika a provoz malych letadel

V kategorii malych a ultralehkych letadel je avionické vybaveni ve vétSin€ pripadl systém,
ktery je sloZeny ze senzoru veli€iny, jehoZ vystupni signél je pifimo pfipojeny k indikaénimu
prvku. Z hlediska konstrukce je mozné pftistroje malych letadel rozdélit do nasledujicich
skupin:

e Typ 1: jednoduché, elektromechanické piistroje;

e Typ 2: jednoduché elektronické ptistroje; a

e Typ 3: slozité ptistroje, které obsahuji vykonny graficky pocita¢ (viz obr 2-3).
V ptipadé typu 1 je typickym piikladem meéfeni motorovych veli¢in, kde jsou senzory k
zobrazovacimu prvku pfipojeny ddlkovym pienosem elektrickych signali. Nejjednodussi
systém je napf. reprezentovan senzorem teploty v podobé termoclanku, jehoz signal je
pfivedeny na mili voltmetr, jehoZ stupnice je cejchovana ve °C. Pfistroje typu 2 jsou opét
charakterizované jako jednoucelové, ale jsou realizované jako elektronické jednotky s vnitini
strukturou trvozenou modulem displeje, senzoru a vstupné/vystupnich obvodi. Pomineme-li
vyrobce klasickych, mechanickych feseni, 1ze nalézt n€¢kolik vyrobci vyspélych avionickych
systému s displejovym zobrazovadem i pro kategorii malych a ultralehkych letadel. Tyto
systémy obsahuji vykonny pocita¢ umoziujici vykreslovani uméle generovanych obrazi
ptistrojového vybaveni a ptipadné i pokrocilej§i zplisoby zobrazovani (napf. terén). Pristroje
tohoto druhu budou déle oznacované jako typ 3 (viz obr. 2-3). Mezi vyrobce téchto piistroji
patii spolecnosti Dynon Avionics, AveoEngineering nebo TL elektronic. Spole¢nost TL
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elektronic je z Ceské Republiky a firma AveoEngineering ma &ast vyrobnich zavodd na
uzemi Slovenské Republiky a vSechny tfi firmy vyrabé&ji pfistroje pro trh necertifikovanych
letadel. Budouci vyvoj pristrojového vybaveni sméfuje k elektronickym piistrojim a k rozvoji
jejich moznosti. Tyto pfistroje nabizeji vyssi flexibilitu zobrazované informace,
opakovatelnost vyroby a lepsi pomér vykon/véha v porovnani s mechanickymi pfistroji.
Problematika certifikace palubniho vybaveni je v oblasti UL letadel oproti kategorii
vSeobecného letectvi a obchodni dopravy zjednoduSend. Pro ultralehkd letadla ftizena
aerodynamicky (ULLa) plati v CR ptedpis UL2 [10], zdkonné omezeni pro &innost pouze v
podminkach letd za viditelnosti (VFR) a zédkaz provadéni akrobatickych manévri. V ptedpisu
UL2 se pfistrojovym vybavenim zabyva kapitola F. Vystroj. V odstavci 1. 2 jsou uvedeny
pozadavky na zastavbu letovych a navigacnich pfistrojii. Na palubni desce UL letadla musi
byt zabudovan vySkomeér, rychlomér a magneticky kompas. Z pfistroji pro kontrolu motoru
predpis UL2 ptedepisuje piistroje, které jsou doporucené vyrobcem motoru nebo které jsou
nutné k tomu, aby motor pracoval v rdmci stanovenych omezeni.

1.5 Mimoradné udalosti v kategorii malych letadel

Nejen v CR, ale i v zahraniéi je problémam pii piistani pripisovano 20% viech mimotadnych
bocniho vétru, kdy pilot nedokdze letoun udrzet v pozadovaném sméru, pfistava ve vysoké
rychlosti, brzy podrovnava a Spatné opravuje chyby pfi pfistani (odskok). Obr 3-4 zobrazuje
rozdéléni nehod amatérsky postavenych letadel v USA v roce 2007 a absolutni tdaj a pomér
po¢tu nehod amatérsky postavenych letadel ke kategorii GA v USA [12][13], které ale
odpovidaji situaci, ktera panuje v CR. V praci [11] bylo identifikovano nékolik zpisobu,
kterymi se d& predchazet mimotfadnym udalostem. V nasledujicim textu je uvedeny jeden
z nich.

Jedna se o metodou provad¢jici kontinudlni vypocet moznosti letadla (dolet) vzhledem k jeho
poloze, kdy systém automaticky vyhledavd z interni databaze polohu zastavénych ploch,
vysokych piekazek, vhodnych VPD a ploch vhodnych pro bezpecnd nouzova pfistani.
V ptipadé, ze se v okoli letadla nevyskytuje plocha vhodna pro nouzové pfistani je o této
skutecnosti pilot informovan. V pifipadé, Ze dojde poruse pohonné jednotky je pilotovi
navrzeno feseni, které ho bezpeéné dovede na pfistani do oblasti bez terénich prekazek.
Uvedena funce a dal$i navrhy funkci zvySujicich bezpecnost letu letadla jsou soucasti
Systému podpory rozhodovani pilota (SPRP) a jsou pribézné vyvijeny pomoci dale
popsaného systému.
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Problémy s 14(6.2%) 250 1~ s &
palivem 28(174%) 2B(171.9%)
Poiasi 20511374 ey DT M (15.%)
Pojizdéni a predletova 200 G
pfiprava 197 (12.5%) 199 113.%) T 202(18.1%)
Starta 25(11.1%) 187 (13.9%)
stoupdni 11 (20.0%)
Let . Incidenty amatérsky 150 = |ncidenty amatérsky postavenych letadel
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Fatdlniincidenty amatérsky b
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Obr. 1-4: Rozdéleni nehod amatérsky postavenych letadel v USA v roce 2007
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2 Systém podpory rozhodovani pilota

Porucha pohonné jednotky Casto vede k vzniku mimotadné udalosti, protoze pilot pii vzniku
poruchy casto pfecenéni své schopnosti a 1 vlastnosti letadla. V ptipadé vypadku pohonné
jednotky je pilot vystaven velkému stresu, kterému Spatné odolava a nasledné Spatn¢ ohodnoti
moznosti letadla vzhledem k aktualni situaci: poloze, vySce, rychlosti a okolnim podminkam.
Cilem funkci prezentovanych v této kapitole je prerusit fetézec chyb, které vedou k
nezvladnuti techniky pilotaze.

Vramci prace [11] byl vyvinut distribuovany senzorovy systém avionickych moduld
poskytujicich: aerometrické veli¢iny, globalni pozici, prostor pro uloZeni terénni databaze,
systém pro generovani hlasovych hldSeni a ndvrh zcela nového systému pro méieni
polohovych uhli. Déle byl v praci [14] realizovany velmi levny vSesmérovy systém vysilani
informaci o poloze a rychlosti letu z paluby letadla na zem. Systém, ktery byl v praxi
otestovany, umoziiuje penaset informace az do vzdalenosti 80 km. V tomto piipad¢€ je mozné
rozs§ifit palubni vybaveni letadla o stejny pfijimac, jaky je pouZzity na pozemni stanici a sbirat
informace o letadlech pohybujicich se v okoli. Ilustrace funkce systému je zobrazena na
obrazku 2-5.
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5 medtorem ;
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Obr. 2-5: Tlustrace funkce systému sledovani letadel, podle [14]

Uvedené senzorové a prenosové bloky poskytuji zaklad pro realizaci funkci navrZenych
vpraci [11] a dale funkce typu GPWS a TCAS, které jsou v praxi znamé a v pripadé
dostupnosti senzorového a prenosového kandlu i jednoduSe realizovatelné. Oproti tomu z
analyzy nehod a nasledné¢ navrhovanych opatieni vyplynulo, ze je do budoucna perspektivni
rozvijet funkci vyhledavani vhodnych ploch pro pfistani v ptfipadé vyskytu mimotadnych
situaci [15], kterd se bézn¢ nevyskytuje ani na palubach malych, a ani velkych letadel.

2.1 Automatické vyhledavani vhodné pristavaci plochy pro pripad vyskytu
mimoradnych situaci
Koncept funkce automatického vyhledavani vhodné ptistavaci plochy pro piipad vyskytu

mimotadné situace ma za cil v okoli letadla vyhledavat vhodné plochy, které jsou na zdkladé
charakteristik letadla, jeho aktudlniho stavu a stavu pocasi fyzicky dosazitelné pro ptipadné
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nouzové piistani. Systém kombinuje vstupy z nékolika zdroji informace a kontroluje, zda
jsou viechny parametry uvnité bezpeénych rozsahi. Ukolem funkce navedeni na piistani je
prubézné:

e Ohodnocovat stav letadla, od kterého se odviji jeho dalsi mozné letové vykony.

e 7 databaze letiSt’ nebo na zdklad¢é ohodnoceni terénu vyhledavat v okoli stroje vhodné
plochy pro pfistani:

o V piipadé, ze systém nenajde vhodnou plochu pro pfistani, bude pilota na tuto
skute¢nost upozoriiovat.

e Kontrolovat zasahy pilota do fizeni a porovnavat je s aktudlnimi moznostmi stroje. V
piipadé¢ detekce takovych zasahti do tizeni, které povedou k nebezpeéné situaci pilota
vhodnym zpisobem upozornit.

Funkce pracuje v oteviené smycce, kdy vhodnym zplsobem radi pilotovi, jak ma letét ve
sméru ktery si vybral, aby bezpecné dosahl zemé bez poskozeni stroje. V ptipad¢, Ze se pilot
rozhodne zménit smér letu, algoritmus na zakladé¢ zmeénénych parametrii letu, vySkové a
rychlostni zdlohy vyhledd novou vhodnou plochu pro pfistdni, na kterou zacne pilota
navigovat. Funkce mé za tkol primarné vyhleddvat plochy ve sméru letu, pficemz jak je v
kategorii malych letadel zvykem [16], pilot ziistdva nejvySSi instanci na palubé a jsou mu
ponechany rozhodovaci pravomoci. Pilot je upozornén na mimoiadnou situaci, je mu
ptedlozen navrh mozného feSeni, ale kone¢né rozhodnuti je stale pln¢ v kompetenci pilota.
Pro uspéSnou implementaci funkce vyhledavani vhodné plochy na pfistani je nutné definovat
pozadavky na:

e datové zdroje a senzorové vybaveni,

e zobrazovaci a indikacni pfistroje, a

e platformu pro vyvoj funkce.

Blokové schéma postupu vypoctu funkce vyhleddvani vhodné plochy pro pfistani je
zobrazené na obr. 4-7. V obrazku jsou barevné oddéleny uvedené skupiny.

—

[[ Terénni ] [Databéze [ Dalsi rAvionicky] [Charakteristiky‘

databaze piekazek zdroje dat systém letounu
| — —e———

) R T ) v v .
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: J
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Obr. 2-6: Propojeni jednotlivych bloku pro realizaci funkce navedeni na piistani
2.2 Vyvojovy systém

Z divodu potieby rychlého otestovani navrzenych algoritmi [11] byl vyuzit letadlovy
simulator Flight Gear (FQG), ktery umoziiuje pfistupovat k vnitinim proménnym jeho letového
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modelu pomoci ethernetového rozhrani [17]. Simulator byl nastaven tak, aby v periodickych
intervalech odesilal vnitini stavy letového modelu na urcenou IP adresu a port. V rameci této
prace byl realizovany specialni program FG Connector (FGC), ktery umozinuje zachytavat
ethernetové pakety odesilané simuldtorem FG a ptedat pfijatd data na jiné rozhrani s jinym
kodovanim. V ramci integrace TRS a IMU bylo vyuzito ethernetové rozhrani, po kterém jsou
jednotlivé datové polozky odesilany ve formatu protokolu CANaerospace do prosttedi Matlab
v rezimu dotaz-odpovéd’ (viz obr. 2-6). Rozhrani pro komunikaci mezi prosttedim Matlab a
programem FGC tvofi toolbox [18] a DLL knihovna, kterda muze byt pouzita jako
komponenta riznych programiti. Vyhodou programu FGC je ze umoziluje vizualizaci dat,
dopocitavani dalSich udaji, ukladdni dat do externich souborGi a poskytuje moznost
roz§ifovani o dalsi funkce.

Pro distribuci letovych a navigacnich dat, za G¢elem otestovani funkénosti algoritmii navedeni
na pfistani podle sestupového paprsku, algoritmi zpracovani dat a kontroly ¢innosti prace
pilota za letu, byl vyvinuty datovy server, ktery umoznuje distribuci dat po sbérnici CAN
nebo za pouziti UDP spojeni s dal§imi programy. Celkové testovaci schéma miize byt
rozdéleno na tfi Casti. Prvni ¢ast obsahuje zdroje dat, které jsou reprezentovany bud’ letovym
simulatorem FlightGear, nebo v praci [11] vyvinutymi moduly. Druhd, pifenosovd, cast
distribuuje data od zdroje k jejich pfijemctim a to bud’ za pomoci sbérnice CAN, nebo
ethernetového spojeni typu UDP. Posledni, tfeti, ¢ast schématu piedstavuje zobrazeni dat,
jednotku pro ulozeni dat a jadro pro nezbytné vypocty integrovanych funkci. Celé blokové
schéma je zobrazeno na obrdzku ¢. 2-6.

ZDROJE DAT PRENOSOVA CAST | ZOBRAZOVACIi CAST

2+ Zobrazovaci prvek A
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Obr. 2-7: Distribuce dat v testovacim systému Integrované modularni avioniky
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Datovy server vyuzivd pro komunikaci s pfevodnikem USB2CAN a pomoci UDP knihovnu
DLL, ktera je soucasti Matlab2CAN toolboxu. Jednotlivé zobrazovaci prvky vyuzivaji stejnou
knihovnu pro vstup dat z rozhrani UDP a sbérnice CAN. Bloky pfizpiisobeni dat jsou bud’
jednoduché prevodniky napt. typu RS232/CAN, jako v piipadé prenosu dat ze systému GPS,
nebo jednoucelové méfici piistroje jako je aerometrickd centrala a blok méteni tthlu nab¢hu a
uhlu vyboceni. VSechny tyto moduly vyuzivaji univerzalni avionicky modul, jeho knihovnu
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funkci pro obsluhu periferii a program hlavni smycky pro manipulaci s daty. Systém GPWS
zobrazeny na obr. 2-7 ilustruje moznost pfimého propojeni simulatoru a zobrazovace, kde je
zobrazen prulet malého letadla kolem Snézky. FGC je realizovan jako MFC Multiple
document aplikace umoziujici udrzovat nékolik spojeni srliznymi c¢astmi testovaciho
systému. Pro pfipojeni systém a vypocetniho prostiedi Matlab je velmi vyhodné vyuzit funkci
vyvinutého toolboxu, kdy je mozné oteviit dalsi UDP spojeni mezi Matlabem a datovym
serverem a dotazovat se na hodnoty jednotlivych proménnych funkci FG_ ETH GetParam.

i s e e e =

im View Locaivee Nuicpimi Wedihed Eguipmesi ATC R Dedag beip

Obr. 2-8: Pristroj zobrazujici varovani pfed narazem do terénu vyvinuty pomoci
simulatoru vestavného systému [20]

Pro zrychleny vyvoj grafickych vestavnych aplikaci byl realizovany SW jehoZ popis je
uvefejnény v [19] a [21]. Tento software je urceny pro jednoduchy vyvoj grafickych aplikaci
pro vestavné systémy s API rozranim (viz obr. 2-8a), které je obdobné jako u redlného
vestavného systému (viz obr. 2-8b), pfiemZ je simulovdn zobrazovaci HW a vstupné-
vystupni komunikaéni rozhrani (RS232, CAN, Ethernet, atd...). Pfenositelnost kédu je v
tomto piipad¢é zajiSténa pouzZitym programovacim jazykem a rozhranim nizko-uroviiové
knihovny zajist'ujici interakci s HW zafizenim.
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Obr. 2-9: Struktura knihoven zobrazovaciho modulu a jejich relace k realnému
vestavnému systému
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2.3 Datové zdroje

Jako terénni databaze se pouziva volné dostupny, vyskovy profil terénu, oznacovany jako
Digital Elevation Model (DEM), ktery je vystupem projektu SRTM [22]. Terénni databaze je
doplnéna o databazi piekdzek ziskdvanych z projektu Open Street Maps [23]. Mezi dalsi
datové zdroje se da zafadit i volné dostupna databaze letist v Ceské republice [24], ktera
obsahuje jak soufadnice umisténi pfistdvacich ploch, tak i definice leteckych prostord,
vyznamnych bodil a piekdzek.

Dulezitym udajem pro funkci vyhledavani plochy pro pfistani jsou charakteristiky letounu.
Jedna se o klouzavost, maximalni dolet, minimalni rychlost, atd., které jsou ve vétsing ptipada
soucasti dokumentace dodavané vyrobcem letounu.

Popis jednotlivych bloki avionického systému je uveden v [11].

2.4 Zobrazovaci a indikacni pristroje

ProtoZe je reak¢ni doba pilota na grafickou informaci vyrazné kratsi [25] neZ na textovy udaj,
byl pro realizaci zobrazovaciho piistroje navrzen jednoduchy zobrazovac typu 2 (viz kap. 1.4)
jehoz vzhled je uvedeny na obr. 2.9a. Z divodu celkové ceny piistroje, spolehlivosti a jeho
pouziti za riznych svételnych podminek se pfedpoklada, ze bude realizovan jako matice LED
diod zobrazujici odchylku od trati zpisobem zndmym ze systému ILS. Prakticka realizace
pfistroje pomoci simulatoru displejového zobrazovace je zobrazena na obr. 2.9b. Aktudlné
zobrazované informace jsou nastavovany pomoci vystupt algoritmu navedeni na pfistani.
Zobrazuje se algoritmem doporucenad trasa a orientace letadla, rychlost letu, vyska letu, kurz
drahy a sestupovy tuhel. V piivodnim navrhu jsou jesté zobrazené Sipky zamyslené jako
pomticka pro udrzovani jednotlivych parametri v poZzadovanych rozsazich.

ProtoZe je samotné vizualni varovani nedostatecné, je vizualni indikac¢ni systém vhodné
doplnit systémem generovani zvukovych hldseni. Systém zvukovych hldSeni je oproti bézné
znamym hlaSenim (napt. systému GPWS) vybaven zcela novym hlaSenim ,,Straight Ahead”,
jehoz cilem je udrZet pilota v pfimém sméru letu v okamziku, kdy pilot provadi manévr, ktery
je ohodnoceny jako nebezpecny, napt. pokus o zatdCku v nizké vysce nad terénem.
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Obr. 2-10: Navrh jednoduchého zobrazovace pro realizaci funkce navedené na pristani
a jeho vysledna realizace zobrazovace

2.5 Implementace algoritmu

Pro zde prezentovanou implementaci testovaného algoritmu piedpokladdme ohodnoceni stavu
letadla pouze informaci ,,funguje® nebo ,,nefunguje”. Tuto informaci poskytuje blok kontroly
pohonné jednotky. Kontrolni blok porovnava pozadavek na vykon motoru zadany pilotem
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pomoci paky ovladani piipusti paliva a aktudlni vykon méfeny na motoru. V piipadé shody
obou udajii je pohonnd jednotka v potadku, ale v pfipadé rozporu je dalSim systémim
ohlasena jeji chyba.

Vlastni schéma vypoctu algoritmu vyhledani vhodné plochy na pfistani je uvedeno na
obr. 2-5, kde jsou modrou barvou oznacCeny jednotlivé integrované funkce. Na zacatku
vypoctu dojde k ohodnoceni terénu a na zdklad¢ aktudlnich moznosti letounu i k vypoctu
minimalniho a maximalniho doletu. Maximalni dolet je vypocteny na zaklad¢ vykonnostnich
charakteristik letounu a minimélni dolet je dany nejvy$si bezpecnou vertikdlni rychlosti
sestupu letadla, pficemz se snazime navigovat pilota stale vpted a vyhnout se zménam kurzu.
Uvedené tdaje jsou pouzity pro vyhleddni vhodné a dosazitelné plochy pro nouzové pfistani.
Nasleduje vypocet trajektorie umoziiujici dosazeni vybrané plochy a v ptipadé, Ze se pilot
neodchyli od navrzené trajektorie, tak algoritmus pomoci navadécich bfeven (viz obr. 2-9)
zobrazuje odchylky od vypocitané trasy.

Funkce navedeni na pfistani ohodnocuje terén binarni hodnotou jako vhodny nebo nevhodny
pro piistani. [lustrace ohodnoceni terénu v aktualnim sméru letu, spolu s vyzna¢enim vhodné
pfistavaci trajektorie (viz Cervené linky) a maximalniho a minimélniho doletu (viz modré
linky), je zobrazena na obr. 2-10a. Obr. 2-10b zobrazuje situaci po priletu hornatou oblasti,
kde je vidét misto detekce poruchy, doporucena trasa letu, skutec¢na trasa letu, misto pfistani a
ohodnoceny terén. Délka letu zavisi na aktualni vySkové zaloze v okamziku poruchy.
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Obr. 2-11: Profil trajektorie letu a ilustrace ohodnoceni terénu ve sméru letu letadla
a vysledna trajektorie po simulaci poruchy

3 Zaveér

V tomto ¢lanku byl pfedstaveny koncept integrované modularni avioniky spolu s fungujicim
vyvojovym systémem, ktery umoziuje rychlé testovani integrovanych modularnich funkei.
Tento vyvojovy systém je sloZzeny znékolika vzdjemné komunikujicich SW programd.
V ramci systému jsou pouzivané standardizované vypocetni baliky typu Mathworks Matlab,
FlightGear, nebo SW prostiedky umoznujici jejich vzajemnou spolupraci, pripadné
vizualizaci dat. Soucasti je 1 simuldtor vestavného systému s LCD panelem, ktery umoziuje
rychly vyvoj grafickych piistrojovych panelt pro letectvi ptipadné pro automobilovy pramysl
nebo jiné pramyslové odvétvi. Cely systém byl pouzity pro otestovani a realizaci funkce
automatického vyhledavani vhodné plochy pro pfistani v ptipadé vyskytu mimotfadnych
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situaci, ktera byla navrZzena autorem c¢lanku a déle rozvinuta v préci [15]. Cela implementace
je realizovana jako IMA funkce vyuzivajici systém datového rozhrani k simulatoru
FlightGear, univerzalniho vyvojového systému grafického zobrazovace a prostiedi Matlab.
Pti realizaci byla ovéfena funk¢nost algoritmu spousténého na pocitaci typu PC, a pfestoze se
jedna o zékladni ovéteni, tak algoritmus pracuje podle ocekavani. Implementace algoritmu
jako IMA funkce zjednodusuje jeji testovani a naslednou integraci algoritmu do cilovych
produkti. O koncept funkce tak jak je zde popsana projevil zajem pramyslovy partner,
pfi¢emz jeji integraci by bylo mozné fesit v ramci podaného projektu TACR od roku 2011,

Podékovani

Tento ¢lanek byl podporovan vyzkumnym programem ¢. MSM6840770015 "Vyzkum metod
a systém@i pro méfeni fyzikalnich veli¢in a zpracovani naméfenych dat" CVUT v Praze
poskytnuty Ministerstvem Skolstvi, mladeze a télovychovy. Déle byly vysledky projektu
¢aste¢né podpoteny projektem ¢. SGS10/288/OHK3/3T/13 Studentské grantové soutéze.

Literatura

[1] PARIZEK, J., “Overview of JAS-39C GRIPEN Avionics Systems,” Proceedings of
the International Conference on Measuremnt, Diagnostics, Reliability of Avionics
Systems 2008. Brno: UNOB, Faculty of Military Technologies, 2008. ISBN 978-80-
7231-555-0.

[2] PACES, P., JELINEK, L., JAROS, R., “LUN 1794 Converter - Special Functions,”
Brno: University of Defense, Faculty of Military Technologies, 2008. pp. 55-66. ISBN
978-80-7231-555-0.

[3] NOTICE OF PROPOSED AMENDMENT (NPA) No 07/2007 for a Commission
Regulation amending Commission Regulation (EC) No 2042/2003 of 20 November
2003 on the continuing airworthiness of aircraft and aeronautical products, parts and
appliances, and on the approval of organisations and personnel involved in these tasks.

(4] RIERSON, L., K.: Best Practices for Certifying IMA Systems in Civil Aircraft. IEEE
A&E Systems Magazine. Aerospace and Electronics, 2010, Sv. 25, 1.

[5] RTCA/DO-297, Integrated Modular Avionics (IMA) Development Guidance and
Certification Consideration, November 2005.

[6] RTCA/DO-255 ,Requirements Specification for Avionics Computer Resource
(ACR), June 2000.

[7] TSO-C153 ,,Integrated Modular Avionics Hardware elements®, May 2002.

[8] AC 20-145 ,,Guidance for Integrated Modular avionics (IMA) that Implement TSO-
C153 Authorized Hardware Elements®, Feb 2003.

[9] ALENA, R., L., a dalsi: Communications for Integrated Modular Avionics. Moffett
Field : NASA Ames Research Center, 200

[10] LAA CR. UL2 - 1. &st - Pozadavky letové zptsobilosti SLZ: Ultralehké letouny
fizené aerodynamicky. Praha : LAA CR, 2007.

[11] PACES, P. Zvyseni bezpec¢nosti letu letadel kategorie UL podporou avionického
systému. Praha : CVUT FEL, CR, 2010.

[12] AOPA. Joseph T. Nall Report. AOPA Air Safety Foundation home page. [Online]
Aircraft Owners and Pilots Association (AOPA), 11. January 2008.
http://www.aopa.org/asf/publications/nall.html

[13] KENNY, David Jack. Nall Report -2009 Accident Trends and Factors for 2008.
Frederick, Maryland, Uniited States : AOPA Air Safety Foundation, 2010

-33 -



10. mezinarodni védecka konference ,, Méreni, diagnostika, spolehlivost palubnich soustav letadel 2010

[14]

[15]

[16]

[17]
[18]

[19]
[20]

[21]

[22]

[23]

[24]

[25]

MLEJNEK, J. Realizace online systému sledovani letadel v pribéhu plachtaiskych
zavodil. Diplomova prace, Vedouci prace: Ing. Pavel PaGes. Praha : CVUT v Praze,
2009. Sv. 1, 1.

NEKVASIL, V.: Algoritmus navedeni letounu na bezpecné piiblizeni k zemi pfi
mimofadnych udalostech. Diplomova prace, vedouci prace Ing. Pavel Paces. Praha :
Ceské vysoké uéeni technické v Praze, 2010. Sv. 1, 1.

West, Jeff Van. Cirrus Adds Hypoxia Recognition. AVweb. [Online] Aviation
Publishing ~ Group, 25. July 2010. [Citace: 10. August 2010.]
http://www.avweb.com/news/airventure/EAAAirVenture2010 Cirrus_ HypoxiaRecog
nition 202933-1.html?CMP=0OTC-RSS.

The FlightGear flight simulator project. [Online] http://www.flightgear.org/.

PACES, P.: Matlab2CAN toolbox. [Autorizovany software]. Vlastnik: CVUT FEL,
K13138, 2010.

PACES, P.; DRAXLER, K.: Softwarovy simulator pro vyvoj grafickych aplikaci.
[Autorizovany software]. Vlastnik: CVUT FEL, K13138, 2008.

LEVORA, T., GAZDIK, P.: Ground Proximity Warning Systém, Palubni pfistrojové a
informaéni systémy, semestralni prace, CVUT FEL, 2010.

PACES, P., §IPOS, M.: Introducing Students to Aerospace Board Information
Systems Using an Embedded Graphics System Simulator. In Bob Werner (ed.)
Proceedings of 10th IEEE International Conference on Advanced Learning
Technologies ICALT 2010. Tunisia, IEEE, Piscataway, NJ, 2010, p. 397-399. ISBN
978-0-7695-4055-9.

NASA. Shuttle Radar Topography Mission. Jet Propulsion Laboratory California
Institute of Technology. [Online] Jet Propulsion Laboratory, 17. 6 2009. [Citace: 3. 3
2010.] http://www2.jpl.nasa.gov/srtm/.

OpenStreetMap contributors. Open Street Maps Guide Post. Map data ©
OpenStreetMap contributors, CC-BY-SA. [Online] Open Maps , 2010. [Citace: 3. 8
2010.] www.openstreetmap.org.

Patrik Sainer. Databaze letist v CR. Aecrobaze - adresat &eského letctvi. [Online]
Avion, 2010. [Citace: 3. 8 2010.] http://www.aerobaze.cz/gps/.

Beringer, Dennis B., Ball, Jerry D. a Brenn, Kelly. Comparison of a Typical
Electronic Attitude-Direction Indicator with Terrain-Depicting Primary Flight
Displays, for Performing Recoveries from Unknown Attitudes: Using Difference and
Equivalence Tests. Oklahoma City : FAA Civil Aerospace Medical Institute, 2005.

-34 -



10. mezinarodni védecka konference ,, Méreni, diagnostika, spolehlivost palubnich soustav letadel 2010

Prispévky konference

-35-



10. mezindarodni védeckd konference ,, Méreni, diagnostika, spolehlivost palubnich soustav letadel 2010

-36 -



10. mezinarodni védecka konference ,, Méreni, diagnostika, spolehlivost palubnich soustav letadel 2010

Sucasny stav v oblasti vzdelavania leteckych odbornikov
v Studijnom odbore elektronika na Leteckej fakulte TUKE

doc. Ing. FrantiSek Adamcik, CSc.
Katedra avioniky
Letecka fakulta
Technickej univerzity v KosSiciach,
email: frantisek.adamcik@tuke.sk, tel: +421-915-768-364

Resumé:

Letecka fakulta Technickej univerzity v KoSiciach zabezpecuje vysokoskolsku pripravu
Studentov aj v Studijnom odbore Elektronika vo vsetkych troch stupnioch. V prispevku je
prezentovany sucasny stav v oblasti akreditacie a obsahovej stranky zodpovedajicich
Studijnych programov, po piatich rokoch existencie fakulty.

1 Uvod

Letecka fakulta Technickej univerzity v KoSiciach poskytuje vysokoskolské vzdelavanie so
zameranim na letecku elektroniku vramci akreditovanych Studijnych programov
s reSpektovanim poziadaviek Ministerstva Skolstva SR [1] a Akreditacnej komisie od roku
2005, od jej vzniku. Tvorba a akreditacia Studijnych programov prebiehala najprv v obdobi
transformacie predchodkyne Leteckej fakulty - Vojenskej leteckej akadémie GMRS
v KoSiciach na civilni letecki vzdeldvaciu inStiticiu. V nasledujuicom obdobi, v ramci
komplexnej akreditacie univerzity v roku 2009, Leteckd fakulta ziskala v zmysle § 82 a 83
zakona €. 131/2002 Z. z. o vysokych Skolach akreditaciu pre pripravu Studentov v Studijnom
odbore Elektronika vo vsetkych troch stuprioch a pravo udel'ovat’ absolventom zodpovedajuci
akademicky titul, ako aj pravo vykonavat’ habilitatné konania a konania na vymenuvanie
profesorov.

2 Akreditacia studijnych programov

Letecka fakulta Technickej univerzity v KoSiciach ziskala v obdobi svojho vzniku pravo
poskytovat’ trojstupriové vysokoskolské vzdelavanie oblasti leteckej elektroniky a udel'ovat
jeho absolventom zodpovedajuci akademicky titul v nasledujiacich Studijnych programoch
(tab. 2-1):

Stupen | Ziskany

Nazov Studijného programu Studijny odbor v§ akademicky

Studia titul

Avionické systémy

Letecka a priemyselnd magnetometria a senzorika 1. Be.

Elektronické komunikdcie v letectve

Avionické systémy 5.2.13 | Elektronika

Letecka, bezpeénostna a priemyselna senzorika 2. Ing.

Elektronické komunikacie v letectve

Letecké a priemyselné elektronické systémy 3. PhD.

Tab. 2-1: Akreditované Studijné programy — pri vzniku LF
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V ramci komplexnej akreditdcie Technickej univerzity v roku 2009 sa po zapracovani

sktisenosti z uplynulého obdobia model vzdelavania Studentov v odbore elektronika zmenil na
aktualny stav (tab. 2-2):

Stupei Ziskany

Nazov $tudijného programu Studijn)’f odbor v§ akademicky
studia titul
Avionické systémy L Be.

Senzorika

5.2.13 | Elektronika

Senzorika a avionické systémy Ing.

Letecké a priemyselné elektronické systémy 3. PhD.

Tab. 2-2: Akreditované Studijné programy — aktualny stav

Nadviznost’ jednotlivych stupiiov Studia, akreditované Studijné programy, ich pozadovana
dlZka a podmienky ukoncenia sit uvedené na obr. 2-1.

ABSOLVENTI SS ABSOLVENTI 1. STU PNA ABSOLVENTI 2. STUPNA

(ziskané tplné stredné VYSOKOSKOLSKEHO VYSOKOSKOLSKEHO
/stredne odborné vzdelanie) STUDIA STUDIA
= = =
1. STUPEN STUDIA 2. STUPEN STUDIA 3. STUPEN STUDIA
3 ROKY 2 ROKY Denné stadium
denné/externé demné/externé 3 ROKY
Stadium Stadium Externé stad um
5ROKOV

| SP Avionické systémy |

| SP Senzorika

SP Senzorika a avionické
systémy

Bakalarska praca
STATNE SKUSKY
obhajoba bakalarskej prace

Diplomova praca
STATNE SKUSKY
obhajoba diplomovej prace

Be.
,Bakalar

Ing.

InZinier*

SP Letecké a priemyselné
elektronické systémy

Dizerta¢na praca
OBHAJOBA
DIZERTACNEJ PRACE

PhD.
,»Philosophiae doctor*

Obr. 2-1: Sucasny model trojstupriového vzdeliavania v odbore elektronika

Studijny program Avionické systémy spiiia aj podmienky narodnej a eurépske;
leteckej legislativy [2], ked’ze dna 1. 5. 2006 bola Letecka fakulta Technickej univerzity v
Kosiciach schvalend Leteckym tiradom SR ako organizacia opravnena Skolit’ letecky personal
podPla poziadaviek leteckej legislativy EU ,,Organizacia pre vycvik Gdrzby podl'a PART 147 —
teoretickd priprava® (osvedcenie - referencné Cislo CAA SK.147.002), pre kategorie: A —
mechanika, B1 — technik—mechanika, B2 — technik—avionika.
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3 Obsahova stranka studijnych programov

Po obsahovej stranke Studijné programy pokryvaju zédkladné oblasti vyuzitia elektronickych
systémov na palubach lietadiel, v leteckych pozemnych elektronickych komunika¢nych a
zabezpecovacich systémoch a v priemysle [3,4,5].

Bakalarsky Studijny program Avionické systémy je zamerany na ziskanie vedomosti zo
vSeobecne] a leteckej elektrotechniky, elektroniky a kybernetiky, vedomosti a zrucnosti z
elektrického, pristrojového, radiového, radiotechnického vybavenia a prevadzkového
zabezpecenia lietadiel, z diagnostikovania palubnych systémov a zistovania poruch, z
obsluhy kontrolno-meracich a diagnostickych zariadeni, z udrzby a oprav palubnych
systémov, na ziskanie informacii a primeranych praktickych skusenosti definovanych
eurdpskou leteckou legislativou. Absolventi Stadia dokdzu spolupracovat s manazérmi a
Specialistami leteckych spolo¢nosti alebo opravarenskych a konStrukénych podnikov.
Absolventi §tidia moézu ziskat medzindrodné osvedcenie v sulade s eurdpskymi leteckymi
predpismi, alebo pokracovat’ v nadvidzujicom inZinierskom Studiu.

Bakalarsky Studijny program Senzorika je zamerané do oblasti analyzy, navrhu, vyberu,
realizécie, prevadzkovania, diagnostikovania a vyuZitia senzorickych systémov. Absolventi
ziskaju zakladné teoretické vedomosti zo senzoriky, elektroniky, spracovania a vizualizacie
signalov. Ziskané znalosti a nadobudnuté praktické skisenosti s najmodernej$imi snima¢mi a
elektronickymi systémami spracovania signalov, zaru€ia absolventom S§iroké profesné
uplatnenie v prevadzke, vyrobe alebo vyvoji na pracoviskach s aplikovanymi senzorickymi
systémami a elektronikou. Je to aktudlne napriklad v letectve, doprave, vojenstve, policii,
bezpecnostnych sluzbach, ale aj priemysle, oddeleniach a firmach zaoberajucich sa ekoldgiou,
geofyzikou, defektoskopiou, kvalitou materidlov a podobne. Uplatnit sa mdézu aj ako
operatori ¢i pracovnici technickej obsluhy bezpilotnych systémov, leteckych, vojenskych a
technologickych trenazérov vSetkych kategorii, velinov ¢i robotizovanych pracovisk.

Inziniersky Studijny program Senzorika a avionické systémy je zamerany na ziskanie
teoretickych vedomosti a praktickych skusenosti v S$tudijnom odbore elektronika, s
moznostou vyberu cielovej orientacie do oblasti analyzy, ndvrhu, vyberu, realizacie,
prevadzkovania, diagnostikovania a vyuzitia senzorickych alebo avionickych systémov.
Absolventi, v nadvéznosti na oblast’ senzoriky a avioniky, ziskaji vedomosti zo v§eobecnej a
leteckej elektrotechniky, elektroniky, kybernetiky a spracovania signdlov, zadkladné vedomosti
z elektrického, Specialneho, radiového, radiotechnického vybavenia a prevadzkového
zabezpecenia lietadiel. Nadobudni zrucnosti z diagnostikovania leteckej techniky a
zistovania poruch, z obsluhy kontrolno-meracich a diagnostickych zariadeni a z oblasti
pozemnych navigacnych, prieskumnych, vystraznych a zabezpecujicich systémov, riadiacich
a informacénych systémov, z defektoskopie ako aj z problematiky analyzy kvality materidlov,
priemyselnej a dopravnej senzoriky a senzoriky inteligentnych budov a objektov. Uspesné
ukoncenie programu, najmé ziskané znalosti a praktické skusenosti s najmodernejSimi
snimaémi a elektronickymi systémami lietadiel, zaru¢i jeho absolventom Siroké profesné
uplatnenie v leteckom priemysle, ako aj v prevadzke, vyrobe, vyskume a vyvoji.

Doktorandsky $tudijny program Letecké a priemyselné elektronické systémy je zamerany na
ziskanie teoretickych vedomosti a praktickych skusenosti z kI'i€ovych oblasti elektroniky na
urovni sucasného stavu vyskumu vo svete v stulade so zameranim dizertacnej prace.
Absolvent §tidia si osvoji zdsady samostatnej aj timovej vedeckej prace, vedeckého badania,
vedeckého formulovania problémov, prezentacie vedeckych vysledkov a dokaze analyzovat’ a
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riesit’ zlozité a neStandardné ulohy v odbore Elektronika. Je schopny prinasat’ nové riesenia,
sledovat’ najnovsie vedecké a vyskumné trendy v elektronike a dopliiat’ i aktualizovat’ svoje
vedomosti formou celozivotného vzdeldvania, dokdze komunikovat' a spolupracovat s
manazérmi vedeckych projektov a Specialistami zinych profesii. Uplatnenie najde vo
vedecko-vyskumnych, vyvojovych a projekénych organizdcidch pri rieSeni zlozitych
problémov, navrhov a analyz, pri aplikaciach Spickovych technologii, pripadne ako vedecko-
pedagogicky pracovnik vysokej Skoly. Profesiondlne uplatnenie najde v letectve, priemysle a
sluzbach vo verejnom aj sukromnom sektore.

4 Zaver

Leteckd fakulta sa za uplynulych pat rokov od transformdcie z vojenskej vzdelavacej
inStiticie etablovala v oblasti civilného letectva ako inStiticia s komplexnou ponukou
Studijnych programov, pokryvajucou celé spektrum leteckej problematiky, s kvalitnym
vedecko-pedagogickym persondlom, dlhodobymi skusenostami a tradiciami v oblasti
vysokoskolskej pripravy leteckych odbornikov, ¢o dokazuje aj trvaly zdujem uchadzacov o
Studium v ponukanych studijnych programoch.

Katedry profilujuce $tudium v Studijnom odbore elektronika (Katedra avioniky, Katedra
leteckej technickej pripravy) sa v sucasnosti v Studijnej a pedagogickej oblasti zameriavaju
najmd na SirSie rozpracovanie aplikdcii novych vzdeldvacich technologii s vyuZzitim
elektronickych médii (e-vzdeldavanie) a na rozSirovanie moznosti zvySenia poctu zahrani¢nych
Studentov.
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Resumé:

Tématem clanku je pouZziti shérnice CAN (Controller Area Network) v systému sbéru dat
a jeho optimalizace pro uziti na vojenském letadle. Pro komunikaci je vyuzit protokol
CANaerospace rozsireny o moznost dynamického nastaveni casového rozvrhu vysilanych
zprav béhem letu. Navrzena metoda byla experimentdlné overena a vysledky jsou uvedeny
v clanku.

1 Uvod

Datova sbérnice popisovand v tomto ¢lanku byla navrzena pro pouziti na vojenském letadle
s predpokladem jeji aplikace na UAS (Unmanned Aerial System) popiipadé AUAS
(Autonomous UAS). Cely systém propojeny touto sbérnici mé pak slouzit pro sbér a pienos
informaci mezi jednotlivymi podsystémy a jejich poskytovani do integrovaného prostiedi
NEC (Network Enabled Capability). Zamérem tedy neni pilotovani letadla ani fizeni jeho
kormidel. Pouzita byla plivodné automobilovad/primyslova sbérnice CAN s nadstavbou
v podobé aplika¢niho protokolu CANaerospace. Pouziti tradicni komunikacni sbérnice
na vojenském letounu vyzaduje v nékolika ohledech odlisné feseni. Clanek poukazuje
na n¢kterd omezeni a popisuje zplsob fizeni komunikace, ktery pln¢ vyhovuje vSem
pozadavkim.

1.1 Specifika pouziti CAN na vojenském letadle

Zakladni odlisnost pouziti CAN v automobilu a v letadle spociva v tom, ze v ptripad¢ letadla
je podstatné vyssi pozadavek na mnozstvi piendSenych dat a Ze jejich dilezitost se v pribehu
letu vyrazné méni. Zatimco u automobilu je od nastartovani motoru az do jeho vypnuti
pozadavek na skladbu pfenaSenych dat neménny, u letadla nds béhem kazdé faze letu (start,
stoupani na letovou hladinu, let po trati, plnéni bojového ukolu v ptipadé vojenského letadla,
ptiblizeni na pfistani, pfistani, pohyb po pojizdéci draze) zajimaji zcela rozdilné informace at’
uz o stavu letadla, letovych parametrech a naviga¢nich datech, vyzbroji, kondici pilota apod.
Z tohoto diivodu je nutné zajistit, aby data pfenaSend po sbérnici byla pravé ta data, ktera jsou
v aktualnim okamziku pottebna pro vlastni let, nebo pro prostiedi NEC.

Z tohoto pohledu je mozné zvolit dvé zcela odlisné metody fizeni komunikace po sbérnici
CAN. Pristup ke sbérnici je mozné fidit bud’ klasickym zplisobem na zaklad¢ priority
jednotlivych zprav CSMA/CA (Carrier Sense Multiple Access with Collission Avoidance) [3]
(tento zplsob arbitrovani je téz nazyvany event-triggered), nebo na zaklad¢ casového
multiplexu (time-triggered). Kazdy ze zplisobli ma své prednosti i zapory. Zasadni nevyhodou
prvniho zptisobu je fakt, Ze neni mozné zadnym zpiisobem zarucit, zZe zprava s velmi nizkou
prioritou bude v pozadovaném cCase pienesena [2]. Vyhodou ziistava ovSem flexibilita této
metody, kterd umoziluje pruzné vyuziti sbérnice pro data, kterd jsou v danou chvili
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k dispozici. Tato vlastnost je zaroven kliCovym nedostatkem Casové fizeného pfistupu, kdy
celd komunikace je zaloZena na ¢asovém rozvrhu, ktery je zpravidla pevné preddefinovan [4].
Vyznamnou piednosti je ovSem deterministicky charakter této metody fizeni.

Z vyse uvedeného vyplyva vyhodnost Casového fizeni piistupu ke sbérnici, ale zaroven
1 nutnost implementace zptisobu adaptovani ¢asového rozvrhu komunikace podle aktudlnich
pozadavkl systému nebo NEC.

2 Systém dynamického fizeni komunikace
Aby bylo mozné plynule ménit ¢asovy rozvrh vysilanych zprdv v zdvislosti na aktualnich
pozadavcich, vznikla metoda tzv. dynamického pridélovani time-slotd. Pod pojmem time-slot

je minén Casovy interval vyhrazeny pro prenos jediné zpravy. Zminéné time-sloty jsou pak
sefazeny do tzv. matice cykld, viz obr. 2-1.

Prenosovy sloupec n

1 2 sssssmsessewens N
1 Zprava Zprava Zprava Volny Zprava
A E B ramec D
= 2 Zprava Zprava Zprava Zprava Zprava
wn o, G E C C F
=
.
>
(]
Zprava Zprava Zprava Rameck Rameck
D E A arbitrovani arbitrovani
Volny Zprava Rameck Zprava Zprava
M ramec E arbitrovani B G

Obr. 2-1: Matice cyklu [2]

Kazdy tadek matice cykll je tvofen fadou time-slotl, kterym pfedchazi synchronizaéni zprava
vysland fidicim uzlem. Synchronizaéni zpravy tvoii nulovy sloupec matice cykld. Kazdy
time-slot ma poté unikéatni pozici v matici, kde m oznacuje fddek matice a n oznacuje sloupec
matice. Metoda dynamického ptidélovani time-slotu spo¢iva v tom, zZe ke kazdému time-slotu
je piifazovan identifikator CAN zpravy, kterd ma byt v daném Casovém prostoru pienesena.
K tomuto pridéleni time-slotu dochazi plynule béhem funkce systému v zavislosti
na aktudlnich pottfebach a lze tak adaptovat Casovy rozvrh vysilani pro konkrétni fazi letu,
ukol, ¢i jiné pozadavky.

Dany time-slot je pak ptidélovan konkrétnimu CAN ID zpravy pomoci za timto uc¢elem novée
vytvofené zpravy. Priorita této zpravy dand identifikatorem musi byt vyssi nez priorita
béznych operacnich dat, ale zaroven niz$i nez priorita zprdv ohlaSujici kritické situace
azavady letadla. CAN identifikdtor je proto vhodné umistit do rozsahu uzivatelsky
definovanych dat s vysokou prioritou CAN ID 200-299 podle CANaerospace [1]. Format
zpravy ve vSech ohledech respektuje konvence zavedené specifikaci protokolu
CANaerospace.
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Hlavicka zpravy Pridélené CAN-ID
ByteO | Bytel | Byte2 | Byte3 | Byted | Byte5 | Byte6 | Byte?7

T_ m} Presna poloha casoveho
n

ramce v matici cykll

Datovy typ
ID uzlu

Obr. 2-2: Format zpravy pro pridéleni time-slotu [2]

Byte 0 udava adresata zpravy. Tim, Ze vzdy nese hodnotu 0, oznacuje, ze zprava je urcena
vSem Uucastnikiim na sbérnici. Byte 1 znaci datovy typ hodnoty, kterd je zprdvou nesena.
V nasem piipadé muize tento byte nabyvat dvou hodnot podle [1]. Hodnota 7 indikuje celé
¢islo v rozsahu 0 az 2'° —1. Timto zpiisobem je zarovei uréeno, ze pljde o 11-ti bitovy
identifikator. Hodnota 4 naopak avizuje celé &islo v rozsahu 0 az 2°* —1 a ukazuje, Ze pijde
0 29-ti bitovy identifikator. Byte 2 a 3 ukazuji na pozici time-slotu v matici cyklid. Byte 2
oznacuje sloupec matice n, zatimco byte 3 znaci fadek matice m. Zbylé Ctyti byty zpravy, tedy
byty 4 az 7, nesou CAN ID zpravy, které je time-slot pfid¢len. Zprava s identifikdtorem této
hodnoty je pak periodicky pienasena vzdy v pridéleném time-slotu.

V piipadé, kdy ma byt pfenaSena velmi dillezita zprava, kterou je vhodné pienaset napiiklad
vzdy na zacatku kazdého tadku matice cykll, je mozné pridé€lit cely sloupec time-slotd
jedinou zpravou tak, Ze se nastavi napi. n=1 a m=0. Takovym zplsobem dojde k piid¢leni
celého sloupce matice a neni tak zapotiebi piidélovat uréené time-sloty jednotlivé.

Vyhodou tohoto mechanismu je zaroven to, Ze tuto zpravu piijimaji oba uzly — ten, ktery ma
zpravu vysilat 1 ten, ktery bude zpravu pfijimat. Diky tomu je pfijimajici uzel pfipraven
vhodné reagovat v ptipadé€, Ze o¢ekavana zprava nepftijde.

V ptipadé¢ vypadku ftidiciho uzlu, ktery ptidéluje time-sloty, nedojde k naruSeni funkce
systému. Nezbytnym krokem je pouze to, Ze libovolny uzel musi prevzit funkci vysilani
synchroniza¢nich zprav. Casovy harmonogram vysilani pak zGistava zachovan podle posledni
konfigurace.

3 Experimentalni ovéreni

Pro ucely praktického ovéfeni byly navrzené principy naprogramovany do nékolika moduli
systému s mikrokontroléry Atmel AT90CANI28. Pro ovéfeni funk¢nosti a vyhodnosti
nového feSeni byly nasledné provedeny testy jak systému nakonfigurovaného v rezimu time-
triggered s dynamickym ptidélovanim time-slotli, tak v rezimu event-triggered. VSechny
experimenty byly provadény s ptenosovou rychlosti 125 kbps.

Systémova matice cykli byla v pribéhu experimentu nastavena tak, Ze fadek v matici cyklt
zacinal vzdy referen¢ni zpravou, po které nasledovalo 18 time-slotti pro data. Vsech 18 time-
slotih mé¢lo pro ucely experimentu nastavenu stejnou délku. Nicméné tato délka mize byt
ménéna a nemusi byt nutné pro kazdy sloupec matice cykli shodnd. Pii testech v rezimu
casového spousténi byla provedena série pokusti s riiznou pfednastavenou délkou time-slotu
poc¢inaje 1,5 ms az do 1,1 ms. Se zkracovanim délky time-slotu byla zaroveinn zkracovana
perioda vysilani referencni (synchronizacni) zpravy. Timto zplsobem se zaroveil méni
1 zatizeni sbérnice.
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Pti rychlosti 125 kbps trva délka jednoho bitu 8 ps. Pii dimenzovani délky time-slotu je nutné
uvazit maximalni délku zpravy 135 bitl (pii maximalnim poctu stuff bitd) [6].

tTSmin :T.nimax ’ (3-1)

kde

trgmn Minimalni délka time-slotu

T doba vyslani jednoho bitu zpravy
n,... maximalni pocet bitl zpravy

Z toho vyplyvd minimalni délka time-slotu 1,08 ms. Je ovSem nutné pocitat s adekvatni
¢asovou rezervou. Jak jiz bylo vySe zminéno, testy probihaly s délkami time-slotd od 1,5 do
1,1 ms.

T, ’ (3-2)

U vyuziti sbérnice
n,  pocet time-slotl
trg délka time-slotu
tg, délka time-slotu pro synchroniza¢ni zpravu

T,,  perioda vysilani synchroniza¢ni zpravy

Délce time-slotu 1,5 ms tak pfi pouziti cyklu obsahujiciho synchroniza¢ni zpravu a 18 time-
slotl a period¢ synchroniza¢ni zpravy 29 ms zatiZeni sbérnice piiblizné 71 %. Pti délce time-
slotu 1,1 ms a period¢ synchroniza¢ni zpravy 21 ms dojdeme obdobnym zptsobem k zatizeni
sbérnice téméf 98 %, coz odpovida v podstaté stavu plného zatizeni sbérnice. Tyto hodnoty
jsou samoziejmé platné pouze za piedpokladu plného obsazeni vSech time-slotd. Pri
dimenzovani vytiZzeni sbérnice CANaerospace ovSem nesmi byt zapomenuto na zpravy typu
Emergency Event Data [1], které maji nejvyssi prioritu a jsou zpravidla vysilany asynchronné.
Z tohoto divodu musi byt pro tyto zpravy ponechina dostatecnad kapacita sbérnice.
Specifikace [1] uvadi, ze by z tohoto divodu nemélo trvalé zatizeni sbérnice piekrocit
hodnotu 80 %. Tomu odpovida pfi nami provadéném experimentu délka time-slotu ptiblizné
1,35 ms a perioda opakovani synchroniza¢ni zpravy 26 ms.

Dalsim zptisobem jak docilit pozadovaného sniZeni zatiZzeni sbérnice je ponechat nckteré
time-sloty neobsazené.

Identifikator synchroniza¢ni zpravy byl nakonfigurovan na hodnotu ID 129 (0x81 hex). Tato
hodnota vychézi ze specifikace CANaerospace [1], kde je tento identifikator rezervovan pro
zpravu synchronizace systému, kterd je jednou ze servisnich zprav protokolu CANaerospace.
Synchronizacni zprava az na jednu vyjimku kompletné odpovida formatu, jak byla definovana
v [1]. Byte ¢islo 3, tedy Message Code, byl namisto ve specifikaci pouzivané hodnoté 0,
inkrementovan tak, aby jeho hodnota odpovidala aktudlnimu fadku matice cykld. Tim je
vyrazn€ zjednoduSena orientace jednotlivych uzli v matici cykld a je to zaroven opatieni
vedouci ke snizeni rizika kolize vysilani dvou uzld zaroven. Ridici uzel timto zaroven
jednoznaéné udavd rozmér matice cykll, respektive jeho pocet tadki. Po dosaZeni
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prednastavené hodnoty poctu fadki pretékd Message Code opét do nuly a cela matice se
opakuje. V nejjednodussim piipad¢ tak nemusi byt tento bit inkrementovan a sbérnice bude
opakovat pouze jeden paket zprav se stejnym piidélenim time-slotli dokola.

Pti praktickém ovéfovani navrzené metody byly vSem zpravam piidéleny konkrétni time-
sloty. Nasledn¢ byla spusténa synchronizace a vSechny uzly zacaly vysilat své zpravy podle
prednastavené¢ho harmonogramu. Poté jim byly podle poZzadavki dalsi time-sloty dynamicky
pridélovany, anebo ubirany. V prabéhu testovani byly po sbérnici posilany zpravy jak
s vysokou, tak nizkou prioritou. V reZimu ¢asového spousténi, kdy ma kazda zprava pridélen
vlastni prostor, ovSem nehraje velikost CAN ID resp. priorita zpravy zZadnou roli.

4 Zaver

V c¢lanku byla predstavena metoda dynamického fizeni komunikace po sbérnici CAN
s protokolem CANaerospace v systému sbéru dat vojenského letadla. Byly zde popsany
divody 1 disledky jejiho zavedeni. Experimenty i jejich vysledky jsou v ¢lanku popséany.
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Analyza statického autopilota v podélné roviné
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Resumé:

V praci jsou popsany matematické modely letounu v prostoru pro staticky autopilot
v analytickém vyjadieni i ve stavovém popisu. Vychazelo se z podélného pohybu pri
aproximaci pomalym pohybem - stabilizaci rychlosti pomoci vyskového kormidla. Pro dané
matematické odvozeni byly vytvoreny pocitacové modely a provadeny variace koeficientil.
Vysledkem prace jsou nejlépe nastavené hodnoty koeficientii zpétnych vazeb statického
autopilota.

1 Odvozeni matematického modelu statického autopilota
v podélné roviné

V této kapitole je uvedeno matematické odvozeni podélného pohybu pii aproximaci pomalym
pohybem - stabilizace rychlosti pomoci vySkového kormidla, pro staticky a astaticky autopilot
v analytickém vyjadieni i ve stavovém popisu.

1.1 Analyticky popis statického autopilota pFi aproximaci pomalym
pohybem - stabilizace rychlosti pomoci vyskového kormidla

V prvnim kroku jsou odvozeny pohybové rovnice pomalého pohybu letounu v podélné
roving. Na pomaly pohyb v podélné roviné ma vliv jak vychylka vySkového kormidla, tak i
tah motoru. Prace je feSena jen pro vliv vychylky vyskového kormidla na podélny pohyb
letounu. Pfijetim urcitych zjednoduSujicich podminek pro uplnou soustavu diferencidlnich
rovnic podélného pohybu, ziskame vychozi soustavu diferencidlnich rovnic pro nas ptipad ve
tvaru:

(s+n, v + nd=0
—-n,v  + s =ngo, (1-1)

;v v , S 14 oy qvr , . 1
Pro vypocet prenosové funkce F™ =-— vyjadiime z prvni rovnice podélny sklon o,
v

dosadime do druhé rovnice a po drobnych tpravach ziskdme pienosovou funkei:

5 —nsn
F'v,= 0""13

s? +sn,, +n,n,;, (1-2)

Nyni, kdyz jsme si odvodili potfebnou pienosovou funkci podélného pohybu, miizeme ptejit
k analytickému popisu statického autopilota. Tuto pfenosovou funkci zac¢lenime do blokového
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schématu a priddme dv¢é zaporné zpétné vazby. Prvni zapornd zpétna vazba odpovida tlumeni
pomalych kmitli podélného pohybu, kde je potieba si uméle vytvoftit prvni derivaci rychlosti a
vynasobit ji zesilovacim ¢lenem k. Druhd zpétna vazba, bere z vystupu aktualni rychlost letu
v a porovnava ji s poZadovanou rychlosti v, . Pfi rozdilnych hodnotach rychlosti vznika
regulacni odchylka e, , jeZ je zesilena v zesilovacim c¢lenu. Blokové schéma statického
autopilota je na obr. 1-1.

AT

55 RS M

Obr. 1-1: Blokové schéma statického autopilota pro podélny pohyb letounu pri
aproximaci pomalym pohybem - stabilizace rychlosti

Povel pro servomechanismus ovladani vyskového kormidla je pak dén vztahem, ktery
nazyvame zdkonem fizeni (matematicky vyraz, definujici vychylku kormidla na zékladé
vSech signall a zakonitosti, které na kormidla maji piisobit). Mlizeme jej zapsat:

v

S, =k, (v, —v)—s-k,-v (1-3)

Ze vztahu pro vychylku vySkového kormidla je patrné, ze autopilot se snazi vychylit vySkové
kormidlo tim smérem, aby se cely letoun zacal otacet smérem, kdy regulacni odchylka klesa
k nule.

Je nutné provést postupné odvozeni ¢astecnych pienosovych funkei, odpovidajici prfenosim
mezi vystupem (rychlosti) a vstupem souétovych c¢lent. Jako prvni bychom odvodili
prenosovou funkci se zpétnou vazbou s -k, , upravili sloZzené zlomky a vhodnym zakreslenim

do nového blokového schématu ziskali prvni zjednoduseni. Pro nové vzniklé blokové schéma
ziskdme prenosovou funkci upravou, roznasobenim slozenych zlomkd a sloucenim
koeficienti se stejnou mocninou Laplaceova operatoru vysledny tvar:

k,nsn,

R =- :
s’ +S'(n11 _konénm)""(nzlnn _kvn5n13) (1-4)

Model letounu se statickym autopilotem obsahuje, tzv. statickou chybu tzn., ze teoreticky
nikdy nedojde k tomu, aby méla pozadovana a skutecné rychlost nulovou odchylku. Mzeme
fict, Ze tato chyba bude tim menS$i, ¢im vétsi bude zesilovaci ¢len k , ale nesmime to

s hodnotou k&, piehnat, mize se stat, Ze se dynamicky systém stane nestabilni a bude
vykazovat nezddouci chovani letounu.
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1.2 Stavovy popis statického autopilota pri aproximaci pomalym pohybem
- stabilizace rychlosti pomoci vySkového kormidla

Prvnim krokem pro odvozeni matematického modelu podélného pohybu letounu je prevést
analytické vyjadieni chovani letounu do stavového popisu. Soustava diferencialnich rovnic
(1-1) obsahuje na levé stran€ vystupni proménné a vypoctené koeficienty n,, a na pravé
stran¢ vstupni (fidici) veli¢iny a vypoctené koeficienty. Tuto soustavu lze prepsat do
maticového tvaru:

A-x=B-u (1-5)

Dle rovnice (1-5) mizeme tedy rovnice (1-1) zapsat do maticového tvaru:

s+m, ny|lv| |00 0
—n, s [|#] |0 n, . 0, (1-6)

Zaclenénim stavového popisu pohybu letounu v prostoru a ptfidainim dvou zpétnych vazeb
s maticemi F, S a matici K v pfimém sméru, vznikne vysledné blokové schéma.

Thamend ktnith

Obr. 1-2: Blokové schéma stavového popisu statického autopilota pro pomaly podélny
pohyb

Matice F je matici tlumeni pomalych kmit a vyskytuje se v ni na prisluSném misté tlumici
koeficient k, a je nasobena Laplaceovym operatorem s, z diivodu potfeby prvni derivace
rychlosti, kterou si timto zptsobem vytvotime, jelikoz ji na vystupu stavového popisu letounu
nemame. Matice S je zpétna vazba statického autopilota a na odpovidajicim misté se nachazi
¢islo 1, proto abychom mohli pfendset skutecnou hodnotu rychlosti z vystupu na vstup
prvniho sumatoru se zesilenim 1, kde vzniké rozdil pozadované a skute¢né rychlosti. Matice
K obsahuje zesilovaci koeficient k, a slouzi k zesileni vektoru odchylky y,.
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Dosazenim vSech vektorli a matic ziskame konecny tvar statického autopilota pro podélny
pohyb pii aproximaci pomalym pohybem - stabilizace rychlosti pomoci vyskového kormidla
ve stavovém popisu:

LRI

2 Variace koeficientu statického autopilota

V pocitacovém programu Matlab - Simulink si ovéfime, zda odvozené pienosové funkce pro
analytické vyjadfeni a odvozené matice stavového popisu statického autopilota jsou opravdu
spravné a jak plisobi zména koeficientu na let letoun s autopilotem v prostoru. Dochazi zde i
ke konfrontaci vysledkl analytického vyjadieni a stavového popisu.

21 Variace koeficienti analytického popisu statického autopilota pfi
aproximaci pomalym pohybem - stabilizace rychlosti pomoci
vyskového kormidla

Zakladnim stavebnim kamenem statického autopilota je vytvofeny subsystém ktery, odpovida
zjednoduSenym rovnicim pro podélny pohyb - aproximace pomalym pohybem - stabilizace
rychlosti pomoci vySkového kormidla (1-1). Celkové simula¢ni schéma statického autopilota
jez bylo pouzito pro variaci koeficientil tvoii dvé zaporné zpétné vazby a je na obr. 2-1.

dervace mychlosti

Obr. 2-1: Blokové schéma stavového popisu statického autopilota pro pomaly podélny
pohyb

V dalsi casti této kapitoly budou provedeny variace koeficientli zesilovacich ¢lent u zpétnych
vazeb. Pozadovana hodnota rychlosti nastavend na vstupu je 0,1 m/s. Pouze zménou
vychylky vyskového kormidla se bude snazit staticky autopilot dosdhnout pozadované
hodnoty rychlosti. Prvnim pribéhem, je nejlepsi staticky autopilot, ktery se variaci
koeficientd podatilo nastavit s ohledem na stabilitu a fiditelnost letounu.

Z prubéhu obr. 2-2 je patrné, ze v prvnich 20-ti sekundach rychlost roste k pozadované
hodnoté, ale bohuzel ji nedosdhne, nebot’ staticky autopilot obsahuje statickou chybu. Roste-1i
rychlost, musi zakonité klesat podélny sklon, jelikoz stabilizujeme rychlost pouze vychylkou
vyskového kormidla. Patrné letoun v prvnich sekundach klesa s vétsim podélnym sklonem a
az se rychlost piiblizi k pozadované hodnoté, podélny sklon se vrati blize k nulovym
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hodnotam a ustali se na konstantni hodnoté¢. Letoun klesa s ur¢itym podélnym sklonem a tim
tak udrzuje rychlost blizko pozadované hodnoty 0,1 m/s .
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Obr. 2-2: Pribéh statického autopilota pro koeficienty &k, =2, k, =12

Variace koeficientu %, :

Z obr. 2-3 vidime Ze, pfi sniZzeni zesilovaciho koeficientu v pfimém sméru se hodnota
skutecné rychlosti vzdali od pozadované hodnoty na vstupu systému. Cim mensi hodnota

0.1 ‘

0.08
0.0 A S S S B ——— A — A
T ——— I,k 5 e - A

0.02

podélny sklon [rad], rychlost [m/s]

wozl\ A AR SR S S A A ]

004 ‘ i i i i ‘ i ‘ i
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
t [s]

Obr. 2-3 : Prubéh statického autopilota pro koeficienty &, =1, k, =12

v
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koeficientu tim vétsi odchylka e, . Zaroven se také prodluzuje Casova konstanta, kdy se

prubéh ustali a se snizujicim se koeficientem bude Casova konstanta del§i. Moznou vyhodou
pouziti statického autopilota s niz§imi koeficienty v pfimém sméru, je mensi amplituda kmitu
podélného sklonu a s tim i1 souvisici mensi hodnota vychylky vySkového kormidla tzn. mensi
zatizeni draku letounu.

Naopak pii zvySovani koeficientu k, se hodnota skute¢né rychlosti téméf ztotoZni

s pozadovanou hodnotou, coz je patrné z obr. 2-4. To je urcité velice vyhodné, ale na tukor
tohoto uspéchu vidime, ze systém zakmita a to dokonce dvakrat za 20 sekund, coz by drak
letounu nemusel vydrzet a mohlo by dojit k poSkozeni. Navic pokud si zobrazime vychylku
vySkového kormidla, zjistime, Ze vychyleni z maxima do minima probéhlo za 4 sekundy a
mélo hodnotu 1,4 rad a to by v praxi bylo velice tézce technicky realizovatelné.

0.15

podélny sklon [rad], rychlost [m/s]

0.1 ; 3 3 3 3 ,

SB[ T S Sttt SEEEEEFERRPE -

o2 | | | | | | a | |
0 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
t[s]

Obr. 2-4 : Prubéh statického autopilota pro koeficienty £ =10, £k, =12

Variace koeficientu £, :

Na obr. 2-5 je zfeteln¢ poznat, Ze pfi snizeni zesilovaciho koeficientu prvni derivace systém
se statickym autopilotem zacne kmitat v podélné roving. V praxi by se letoun pohyboval
v prostoru houpavym pohybem nahoru, dold. To by bylo jisté nepiijemné pro osadku letounu.
Koeficient funguje jako tlumeni pomalych kmitd. Polozime-li hodnotu rovnou 0, staticky
autopilot bude stale funk¢ni, jen bude kmitat s urcitou frekvenci okolo pozadované hodnoty a
to nejméné 400 sekund nez se ustali.

Zvysovanim zesilovaciho koeficientu prvni derivace (obr. 2-6) prodluzujeme cas, za ktery se
skutecna rychlost ustali na konstantni hodnoté. Systém je zatlumen. V praxi bychom museli
zvolit kompromis mezi stabilitou a fiditelnosti letounu. Bude-li systém pfetlumeny, pilotiv
zésah do fizeni muze byt utlumen automatem a pilot tak nedosdhne pozadované zmény
parametru letu, naopak bude-li systém netlumeny bude let v takovém Iletounu velice
nepifjemny diky rychlym zménam vysky a rychlosti.
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Obr. 2-5 : Priub¢h statického autopilota pro koeficienty £, =2, k, =2
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Obr. 2-6 : Prubéh statického autopilota pro koeficienty &, =2, k, =20

2.2 Variace koeficienti stavového popisu statického autopilota pfi
aproximaci pomalym pohybem - stabilizace rychlosti pomoci
vySkového kormidla

K analyze vlastnosti letounu pii podélném pohybu ve stavovém popisu opét vyuZzijeme
simula¢ni prostfedi programu Matlab - Simulink. Ten pfimo obsahuje blok charakterizujici
stavovy popis a jeho numerické feSeni.

Matici Z pouzijeme jako prostiedek pro urCeni, které vystupni veli¢iny chceme pozorovat.
Matice Ka F maji na danych mistech zesilovaci koeficienty, jak jsme si ur€ili pfi
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matematickém odvozeni stavového popisu v podkapitole 1.2. Matice S ma na pozici n,,
jednicku jak je uvedeno ve vztahu (1-6).

[

¥
pozadowana = 3 W= mkB
rychlost B : A I yu Cibiiy o T -
SUM

Stavowy popis

Podelny pohyb - pamale

I kmity stat AP
pozadovany duidt FFu  —e
podelny sklan

ST g—!

Obr. 2-7 : Simula¢ni schéma pro analyzu statického autopilota v podélné roviné - kanal
rychlosti ve stavovém popisu

Simulace byli provadény se stejnymi hodnotami zesilovacich koeficientll a za stejnych
podminek, jako u analytického vyjadieni statického autopilota. Pomoci stavového popisu
dosdhneme naprosto stejnych vysledkt, jako pfi simulaci pomoci analytického vyjadieni a
vyuziti zakladnich blokl automatické regulace. Z toho vyplyva, ze oba zplsoby popisu
pohybu letounu v prostoru jsou pouzitelné a zalezi na kazdém znas, ktery zplsob si
vybereme.

0.1 T T T T T T T T T
! Ty
0.08 .
0.06 —
E i
% 0.04 : -
2 |
£ |
E 0.02 —
3 |
H =
-0.02 .
-0.04 —
0.06 I i I i I I i I i
o 20 40 60 80 100 120 140 160 180 200
t [s]
Obr. 2-8: Pribéh statického autopilota pro koeficienty &k, =2, k, =12
3 Zaver

Predlozeny ¢lanek ukazuje moznost, jak fesit statického autopilota pro jiné kandly (rychlost),
nez jsou feSeny v uvedené literatuie. V analytickém vyjadfeni statického autopilota je vzdy
nutné odvodit a vytvofit pienosové funkce, jejichz spravnost si zpétné ovéfime zapsanim
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prenosovych funkci do programu Matlab - Simulink. U matematického odvozeni stavového
popisu, byli vytvofeny nové matice a na piislusna mista byly umistény zesilovaci koeficienty
podle pravidel maticového zédpisu. Pribcéhy jsou vybrany tak, aby bylo ziejmé, co ktery
koeficient zplsobuje za zménu parametrii letu. Vysledky simulace pomoci zakladnich blokt
automatické regulace a simulace pomoci bloku s pfenosovou funkci byli totozné.
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CANaerospace messenger

Ing. Radek Bystficky, Ph.D.
Katedra leteckych elektrotechnickych systémi,
Fakulta vojenskych technologii,
Univerzita obrany, Brno,
email: radek.bystricky@unob.cz, tel.: +420-973-445-234

Resumé:

Prispévek pojedndva o vyvoji zarizeni slouziciho k validaci dynamicky rizeného pristupu na
sbernici CAN. Celé zarizeni je koncipovdano jako snimac napéti a je postaveno na rozsireném
mikroprocesoru AVRYOCANI2S. Zarizeni je schopno mérit stejnosmernd napéti v rozsahu
0-5V. Zmérené napéti je ndsledné odesilano do palubni sbérnice CAN vyuzivajici protokol
CANaerospace se strategii TTCAN s dynamicky pridélovanymi sloty.

1 Uvod

Moderni avionické systémy se staly neoddélitelnou soucasti letecké techniky. Maji na starosti
celou tadu procest, jako jsou napiiklad monitorovani, diagnostika, konfigurace palubniho
tfizeni letu (FBW). Na zaklad¢ projektu, jimz se zabyvame, vytvarime systém sbéru dat, ktery
ma na rozdil od podobnych pouzivanych elektronickych systémt slouzit pouze jako
informacni brana pro sitové prostiedi NEC, vyuzitelny naptiklad v ramci elektronického
bojisté. Na obrazku je vidét blokové ideové schéma budovaného elektronického systému.
Zakladni ideou tohoto systému je nahromadéni co nejveétsiho mnozstvi dat relevantnich pro
prostfedi NEC a jejich odeslani ostatnim uzivatelim v siti. Jak je z obrazku vidét vnitiné je
proto cely systém koncepéné zalozen na komunikaci po jedné sbérnici.
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Samotna sbérnice CAN umoziiuje pouze udélostni pfistup (potfebuji vysilat, tak vysilam),
ktery pro letecké aplikace neni idedlnim feSenim, nebot’ se teoreticky mulze stat, ze zatizeni
s vys$$i prioritou budou vysilat tak ¢asto, ze sbérnici zahlti, a na zafizeni s nizSi prioritou
vibec nezbude ¢as a tim padem nebude schopno vysilat. Proto se zacal pouzivat ptistup
casového fizeni sbérnice. N4&§ pfistup je zaloZen prave na strategii TTCAN fizeni sbérnice.
Aby bylo mozné se adaptovat na potieby vojenského letectvi, navrhujeme pozmeénit systém
casového fizeni TTCAN na dynamické fizeni komunikacni matice.

Transmission Column n

1 2 e s s saasosos N
1 Message Message Message Free Message
A E B Window D
o 2 Message Message Message Message Message
o G E c c F
>
o
Message Message Message Merged
D E A Arbitring
Free Message Arbitration Message Message
M Window E & B G

Obr. 1-2: Komunika¢ni matice TTCAN [2]

Je-li naptiklad z prosttedi NEC pozadavek na vyslani zpravy o poloze podvozku, je po
sbérnici CAN vyslana piislusna zprava. Podstatou této zpravy je, Ze obsahuje krom¢ nezbytné
hlavicky urcujici typ zprdvy navic vdruhém a tifetim datovém bytu piesnou pozici
v komunikaéni matici, a vbytech 4-7 identifikdtor zpravy, kterd je zprostiedi NEC
pozadovana. Zatizeni, které tuto zpravu generuje tak vi, ze v konkrétnim ¢asovém ramci ma
pozadovanou zpravu vyslat. Timto zplisobem lze pro kazdou situaci dynamicky vytvofit.
Tento zpiisob fizeni komunikace je podrobné popsan v [2].

Message Header Assigned CAN-ID

Byte 0 Byte 1 Byte 2 Byte 3 Byte 4 Byte 5 Byte 6 Byte 7

L m} exact time-slot possition
n in cycle matrix

Data Type
Node-ID

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

Pfi vyvoji tohoto dynamicky pfidélovaného zplsobu fizeni zprav vznikla potieba vysilat
dostate¢né mnozstvi zprav nezbytnych k ovéfeni funkénosti navrhovaného teseni.
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2 Hardwarové a softwarové reseni

Zatizeni jsem se rozhodl koncipovat jako plnohodnotny snimac¢ napéti, s moznosti
komunikace po sbérnici CAN. Zékladem se proto stal mikroprocesor AVRIOCAN128, ktery
tuto komunikaci umoziuje. Zatfizeni ma moznost méfit bud’ napéti na potenciometru, nebo
v piipadé redlného méfeni, napéti na externim vstupu. Toto napéti je vedeno ptes odporovy
déli¢ slouzici k ochrané vstupt A/D ptevodniku proti prepéti.
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Obr. 1-4: Schéma zapojeni pripravku

Vstupni ¢ast je tedy na rozdil od vystupni konstrukéné velice jednoduchd. Vystupni ¢ast je
napajena z galvanicky oddéleného zdroje napéti DCR010505 a pouziva opticky oddéleny
budi¢ sbérnice CAN. Cel¢é zatizeni je napdjeno pomoci DC/DC konvertoru a na svém vstupu
je schopno pracovat s napétimi 15-36V. Vzhledem k tomu, Ze se doptfedu nevi, zda zafizeni
nebude zapojeno jako posledni zatizeni, je doplnéno volitelnym termina¢nim odporem.
Protoze téchto zatizeni by mélo byt ke sbérnici zapojeno vétsi mnozstvi, je potieba zajistit,
aby zpravy kazdého vyrobeného modulu mély rozdilny identifikdtor a nedochazelo tak ke
kolizim pii komunikaci. Protoze rovnéz program, ktery slouzi k jejich obsluze, by mél zistat
stejny, jsou k zadani konkrétniho identifikatoru pouzity DIP piepinace. Po stisku tlacitka
,»OK*“ dojde kptecteni aktudlniho stavu prepinaci a tim pddem zadani konkrétni
identifikatoru, a zatizeni tak ma moznost imitovat libovolny potiebny signal. Cinnost celého
zafizeni je signalizovéana ptislusnymi diodami.

Z pohledu softwarového je celé zatfizeni rovnéz velmi jednoduché, nebot’ se jedna pouze o
méteni napéti pomoci A/D pievodniku. Jedind sloZita ¢ast je tak pravé vytvafena dynamicky
pridélovana adresa. Po uspésné validaci tohoto pfistupu, vSak bude mozné upravit tento
software do podoby knihovny a umoznit tak velmi jednoduché pouzivani i v ostatnich
zatizenich palubniho systém sbéru dat.
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Obr. 1-5: NavrZena deska ploSného spoje a hotové zarizeni

3 Zaver

Vytvotené zafizeni slouzi primarné k vyvoji a validaci dynamického fizeni komunikacni
matice TTCAN strategie fizeni zprav. Zaroven ale také slouZi jako jednoduchy snimac
napétovych trovni, nebo jako imitator signalti pro sbérnici CAN.
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Resumé:

Dnesni vojenské operace jsou charakterizovany vysokym stupném mobility nasazenych
Jjednotek a zaroven nutnosti velmi rychlého opusteéni prepravniho prostredku. Zdkladnim
pozadavkem vsak je, aby i pri opusteni vozidla ¢i vrtulniku ziistali clenové tymu v radiovém
spojeni. Prispévek pojednava o nové vyvinutém osobnim komunikacnim rozhrani VICM 209,
které bylo vyvinuto s cilem maximdlné usnadnit vojakovi sesednuti z prepravniho prostiredku
a pritom mu zabezpecit spojeni s celou Fadou taktickych komunikacnich prostiedkii.

1 Problémy vysadku v dnesnich vojenskych operacich

Vsechny dnes probihajici vojenské operace jsou charakterizovany velmi vysokym stupném
mobility jednotek a pouzivanim celé fady riiznych spojovacich prostfedkii. Pfitom spojovaci
prostiedky hraji kliCovou roli a zajiStuji vCasné piedavani informaci mezi jednotkami
a nadfizenym stupném veleni. VétSina operaci je vedena ve méstech v zastavbé a mayji
charakter hlidkové a prizkumné ¢innosti. Pii kontaktu s protivnikem je nutno velmi rychle
opustit transportni prostfedek a zistat ve vzdjemném spojeni.

Jednotky jsou piepravovany v riznych bojovych a transportnich prostedcich. Nékteré z nich
jsou charakterizovany velmi vysokou hlu¢nosti. Hladiny hluku dosahuji az 120 dB. Z tohoto
divodu je absolutné nezbytné, aby byl pfepravovany vojak po celou dobu pobytu ve vozidle
vybaven kvalitni ndhlavni hovorovou soupravou, ktera jednak zajiSt'uje ochranu jeho sluchu,
jednak prostfednictvim vozidlového interkomu VICM 200 [1][2] zajistuje komunikaci mezi
vSemi ¢leny posadky vozidla a jejich piistup k vozidlovym radiostanicim.

Pti sesednuti vojaka z bojové platformy je rovnéz nutné, aby mél vojak chranén sluch a mohl
vést komunikaci prostfednictvim radiovych prostfedki s ostatnimi ¢leny jednotky
a s nadfizenym stupném veleni. Pti charakteru dnesnich vojenskych operaci je nezbytné, aby
vysadek piepravovany ve vozidle ¢asto z tohoto vozidla vystupoval za ucelem prizkumu,
popiipadé navazani aktivniho bojového kontaktu s protivnikem a opétovné do piepravniho
bojového prostredku nastupoval za uc¢elem transportu na dalsi misto.

Dnesni elektronické vybaveni vojaka na tyto nové pozadavky dostate¢né nereagovalo, a proto
bylo nutné vyvinout takové prostiedky, které tuto ¢innost budou usnadiiovat.

1.1 Vybaveni vysadku komunikaénimi prostredky

Ve vsech dnes probihajicich vojenskych operacich vyuzivaji armady celé fady komunika¢nich
prostiedkd pro spojeni s nadiizenym stupném veleni. Z toho plyne potieba, aby byl vojak
vybaven celou fadou taktickych radiostanic, které mu umozni spojeni do riznych siti. V praxi
to znamena, ze kromé¢ taktické VKV radiostanice podle pozadavkii konkrétni operace je zcela
nutné vybaven persondlni radiostanici, kterd mu zajist'uje taktické spojeni na relativné kratkou
vzdalenost. Ukolem personalni radiostanice je zajistit spojeni primarné s ¢leny tymu vysadku
a nasledné spojeni s osddkou bojového transportniho prostiedku. Kromé toho pfi preprave
a vedeni bojové Cinnosti v bojovém prostiedku vyuziva vozidlové radiostanice, podle typu
vozidla obvykle jednu az dvé.
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Klicovym pii vedeni bojové Cinnosti je vysokd mobilita jednotky, schopnost byt rychle
ptepravena do pozadovaného operacniho prostoru a v tomto prostoru velmi rychle opustit
piepravni prostiedek a zahgjit prizkumnou a bojovou c¢innost. Jak bylo uvedeno vyse,
opusténi vozidla a opétovny nastup do vozidla jsou pii charakteru dnesnich operaci pomérné
Casté.

V ptepravnim prostfedku, ktery je vzdy charakterizovan znaénym hlukem, je naprosto
nezbytné, aby byli vojaci vybaveni ndhlavnimi hovorovymi soupravami jednotlivce,
prostfednictvim kterych mezi sebou komunikuji v ramci daného vozidla. Tyto nahlavni
hovorové soupravy jim zajiStuji ochranu sluchu a zabezpecuji komunikaci. Pfi opuSténi
ptepravniho prostfedku se musi vojék odpojit od interkomu, sesednout a komunikovat v sitich
radiostanic. Pfitom 1 pfi ¢innosti mimo prepravni bojovy prostfedek je nutné, aby mél vojak
stale dostate¢né chranén sluch. Okamzik sesednuti vojdka je velmi kritickym okamZikem,
protoZe vojak se musi pfedevSim soustfedit na potencialni hrozby, na monitorovani situace
avedeni bojové Ccinnosti. Kromé toho byl zatéZovan odpojovanim se od vozidlového
interkomu a piipojovanim se na nesené radiostanice. Zatéz vojaka v disledku odpojovani od
komunika¢niho systému a tézkopadné pfipojovani na systémy jiné je zcela zbyte¢na
a zbyte¢né zvysuje rizika.

1.2 Zpusoby feSeni sesednuti z prepravniho prostredku

Problém seseddni vojdka z ptepravniho prosttedku byl v minulosti feSen rliznymi zpusoby,
avsak ani jeden zplsob nebyl zdaleka pro potieby vojaka dostacujici. Lze tvrdit, ze vzdy pro
néj predstavoval zatéz, a to bud’ pii sesedani, nebo pti opétovném nasedani. Piitom zakladnim
taktickym pozadavkem je to, aby ob¢ tyto ¢innosti byly maximalné kratké, efektivni a v rdmci
moznosti 1 bezpecné.

Prvnim praxi ovéfenym zpisobem bylo vybaveni vojaka dvémi nezavislymi nahlavnimi
hovorovymi soupravami, tzv. lehkou a téz$i. Nahlavni hovorové soupravy jsou instalovany na
sobg. Vnitini hovorova souprava, kterou méa vojak nasazenu piimo na uSich, je pfipojena
k personalni radiostanici a druhd téZ§i a mohutné&jsi hovorova souprava, ktera je nasazena az
na souprave lehké, je ptipojena k vozidlovému interkomu. Toto pomérné elegantni feSeni ma
vSak jisté nevyhody pramenici z nutnosti mit dvé nahlavni hovorové soupravy najednou. Toto
logicky zptsobuje komplikace pfi sesedani z vozidla. Postup pfi sesedani z vozidla je takovy,
ze vojadk musi nejprve sejmout vnéj$i ndhlavni hovorovou soupravu a teprve potom muze
opustit vozidlo pouze s lehkou soupravou. Sejmuti vnéjsi nahlavni hovorové soupravy si vzdy
vyzada urcity cas. Ku prospéchu tohoto feSeni nutno uvést, Zze vnéj$i nahlavni hovorovou
soupravu lze sejmout bez nutnosti sejmuti pfilby balistické ochrany. Dalsi komplikaci je
opétovné nasednuti vojadka do ptepravniho prostiedku. Zde je ¢innost piesné opacnd, vojak
musi nahlavni hovorovou soupravu nasadit, a to pod pfilbu balistické ochrany. Nutno rovnéz
poznamenat, Zze toto feSeni se datuje od dob, kdy bojové jednotky nebyly zcela tak
vybavované jako jsou nyni. Timto vybavenim se rozumi piedev§im pouzivani taktickych
a balistickych vest a jinych ochrannych prostiedkli. Vojak vybaveny témito prostfedky se
v omezeném prostoru bojového prepravniho prostiedku mize jen velmi neobratné pohybovat,
a to rovnéz komplikuje jakékoliv manipulace s ndhlavni hovorovou soupravou. Toto feSeni
neni zdaleka vhodné pfi charakteru dneSnich vojenskych operaci, kdy vojaci vykonavaji
prizkumnou a hlidkovou ¢innost. Vysedani z vozidla a opetovné nasedani do vozidla je velmi
Casté a takové feSeni pfinejmensim obtézuje a odvadi jejich pozornost.

Dal$im moznym feSenim je vybaveni vojadka dvémi nezavislymi ndhlavnimi hovorovymi
soupravami, jedna je pripojena k persondlni radiostanici a druhd k vozidlovému interkomu.
Vojadk ma vzdy nasazenu pouze jednu hovorovou soupravu podle toho, v kterém systému
komunikuje. Toto feSeni je jeSté horsi a pfinasi vojakovi nemalé obtize. Ve vozidle je sice
vojék pfipojen k interkomu jednou ndhlavni hovorovou soupravou, ale pii sesedani ji musi
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sejmout, v lepSim piipadé bez nutnosti sejmuti ptilby balistické ochrany a nasadit si druhou
nahlavni hovorovou soupravu, ktera zajist'uje ptipojeni k persondlni radiostanici.

Ob¢ feSeni maji rovnéz tu zasadni nevyhodu, ze neumoziuji pfipojeni k druhé taktické
radiostanici (krom¢ persondlni radiostanice) pfi ¢innosti mimo vozidlo. Tak je napiiklad
velitel jednotky, ktery musi kromé persondlni radiostanice ur¢ené pro spojeni s ¢leny tymu
pouzivat VKV radiostanici s vétSim dosahem pro spojeni s nadiizenym stupném veleni
vystaven dal$im problémiim a komplikacim. V pfipadé, ze je vybaven nahlavni hovorovou
soupravou kryjici ob€ usi, musi tuto soupravu piepojovat mezi personalni a VKV radiostanici.
Alternativnim feSenim je vybaveni velitele jednotky lehkou nahlavni hovorovou soupravou
kryjici pouze jedno ucho, zde pak neni zarucena Zadna ochrana sluchu. Toto je pak pfi stielbé
v ramci vedeni bojové ¢innosti vaznym problémem.

1.3 Taktické pozadavky

Ze vSeho vySe uvedeného je naprosto ziejmé, ze zakladnim taktickym pozadavkem kromé
pripojeni vojaka do rtiznych komunikaénich systému je co nejsnadnéjsi a bezpecné opusténi
ptepravniho nebo bojového prostiedku. V idedlnim ptipade je vojak vybaven pouze jednou
nahlavni hovorovou soupravou, ktera chrani jeho sluch jak uvnitt, tak vné vozidla. Zakladnim
taktickym pozadavkem je, aby hovorovad souprava umoznovala funkci odposlechu okoli.
Ptitom mu zabezpeCuje moznost komunikace ve vozidlovém interkomu a prostiednictvim
persondlnich radiostanic spojeni s ¢leny tymu operujiciho vné vozidla a prostfednictvim VKV
taktické radiostanice spojeni s nadifizenym stupném veleni.

1.4 Personalni komunikaéni rozhrani

Personalni komunikaéni rozhrani [3] je novym vyrobkem, ktery reaguje na stavajici a budouci
potieby vSech mobilnich jednotek armady. Témito jednotkami mohou byt jednotky
piepravované prostfednictvim obrnénych transportérii, kolovych ¢i pasovych, nebo to mohou
byt rovnéz jednotky aeromobilni.

Personélni komunikacni rozhrani je elektronické zatizeni konstruované tak, aby maximalné
umoznilo vojakovi nasednuti a sesednuti z bojového prostfedku. Pfitom umoziuje piipojeni
k celé rad¢ taktickych komunika¢nich prostiedki, at’ jiz vozidlovych, nebo osobnich.

Tlacitko TL2 Reproduktor

l /A/ Mikrofon

& Konektor K3

Tlagitko TL1

<€ Konektor K2
/

Prepinac P1

>~

Konektor K4
<«— Konektor K1

Obr. 1-1: Personalni komunikaé¢ni rozhrani VICM 209
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Pti sesednuti z pfepravniho prostiedku vojak velmi snadno rozpoji pouze jeden vytrhavaci
konektor a miize snadno a rychle tento prostiedek opustit. Pritom stdle zUstadva ve spojeni
s posadkou uvniti prepravniho prostiedku, s ¢leny vysadku, poptipadé¢ s nadiizenym stupném
veleni.

Personalni komunikacni rozhrani je chapano jako osobni vybaveni vojaka. Je piipevnéno
k taktické vesté¢ pomoci robustni spony a lze je tedy velmi snadno od vesty odpojit. Poskytuje
interface mezi nédhlavni hovorovou soupravou jednotlivce, vozidlovym interkomem,
vozidlovymi radiostanicemi a VKV a persondlni radiostanici. Pii konstrukci vyrobku bylo
dbano na to, aby zatizeni bylo ergonomicky vhodn¢ feSeno a ptitom bylo dostate¢né robustni.
Samoziejmym pozadavkem je plnéni odpovidajicich vojenskych standardi.

Personélni komunikacni rozhrani je vybaveno nékolika robustnimi konektory, viz obr. 1-1.
Konektor K1 je urcen pro pfipojeni vojaka do interkomu, ktery je instalovan v prepravnim
bojovém prostiedku. Zde je vojadk piipojen odolnym spirdlovym kabelem ke konektoru
interkomu vyhrazeného pro pfipojeni ndhlavni hovorové soupravy. Konektor K2 je vyhrazen
pro pfipojeni konektoru nahlavni hovorové soupravy do personalniho komunikac¢niho
rozhrani. Do konektoru K3 je kabelem pfipojena persondlni radiostanice, kterd slouzi pro
taktické spojeni vojaka v ramci jednotky operujici mimo vozidlo.

Ovladani jednotky je intuitivni a velmi snadné. Jednoduchost ovladani byl zdkladni
pozadavek pii vyvoji. K ovladani slouzi dva zakladni ovladaci prvky, a to tlacitko TL1
a tlacitko TL2. Tlagitko TL1 je vyhrazeno pro klicovani vozidlového interkomu, tzn. Ze je-li
vojak pfipojen k interkomu, mize interkom klicovat pravé timto ovladacim tlac¢itkem.
Tlacitko TL 2 je vyhrazeno pro klicovani radiostanice zvolené na ovladaci vozidlového
interkomu. V praxi to tedy znamena, ze vojak neni rozptylovan Cinnostmi souvisejicimi
s obsluhou interkomu, ale pfi vhodném nastaveni ovladacich prvkll provadi fizeni celé
komunikace pouze prostfednictvim dvou ovladac¢t TL1 a TL2. Ptipojnou skiiiiku interkomu
muize mit tedy umisténu v podstaté mimo své zorné pole a v ¢innosti to vojaka nebude nijak
omezovat a nebude to na néj klast vyssi zatéz. Ob¢ tlacitka jsou umisténa v ose vyrobku
a ergonomicky jsou feSena tak, aby byla snadno pfistupna jak levakovi, tak pravakovi
a nedochazelo k mylnému kli¢ovani.

Personalni komunikaéni rozhrani je kromé jiného vybaveno rovné€z miniaturnim mikrofonem
a reproduktorem umisténym na zadni stran¢. Pti odpojeni ndhlavni hovorové soupravy od
persondlniho komunika¢niho rozhrani elektronické obvody automaticky tuto skute¢nost
detekuji a aktivuji mikrofon a reproduktor. Tato funkce je oceniovana zejména pti vykonavani
hlidkové cinnosti, kdy vojadk neni vystaven pusobeni nadmérného hluku a mit nasazenu
nahlavni hovorovou soupravu mize byt pro néj z dlouhodobého pohledu znaéné zatézujici az
nepiijemné, zvlasté pii nepfiznivych klimatickych podminkach. Pfi vykonavéani hlidkové
¢innosti a pozorovani je Casto zadouci mit moznost snizit hlasitost reproduktoru. K tomuto
ucelu slouzi prepina¢ P1, ktery ma dvé polohy — vysoka a nizka hlasitost. Pti opétovném
pfipojeni ndhlavni hovorové soupravy do konektoru K2 detekéni obvody toto pfiipojeni
detekuji a automaticky odpoji jak vestavény mikrofon, tak reproduktor. Jednotka rovnéz
automaticky detekuje zda je pfipojend néhlavni hovorova souprava vybavena mikrofonem.
V ptipadé, Ze je detekovano pouze piipojeni sluchatek a ne mikrofonu, aktivuje se rovnéz
vestavény mikrofon, vestavény reproduktor v§ak bude odpojen.

Personalni komunika¢ni rozhrani je dale vybaveno konektorem K4, ktery slouzi pro pfipojeni
obecného audio zatfizeni. Lze zde naptiklad ptipojit odposlech tfeti radiostanice, kterd bude
pouze monitorovana. Toto lze ve vojenské praxi UspéSné vyuzivat a nepfetrzitému
monitorovani frekvenci protivnika. Tento audio vstup méa vramci personalniho
komunika¢niho rozhrani nejniz$i prioritu a slouzi pouze pro odposlech. Pti pfichodu signalu
z konektoru K1 nebo K 3 je signal z konektoru K4 automaticky prerusen.
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1.5 Sesednuti z vozidla

Smyslem persondlniho komunika¢niho rozhrani je maximdln€¢ usnadnit ¢lenim vysadku
sesedani z pifepravniho prosttedku. Vojak sedici v transportnim nebo bojovém prostfedku ma
ke konektoru K1 spirdlovym kabelem piipojen vozidlovy interkom, ke konektoru K2 nahlavni
hovorovou soupravu vybavenou flexibilnim gradientnim mikrofonem a ke konektoru K3
personalni radiostanici.

Elektronické obvody persondlniho komunika¢ni rozhrani automaticky detekuji, Ze je
persondlni komunikacni rozhrani pfipojeno k interkomu a vojak komunikuje pies interkom
s celou osadkou vozidla. Pies interkom mé rovnéZz zajiStén pfistup ke vSem vozidlovym
radiostanicim. Pfi opusténi pfepravniho prostfedku vojak jednoduchym zpisobem rozpoji
pouze jeden trhaci konektor K1 a snadno piepravni prostiedek opusti.

Zcela automaticky dojde k pfepnuti ndhlavni hovorové soupravy na personalni radiostanici,
kterd je ptipojena k persondlnimu komunika¢nimu rozhrani. Vojédk tak milize nepftetrzité
pokracovat ve vedeni bojové Cinnosti a odpoutdni se od vozidla pro né neptedstavuje
nadmérnou zatéz.

Pfi ¢innosti mimo vozidlo mize do konektoru K1, ktery je primarné uréen pro pfipojeni
k vozidlovému interkomu, pfipojit vhodnym kabelem libovolnou VKV taktickou radiostanici
a tak mit pfistup do dvou radiovych siti najednou. Persondlni radiostanici kli¢uje tlacitkem
TL1 a VKV taktickou radiostanici klicuje tlacitkem TL2.

Koncepce vyrobku umoziiuje vyuziti nejriznéjSich radiovych spojovacich prostiedka.
Rozhrani K1 a K3 jsou zcela obecné nizkofrekvencni vstupy a vystupy. Pro pfipojeni
radiostanice je tedy vzdy nutné pouzit pouze spravny propojovaci kabel.

1.6 Zaclenéni personalniho komunikaéniho rozhrani do interkomu VICM

Personélni komunikaéni rozhrani je obecnou a viceucelovou komponentou, ktera zajistuje
vojakovi moznost pfipojeni k nejriznéj$im komunikaénim prostfedkim. Plni pozadavky
odpovidajicich vojenskych standardii, jako jsou pozadavky ergonomické, environmentdlni
a pozadavky elektromagnetické slucitelnosti [1][2].

VICM 201 VICM 202

VICM 209 VICM 209 VICM 209 VICM 209

Obr. 1-2: Zaclenéni personalniho komunikaéniho rozhrani ve VICM 200
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V ramci interkomu VICM 200 Ize ke kazdé komunikacni sktince, tj. VICM 201 a VICM 202
ptipojit dvé persondlni komunikacni rozhrani. Typickd konfigurace interkomu je jedna
centralni komunika¢ni jednotka VICM 201 fidici komunikaci a dvé zakladni komunikacni
jednotky VICM 202. V takto specifikovaném vozidlovém interkomu miize byt pfipojeno Sest
¢lent posadky. Kazdy ¢len je vybaven persondlnim komunikacnim rozhranim a personalni
radiostanici.

2 Zaveér

Personélni komunikaéni rozhrani je novym prvkem v elektronickém vybaveni vojaka. Resi
doposud dostatecné nefeSeny problém sesednuti vojéka z bojového piepravniho prostiedku pri
zachovani plnohodnotného spojeni s ostatnimi ¢leny tymu a s nadiizenym stupném veleni.
Zaroven je svou koncepci preduréena k zaclenéni do rlznych radiovych komunikacnich
systému pouzivanych v armade.

Diky své koncepci prokazatelné usnadiluje a zefektiviiuje ¢innost vojaka jak v pfepravnim
bojovém prostiedku, tak vné vozidla pii vedeni bojové Cinnosti. Tim vyrazné piispiva
k ochran¢ vojaka a zvySeni u€innosti vojenskych operaci.
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Identifikace parametri matematickych modela chovani ¢lovéka
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Resumé:

Prispévek shrnuje vice jak trileté pokusy sestavit ndhradni matematicky model cloveka -
pilota vyuzitelny v modelech Fizeni letounu v prostoru. Vseobecné je tvorba ekvivalentniho
modelu cloveka velmi komplikovand, nebot viastnosti clovéka nejsou v Case stdalé, ale meni se
s okamZitou kondici c¢loveka. Pri simulaci chovani cloveka lze tedy sestavit jen obecny,
priblizny model clovéka, pricemz predpokladdame vyrazné zjednoduseni jednotlivych prvkii
ndhradniho modelu v podobé zanedbdni nékterych parametrii prenosové funkce. Cldnek
ukazuji na dalsi moznosti jak podrobnéji zkoumat chovani clovéka — pilota pri urcovani
vybranych parametrii prenosovych funkci.

1 Uvod

Jiz delsi dobu se autor ¢lanku zabyva problematikou sestaveni ndhradnich matematickych
modell ¢loveka — pilota a vyuziti téchto modeli k rozboru chovéni ¢loveéka pii fizeni letu
letounu. Sestaveni ndhradniho modelu ¢lovéka z pohledu automatické regulace je slozitd a
velmi rozsdhla uloha. V teorii fizeni letu letounu stoji viceméné na okraji teoretickych
rozbort véetné jeho piipadného zaclenéni do regulacni smycky fizeni letu. Je tomu tak proto,
ze "parametry" a "Casové konstanty* Clovéka jsou Casové velmi nestdlé, ovlivnény tadou
vlivi, které na ¢loveéka plisobi (Ginava, vycvi¢enost, okamzitd nalada apod.). Posuzovani
chovani c¢lovéka v regulaéni smycce pii fizeni vybraného rezimu letu je tedy mozné jen
s ohledem na ziskani vysledkii regulace, tedy mozné schopnosti ¢lovéka dany rezim letu
spravné a vcas realizovat.

2 Charakteristiky vlastnosti pilota

Moznosti vytvoreni nahradnich modelti vlastnosti ¢lovéka je cela tada. Historicky se
pfistupuje ke stanoveni pienosové funkce tfemi moznymi zpisoby. V dostupné literatuie a
ve vSech publikacich autora vcetné tohoto piispévku jsou vlastnosti ¢loveéka vyjadieny
linedrnimi modely charakterizovanymi ptenosovymi funkcemi ve tvaru PD reps. PID
regulatoru se setrvacnosti prvniho nebo druhého tadu s dopravnim zpozdénim. Pro jednodussi
identifikaci jsou jednotlivé typy modell pilota opét oznaceny pismeny ,,A“ az ,,C*, pficemz
pilot typu ,,A* je modelem nejslozit&j$im (tvoii jej prenosova funkce se setrvac¢nosti druhého
fadu s dopravnim zpozdénim) a pilot typu ,,C*“ pak nejjednodussim modelem (zde jej tvori
jen pienosova funkce se setrvacnosti prvniho fadu s dopravnim zpozdénim).

Pro pfipomenuti tvaru matematickych modell piloti jsou v tab. 1. uvedeny ptenosové funkce
a v tab. 2. pak vyznam jednotlivych parametra téchto funkci, vychazi z ptedchozich publikaci
autort [4, 5, 6, 7], resp. historicky z [10, 11,12]. Pro oblast fizeni automobilu pak z [3].
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Tab.1. Pfenosové funkce modeli Tab.2. Vyznam parametru pienosovych funkci
pilota
F.,, |Ptenosova funkce modelu pilota
' = (T.p+1) e A K |- piirastek sily na kormidlech ve vztahu k jejich
(T,p+1)T,p+1) odchylce (1 az 100)
(T.p+1) T1 |- integracni Casova konstanta, tj. schopnost pilota
=K AP T e B realizovat proménné Cinnosti (0,2 az 1s)
(T,p+1) ™ |- dynamické vlastnosti vykonovych ¢lend pilota
1 (0,1 az 0,2s) (neuromoskularni ¢asova konstanta)
F,=K —e 7 ,C - reakéni Casova konstanta, tj. schopnost reagovat
(Lp+1) T3 na rychl & tho sign4 Z
ychlost zmény vstupniho signalu (5 az 20s)

(prediktivni ¢asova konstanta)
- dopravni zpozdéni (0,1 az 0,4s) (reakéni doba
pilota)

3  Experimentalni identifikace parametri modelu ¢lovéka

Pro dalsi rozbor chovani pilota v procesu fizeni letu letounu je vyhodné zptestiovat vybrané
parametry modelu chovani na zdklad¢ experimentalniho méteni reakce clovéka na podnét.
K tomu autor pfipravuje meéfici pracovisté, jehoz schématické zobrazeni je na obr. 1.
Testovany pilot sleduje na obrazovce pocitace vnéj$i podnét — jeho skokovou zménu a snazi
se vychylkou fidici paky — kniplu dosédhnout stejné vychylky ,,bodu* na obrazovce. Pohyb
kniplu je sniméan linedrnim snimaem ve dvou na sebe kolmych rovinach. Casovy priibh
pohybu kniplu je pfenesen do pocitace a zaznamendvan spolu s velikosti vnéjstho podnétu.
Oba tyto udaje spolu scasovou osou se pak pouziji v matematickych metodach
experimentalni identifikace. 1 kdyZz ziskané parametry modelli chovéani ¢lovéka nemohou
v tomto piipadé pln¢ charakterizovat zatiZzeni pilota pii skutecném ftizeni letu letounu, lze
predpokladat alespon jisté pribliZeni se k realnym parametrim.

Obr.1. Princip méfeni odezvy ¢lovéka na vnéjsi podnét

Podle zvoleného typu ptenosové funkce modelu pilota je mozné pro urceni ¢asovych konstant
v modelech chovéni ¢loveéka vyuzit matematické metody experimentalni identifikace redlnych
systémd, jejichz vysledky byly uspésné pouzity napt. v [1, 2]. Zname-li vstupni a vystupni
signdl a piiblizny tvar ptenosovych funkci, je mozné vyuzit uvedenych metod k zpfesiiovani
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parametri prenosové funkce. S velkou vyhodou je mozné vyuzit simulacniho prostiedi
MATLAB®, ktery jiz obsahuje n&které funkce pro realizaci nezbytnych vypo&ta.

Funkce fminsearch hledd minimum skaldrni funkce vice proménnych [8]. S jejim vyuzitim
byl sestaven algoritmus na identifikaci parametri prenosové funkce pro pilota typu ,,A ,,ve
tvaru

o ais+l
b,s® +bs+1

(1)

ei

s definovanou kriteridlni podminkou
_ Y
fmin _Z(yid y) (2)

Pro pilota typu ,,B* je pak v rovnici (1) b, =0 a pro pilota typu ,,C“1 a, =0.

Uvedeny algoritmus si ovSem nedokaze poradit s vypoctem dopravniho zpozdéni. Proto byl
program doplnéni jednoduchym podprogramem na vyhledavani pocatku odezvy pilota
(vystupni hodnota byla nenulova resp. vét$i nez zadand mald hodnota). Po vyhodnoceni
casového zpozdéni byl pro algoritmus identifikace posunut vstupni puls na pocatek vzniku
odezvy. Vysledky vypocti dopravniho zpozdéni u vSech typtl pilota se prakticky shoduji (s
presnosti kroku vypoctu 0.01s) se vstupni hodnotou.

3.1 Identifikace parametri modelu pilota typu “A”

Pilot typu ,,A“ predstavuje prenosovy clanek typu PID regulatoru se setrvacnosti
druhého fadu s dopravnim zpozdénim. Identifikované parametry jsou uvedeny v tab.3.

Srovnanim parametrt identifikace s pfesnym hodnotami nam ukazuje, Ze identifikace
parametri slozené pienosové funkce neni Uplné jednoduché a dosazené vysledky se nemusi
presné shodovat se vstupnimi udaji (v smyslu shody identifikovanych ¢asovych konstant a
ptvodné v modelu pouzitych ¢asovych konstant). Piesto 1ze povaZovat dosazené vysledky za
pouzitelné (viz obr. 3. — shoda obou prubéhi) pii dalSich vypoctech chovani c¢loveka
v systému fizeni letu letounu.

Pfenosova —0.02963s +1.045 Identification of trnster function coefficients
funkce 0.231s% +5.764s +1 5 5 5 ; 5 5 ; 5 5
Suma. 0.010253 .
ctvercu g
Smérodatna &
.0032 il
odchylka 0.003200 .
Pocet iteraci 246
Dopravni 0.160000 s T
zpozdéni
Tab. 3. Identifikované parametry Obr.3. Casové priib&hy identifikovanych parametrt
pilota typu A. pilota typu A

3.2 Identifikace parametri modelu pilota typu “B”
Pilot typu ,,B“ predstavuje ptenosovy ¢lanek typu PID regulatoru se setrvacnosti
prvniho f4du s dopravnim zpozdénim. Identifikované parametry jsou uvedeny v tab.5.
Porovname-li vypoctené koeficienty T, a Ts se vstupnimi hodnotami, 1ze konstatovat
prakticky Uplnou shodu identifikovanych parametrii (viz tab.5.). Identifikace parametri PID
¢lanku, ktery obsahuje pouze setrva¢nost prvniho ftadu je jednodussi nez v ptipade
setrvaéného c¢lanku druhého tadu. Rozhodujici pro dosazeni pouzitelnych vysledkii oviem
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také bude pomeér T3/T,. Je-li mensi nez 1, bude prevladat integracni ¢lanek v modelu a
pribéh odezvy bude odpovidat obr. 4. Bude-li tomu naopak pak v pienosu prevlada derivacni
¢lanek a odezva pak obsahuje vyrazny prekmit v prvnim okamziku vzniku podnétu.

Pienosova —0.9023s5 +1 |dentification of transfer function coefficients
funkce 1.199s +1

Suma 0.563021 .

ctvercu =

Smérodatna 0.023716 8

odchylka

Pocet iteraci 169

Dopvra}/n} 0.300000 s Time [g]

zpozdéni

Tab. 4. Identifikované parametry Obr.4. Casové pribéhy identifikovanych parametri pilota
pilota typu B. typu B

3.3 Identifikace parametri modelu pilota typu “C”

Pilot typu ,,C* pfedstavuje prenosovy clanek typu PI regulatoru se setrvacnosti
prvniho fadu s dopravnim zpozdénim. Identifikované parametry jsou uvedeny v tab.5.

Porovndme-li vypocteny koeficient T, se vstupni hodnotou, 1ze 1 zde konstatovat
prakticky uplnou shodu identifikovanych parametri. Identifikace velmi jednoduchého
regulacniho Clenu se setrvacnosti prvniho tadku je vyrazné jednodussi, algoritmus
identifikace velmi rychle konverguje ke spravnym hodnotdm — kratkda doba vypoctu, maly
pocet iteraci (viz tab.5.). Dosazeny piechodovy déj (viz. obr.5.), je prakticky shodny se
vstupnim prabéhem.

Pfenosova 0.9994 |dentification of trnsfer function coefficients
funkce 1.186s+1 T ; ; T ! 1
suma_ 0.002684 :
ctvercu £
Smérodatna 0.001638 g
odchylka
Pocet iteraci 101
Dopvrayn’i 0.300000 s Time [5]
zpozdéni
Tab. 5. Identifikované parametry Obr.5. Casové priib&hy identifikovanych parametr pilota
pilota typu C. typu C
4 Zavér

Ptedlozeny ¢lanek nemiiZze na n¢kolika strandch dat autoru velky prostor na prezentaci
feSeného problému. Taktéz relativné malé grafické vystupy v tisku realizované cernobile
nejsou prili§ Citelné. Na piilozeném CD je mozné si grafy zvétsit a prohlédnout v barevném
provedeni. Autor ¢lankem naznacuje, jaké moznosti pti simulaci chovani ¢loveka pti fizeni
letu jsou k dispozici. Lze tedy ocekéavat ohlasy ctendii a autor bude potéSen rozsahlejsi
diskuzi, tfeba formou e-mailové korespondence.
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Resumé:

V clanku je uvedeno sloZeni, specifickeé ikoly a informacni moznosti jednotlivych subsystémii
Operational Tactical Command and Control System of Air Force (OTCCSAF) z pohledu
Jjejich interoperability do prostredi Network Enabled Capability (NEC).

1  Uvod

Network Enabled Capability (NEC) predstavuje rozvoj opera¢niho pouziti sil v informacnim
véku s podporou nejnovéjsich informac¢nich a komunikacnich technologii. Podstatu NEC
vyjadiuji nize uvedené principy, které je potieba naplnit pro ziskdni nadvlady nad
protivnikem:

e Vidét vice a jako prvni dosahnout informacni prevahy. Naplnéni této myslenky je
zalozeno na sbéru dat z bojist¢ pomoci riznych senzord pozemnich, ¢i vzdusnych sil
nebo ze zpravodajskych informaci. Déle tyto informace zpracovat tak, aby byly
dostupné vSem opravnénym uzivatelim ve formatech pro né zpracovatelnych.

e Porozumét lépe a rychleji k dosaZeni znalostni prevahy. Znalostni pfevaha umoZni
velitelskému sboru efektivni pochopeni stavajici situace na bojisti. VSichni opravnéni
budou mit pristup k aktualnim dattim, kterd budou obsazena v kterékoliv databazi sit¢.

e Rozhodovat se 1épe a rychleji k ziskani prevahy v rozhodovani. Pro vytvofeni
pfevahy je nutno vybavit §taby vSech stupniii pokro¢ilymi ndstroji pro podporu
rozhodovani, schopnymi analyzovat a navrhovat mozna feSeni.

e Pisobit ¢i jednat rozhodné a rychle a tim dosahnout opera¢ni pievahy.
Okamzité zvefejnéni srozumitelného a jednozna¢ného zaméru velitele umozni vSem
podiizenym pochopeni jejich tkold, které jsou schopni samostatné a iniciativné plnit.
Neustaly prehled o okamzité situaci na bojisti, o sptatelenych soucinnostnich
jednotkach vede k vytvoteni efektu synchronizace a dosazeni pozadované prevahy.

Budovani schopnosti NEC je dlouhodoby, prakticky nikdy nekoncici proces. V sttednédobém
horizontu budovani NEC je nutno vytvofit tfi urovné schopnosti:

1.1 Komunikovat a sdilet informace

Aktivity smétuji prekonani informacnich bariér a vytvofeni schopnosti ziskat informacéni
prevahu. Zahrnuji sdilené pochopeni situace vlastnich vojsk a protivnika a jednotné
pochopeni zdmyslu velitele a schopnosti vytvéret a podporovat praci Communities of Interest.

1.2 Spolecné planovat a ridit

Cilem je piekonani bariér znemoziujicich bezprostfedni spolupraci pfi planovéani a fizeni
operace a vytvoreni schopnosti ziskat prevahu v rozhodovani. Jsou zde zahrnuty schopnosti
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efektivné spolupracovat pii planovani a fizeni operace. Zavedeni pokrocCilych nastrojii pro
podporu vzajemné spoluprace pii feSeni operacnich uloh a podporu rozsahlé vertikdlni a
horizontalni spoluprace. Dojde k vytvofeni uzivatelské schopnosti spoluvytvaret obraz bojisté
a spravnym zpusobem mu porozumet.

1.3 Zjistit a jednat

V této etapé dojde k piekonani bariér ve vzajemné spolupraci jednotlivych vyzbrojnich
platforem a vytvotreni schopnosti ziskat operacni pfevahu. Zahrnuje bezproblémové propojeni
senzorti a zbraniovych systémi a vyznamné zkraceni cyklu od zjisténi cile k jeho niceni.
Znalost situace ze vSech senzorli na bojisti a jeji automatizované vyhodnoceni umozni zvolit
optimalni variantu niceni cile. Zamérem je dosaZeni plné interoperability v alianénim a
koali¢nim prostredi, kdy veskeré informace jsou plné sdileny mezi jednotlivymi aplikacemi
napftic stupni veleni a druhy vojsk.

Do procesu budovani NEC je zapojena i Aeronautical Radio Navigation Service (ARNS), pro
kterou v oblasti vyzkumné podpory NEC je stanoven ukol: ,,vytvofeni interoperability
stavajicich a nové budovanych systémi v ramci veleni a fizeni vzdus$nych sil a Complex
Integrated Air Traffic Control Support System (CIATCSS).

Cilem clanku je popsat moznosti interoperability stavajici kapacity Operational Tactical
Command and Control System of Air Force (OTCCSAF) a jejich vyuzitelnost v koncepci
NEC.

2 Budovani NEC ve vzdusnych silach

Jadrem struktury NEC je integrované komunikac¢ni a informacni prostiedi. Toto integrované
prostiedi je ,,super sit* na principu plug and play schopnd poskytovat konektivitu mezi
informacnimi zdroji a uzivateli a transportovat data, informace a znalosti mezi v§emi uzivateli
a informacni sférou.

Do integrovaného prostiedi NEC jsou zahrnuty zdroje informaci (senzory), systémy veleni a
fizeni, zbrafové systémy a prostiedky plsobeni na protivnika aZz po jednotlivce vcetné,
propojené v jednotné siti. Vlastni sit’ bude vytvotena komunika¢nimi a informaénimi systémy
tak, aby poskytovala informac¢ni sluzby, bezpe¢nostni sluzby, sluzby fizeni sité a dalsi sluzby
potiebné pro dosazeni informacni pfevahy s rozhranimi na koali¢ni, spojenecké a partnerské
systémy.

Podle [1] k vybudovani integrovaného prosttedi NEC budou v maximalni mife vyuzity
stavajici a pldnované komunika¢ni a informaéni systémy (KIS). Jednd se piedev§im
o vybudovanou a modernizovanou komunika¢ni infrastrukturu, stdvajici informacni systémy
resortu MO, integracni projekt Prufezového informacniho systému MO (PRIS MO), operacné
takticky systém veleni a fizeni pozemnich sil (OTS VR PozS) a komunikaéni informacni
systémy vzdusnych sil (KIS VzS).

Aby bylo mozné plnit zamér Strategie budovani NEC v ozbrojenych silach CR v prostiedi
VzS je nutné si definovat stavajici a planované prvky v KIS VzS. Z tohoto popisu budou
vynechdny stavajici Stabni administrativni systémy a vSechny entity vztahujici se k pozemnim
prostfedkiim a systémiim protivzdusné obrany. Po tomto zjednoduseni Ize mezi zakladni
komunikacni a informacni systémy VzS zatadit Operational Tactical Command and Control
System of Air Force (OTCCSAF) a Complex Integrated Air Traffic Control Support System
(CIATCSS). Jejich zékladni schéma je uvedeno na obr. 2-1.
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2.1 Komplexni integrovany systém zabezpeceni fizeni letového provozu

Komplexni integrovany systém zabezpeleni fizeni letového provozu ACR je tvofen
komplexem navzajem provazanych subsystému, které¢ pokryvaji soucasné poZadavky procesi
fizeni letového provozu ACR v navaznosti na ostatni letovy provoz nad uzemim CR.

Air Force CI system

OTCCSAF CIATCSS
- |- _— @ |
ICC NATO A d SEKTOR VS
ACCS LOC1 i — Is for pilot
preparation
(= MSS
—| LETCENTRUM
NEC

Obr. 2-1: Zakladni schéma komunikaéniho a informaéniho systému VzS se zamérenim
na letectvo

Ukoly a charakteristika systému:

e zabezpeCuje komplexni Cinnost (na urovni oblastni, letiStni a koordinac¢ni) v pied
taktické a operaéni fazi pldnovani, ptfehledu o redlné vzdusné situaci, fizeni a
vyhodnocovani letecké ¢innosti,

e umoznuje distribuci radarovych, pldnovacich, meteorologickych a informacnich dat na
urcend mista RLP a veleni vzdusnych sil ACR,

e poskytuje moznost automatizovan¢ho dalkového sledovani stavu letiStnich systémd,
jejich fizeni a uchovavani informaci o provoznim stavu,

e je provozovan na riznych Urovnich a mistech RLP a veleni vzdu$nych sil ACR.

KIS ZRLP tvori entity jejichZ analyza je mimo ramec tohoto piispévku a byla publikovana
samostatné v [2].
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2.2 Operacné takticky systém veleni a fizeni VzS

OTS VR VzS zajistuje informaéni podporu &innosti veliteld a §taba pii ochrang vzdusného
prostoru CR, zabezpetuje konektivitu a integraci informaci od taktickych stupiiti veleni az po
operaéni uroveti. OTS VR VzS pro zabezpeteni jednotlivych Grovni veleni a fizeni (mist
veleni - alian¢ni, ndrodni) vyuzivd nasledujici komponenty: ICC, SEKTOR VS, ACCS
LOCI1, Informacni systémy pro pripravu piloti (MSS, LETCENTRUM). Systém ma on-line
vazbu na informaéni infrastrukturu KIS ZRLP.

Ukolem OTS VR VzS je zpiistupnit aktualni Gdaje o vzdu$né situaci v realném &ase, Gdaje
o stavu sil a prostiedkil, zbraniovych systémi, jejich moZnostech a dosazenych vysledcich pfi
bojové ¢&innosti. Systém pokryje a zabezpedi potieby VzS ACR a NATINADS.
Komunikaénim prostiedim OTS VR VzS bude sit DANESE. OTS VR VzS bude mit
implementovany schopnosti vymény informaci s OTS VR PozS.

V ramci OTS VR VzS je pribézné feSena problematika modernizace stavajicich
informacnich a bojovych systémi VzS (véetné jejich doplnéni o dal§i subsystémy podle
pozadavkli NATO), modernizace a vystavba stacionarnich a mobilnich mist veleni a fizeni
VzS, piipojeni aktivnich i pasivnich senzord do systému VR VzS a implementace
identifika¢niho a naviga¢niho systému NATO.

V oblasti integrace senzorovych dat je realizovana implementace pasivnich sledovacich
systémi (PSS), FADR (Fixed Air Defense Radar) a dojde k zahdjeni postupné integrace
MADR (Mobile Air Defense Radar).

Systém veleni a Fizeni ICC (Integrated Command and Control)

Systém ICC poskytuje podporu procestim veleni a fizeni od urovné Spoleéné operacni
sttedisko letectva CAOC (Combined Air Operations Centre) az do jednotek. ICC tvofi
integrované prostredi, které poskytuje management informaci a rozhodovaci podporu pro
operacni aktivity letectva na trovni NATO CAOC v dobé€ miru, pfi cvicenich a v dobé valky.

CAOC, a to ptredevsim:
e planovani a vydavani ukold (misi),
e tvorba rozkazu tikolu letectvu (ATO — Air Task Order),
e tvorba zpravy o ukolu letectva (ATM — Air Task Message),
e aktudlni operacni ¢innost - aktualni operace.
Systém SEKTOR-VS

Systém zabezpecuje fuzi radarovych dat, jejich distribuci a zobrazeni vyhodnocené vzdusné
situace (RAP - Recognised Air Picture). Déle zajistuje informacni zabezpeceni pii navedeni
akénich prostfedkti vzdusnych sil v redlném case.

Systém SEKTOR-VS je konfigurovan jako soubor pracovnich a technickych stanic typu
LETVIS. Mezi hlavni funkce systému patii:

e Tvorba, distribuce a prezentace rozpoznané¢ho obrazu vzdus$né situace RAP, jehoz
zakladem je zpracovani dat z heterogennich zdroji (PSR, SSR, radiolokacni
vySkomeéry, pasivni sledovaci systémy, GPS, dotazovace IFF, apod.).

e Zpracovani, distribuce a prezentace civilnich i vojenskych letovych pland a pland
vyuziti vzdusnych prostord.

e Zpracovani a zobrazeni "raw video" pomoci scanconvertoru.

e Track management podle protokolu LINK 1.
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e (Generovani a distribuce simulovanych cili.
e Pfifazovani identifika¢nich charakteristik k tracktm.

e Sbér a distribuce informaci o dislokaci a bojové pohotovosti PLRV, SL a radarovych
stanovist.

e Automatizované piidélovani cili, dynamické vyhodnocovani stavu vedeni bojové
¢innosti.
e Automatizované navedeni stihace na vzdus$ny cil.
e Zaznam a rekonstrukce obrazu vzdusné situace, tvorba objektivni dokumentace.
e Rizeni dotazova¢i IFF a radiolokaénich vyskoméra.
LETCENTRUM

Jedna se o dosluhujici informacni systém letecké zadkladny, ktery zabezpeCuje sbér,
zpracovani, vyhodnoceni a distribuci informaci podporujicich fizeni. V soucasné dobé je
nahrazovan Mission Support System.

Systém pro zabezpeceni mise MSS

MSS (Mission Support Systém) komplexné zabezpecuje sbér, vyhodnocovani, zpracovani a
distribuci dat a informaci potfebnych pro vyhodnoceni leteckého vycviku, planovani
tratovych a navigacnich letli a bojovych misi s kompletnimi vypocty. Slouzi pro piipravu
pilota (napldnovani a provedeni ukolu — mise). Je urcen k:

e zpracovani rozkazil na letovy kol (misi),

e podpote ¢innosti velitele a pilota pii tkolové a predletové piipravé podle platnych
narodnich predpist a zavadénych postupii NATO,

e zpracovani zékresu a distribuci taktické situace.
Systém veleni a Fizeni vzdusnych sil ACCS

ACCS (Air Command and Control System) je plné integrovany, automatizovany systém
veleni a fizeni, podporujici komplexni soucinnost, planovani, tikolovéani, vykon a prizkum
pro vSechny operace vzdusnych sil NATO v Evropé. Hlavnim ukolem ACCS je ucinna
integrace prizkumu vzdusného prostoru v dobé miru, podpora rozhodovaciho procesu veleni
v krizovém obdobi a vedeni vojenskych operaci spojenymi silami v dobé vale¢ného konfliktu.
ACCS kromé poskytovani managementu vzdusnych sil musi zabezpecovat manévr, vyménu
informaci, interoperabilitu a spojeni k odpovidajicim prvkim pozemnich sil a narodnim
sttediskiim veleni a fizen.

Systém ACCS je vyvijen v rdmci NATO a po svém dokonceni funkéné nahradi systém ICC.
Strukturu ACCS vytvaii ucelené HW (hardware) a SW (software) celky — entity. Nazvy a
oznaceni téchto entit jsou prevazné shodné s oznacenim mist (stiedisek) systému C2 NATO.
ACCS se ve svém slozeni jevi jako soubor téchto entit s riznymi proménlivymi funkcemi.
Schéma zékladniho propojeni jednotlivych entit ACCS LOCI (Air Command and Control
System First Level of Operational Capability), jejich vazeb, zakladnich funkci a produkti je
znazornéno na obrazku 2-2. Uvedené schéma vyjadiuje zakladni principy ACCS a ve své
podstaté predstavuje téz zaklad systému veleni a fizeni letectva ACR.

ACCS umoziuje centralizované veleni a decentralizované realizace pomoci jiz v miru
rozvinutych stacionarnich patefnich entit. Cést entit vetné forem prace a metodik funguje jiz
v soucasnosti, 1 kdyz jesté¢ ne plné na technologii ACCS, ostatni entity jsou postupné
vytvafeny a aktivovany.
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Mnohonarodni operacni stfedisko vzdusnych sil CAOC (Combined Air Operations
Centre)

Uskuteciiuje taktické veleni a taktické fizeni nad piidélenymi silami a prosttedky vzduSnych
sil. Vydava tkoly vzdusnym misim a uskute¢tiuje koordinaci letectva, pozemniho vojska a
namotnictva s jinymi velitelstvimi a agenturami vydavajicimi tkoly (jak v ramci NATO
tak narodni).

Strredisko Fizeni a uvédomovani CRC

Ukolem CRC (Control and Reporting Centre) je poskytovat taktické fizeni ve vzduiném
prostoru sildm a prostiedkiim nadfizeného stupné v rdmci NATO a vybranym sildm a
prostfedkiim pod narodnim velenim.

V prostiedi ACCS je stfedisko fizeni a uvédomovani oznaCované zkratkou ARS vytvofenou
z pocatecnich pismen ACC, RPC a SFP. Sklada se ze stfediska fizeni vzdu$nych sil (ACC),
sttediska pro vytvareni piehledu o vSeobecné vzdusné situaci (RPC) a stanovisté¢ fuze dat
(SFP).

ZADAVANI UKOLU
* Zadavani tkolt/monitorovani,
management sil, vydani ATO

* zadavani ukolii/monitorovani sil a

C AOC prostiedki C2
* Aktualni planovani fizeni vzdusného
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Obr. 2-2: Schéma zakladniho propojeni jednotlivych entit ACCS LOC1
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Stredisko Fizeni vzdusnych sil ACC

ACC (Air Control Centre) je entita fizeni boje v redlném case. Vyhodnocuje moZnosti
vzdusného napadeni. Provadi fizeni vSech typl pilotovanych misi letectva a fizenych stiel
zemé-vzduch vradmci urceného geografického prostoru. Koordinaci misi umoZziiuje
management fizeni (aktualniho planovani) a management vyuziti vzdusného prostoru.

Stiredisko pro vytvareni prehledu o v§eobecné vzdusné situaci (RPC)

RPC (Recognized Air Picture Production Centre) vytvari a distribuuje jednotny obraz
o vSeobecné vzdusné situaci RAP (Recognized Air Picture) v ramci daného geografického
prostoru.

Stanovisté fize dat (SFP)

SFP (Sensor Fusion Post) vytvafi mistni obraz o vzdu$né situaci, ktery se sklad4 z dat
o mistnich trasach, slucuje zpravy o cilech a identifika¢ni data z rliznych senzort.

Operacni stiredisko pro rizeni leteckého kridla (letecké zakladny) WOC

Wing Operations Centre (WOC) tidi celkové operacné-provozni ¢innost letecké zdkladny a
piipravu zadanych misi. Zabezpecuje nepietrzitou koordinaci mezi leteckou zakladnou a
CAOC, ACC a SQOC (Squadron Operations Centre/ Operacéni stfedisko letky). Poskytuje
v téméf realném case nepretrzité informace o stavu LZ. Zadané mise pfifazuje jednotlivym
letkdm nebo jednotlivym letountim a dopliiuje je dodatecnymi informacemi.

Operacni stiedisko letky SQOC

Zabezpetuje nepretrzitou koordinaci s operatnim stfediskem letecké zékladny. Ridi a
zabezpecuje konecnou pripravu misi a jejich v€asné provedeni (rozkazy o tkolu letectva jsou
pfevedeny do planu mise s dostate¢nou podrobnosti pro kvalitni piipravu letovych osadek).
Provadi prvotni vyhodnoceni splnéni tikold misi. Rozvinutelnd verze SQOCu je DSQOC
(Deployable Squadron Operation Centre).

Operacni stiedisko pro koordinaci ¢innosti vzdusnych sil AOCC

AOCC (Air Operations Coordination Centre) je obvykle rozmisténo s polnim velitelstvim
pozemniho vojska a provadi koordinaci planovani letectva a management letecké podpory.

3 Zaveér- komunikaéni koncepce ACCS v NEC

Komunikaéni struktura ACCS pro vyménu informaci s dal§imi entitami a vnéjS$imi velenimi a
agenturami je poskytovana vlastnimi staty. NATO poskytuje komunikacni prostfedky pro
rozvinutelné prvky DAC (Deployable ACCS Component), spojeni od CAOC vyse,
sub-elementy vnitinich ACCS komunikaci na stanovisti a téz zabezpecCuje spojeni pies
hranice. Stanovist¢ ACCS zahrnuji kapacity pro vnitini komunikace a interface pro ziskani
ptistupu do vnéjsich komunikacnich prostredkd.

Vzdusné sily (ato¢né i obranné) pozaduji vyménu hlasovych a datovych informaci v redlném
Case mezi rozlicnymi komponentami. Tento tok a taktické fizeni musi byt co nejvice
kompletni a musi pokracovat i1 kdyz stfedni trovné budou vytfazeny z boje. Toto vyzaduje
komunikace, které jsou spolehlivé, schopné prezit udery a odolné vicéi prostiedkim
elektromagnetického boje. Systém musi mit dostate¢nou kapacitu dat, acastnickou kapacitu,
piesnost, odolnost proti pretizeni, bezpec¢nost informaci, flexibilitu pfistupu a organizace sit¢,
tak aby dovolil vS§em ucastnikiim provadét jejich mise v ramci pozadovaného casu. ACCS
musi mit schopnost komunikovat s letadly, ktera jsou uvniti obalky vsech jejich piehledovych
senzord.
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Resumé:

V' ¢clanku jsou uvedeny moznosti vyuZiti informaci poskytovanych hlavnimi subsystémy
Komplexniho integrovaného systému zabezpeceni Fizeni letového provozu ACR (KIS ZRLP)
pro operacni pouziti v NEC. Ridici cinnost subjektii veleni a ¥izeni je informacné
komunikacnim procesem, ktery musi byt komplexné Fesen. Uplatnéni informaci z KIS ZRLP
v prostiedi NEC nezavisi ani tak na technickém reseni, jak na jejich systémovém a operacnim
vyuzitim. Do integrovaného prostredi NEC je mozné zahrnut jak zdroje informaci (senzory),
tak vystupy z informacnich podsystémii. DiileZitou roli z hlediska nabidky informaci pro NEC
miize mit Letecky vizualni informacni systéem (LETVIS) a jeho podsystém LEDIS.

1 Uvod

Zakladnim nastrojem 1 prostfedkem k realizaci veleni a fizeni (feSeni fidicich problémd,
rozhodovani a realizace rozhodnuti) je komunika¢ni proces. Obecné lze konstatovat,
e “Veleni” - popisuje pravomoc k vedeni a koordinaci vojenské sily, zatimco “Rizeni” -
odpovédnost za realizaci rozkazii, nebo ptikazi v pravomoci veliteli. Komunikace
jerealizovana prostfednictvim komunikacni struktury (obr. 1). Komunikaéni struktura
v procesu veleni a fizeni ma vertikalni a horizontalni rozmér.

Poskytovatelé a tviirci prvotnich informaci
Ptijemci a uzivatelé pozadovanych informaci

A

Soubory informaci
Ptenosové sité
Zpracovani informaci

e

Pfijemci a uzivatelé pozadovanych informaci
Poskytovatelé a tviirci prvotnich informaci

Obr. 1 Zikladni schéma komunika¢ni struktury

Pti integraci jakéhokoliv subsystému do prostiedi NEC se neobejdeme bez systémového
pristupu (systems approach). Cilem teorie systémového piistupu je teoreticky popsat systém,
zobecnit poznatky o jeho prvcich a strukturalnich vazbach a na tomto zdklad¢ vypracovat
pojmovy aparat a metodologické principy pro teoreticky vyzkum nebo fidici ¢innost.
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Systém piedstavuje jednotné usporadany celek slozeny z prvkil a jejich vzajemnych vazeb,
jehoz vlastnosti se li§$i od sumy vlastnosti jeho jednotlivych prvkd. Pro systém
je charakteristicka celistvost, strukturnost, hierarchi¢nost, funk¢nost a vazby s okolim.
Informacni systém veleni a Fizeni (Command and Control Information System) je feSen jako
integrovany systém (zahrnujici doktrinu, postupy, organizacni strukturu, osoby, technicka
zafizeni a komunikaéni prostfedky), poskytujici velitelim na vSech stupnich dostatec¢né
a v€asné informace pro planovani, realizaci a fizeni jejich ¢innosti (obr. 2).

COMMAND AND CONTROL

MISSION . .
tasks AF Operational tactical command and

control system of air force

Complex integrated air traffic
control support system

Other systems

Command and control information system } Command and control management

Obr. 2 Informacni systém veleni a Fizeni

Kvalita veleni a fizeni je jednim z rozhodujicich faktor( tispé$nosti viech ¢innosti VzS. Ridici
¢innost subjektl veleni a fizeni je informa¢né komunika¢nim procesem, ktery musi byt
systémové (komplexné€) feSen. V praxi tomu tak neni, coz byva ptiinou vétSiny problémi pri
tvorb¢ informacnich systému (podsystémi) VzS a jejich zapojovani do prostiedi NEC. Pokud
neni pfesné¢ vymezena vécnd napli procesu veleni a fizeni, fe§i se pfevazné jen jeho
»podpora®, nabizi se otazka: podpora ¢eho?

Z tohoto divodu je nezbytné v ramci NEC vyvinout vhodné koncepce a operacni postupy,
které musi byt testovany, prakticky ovéfeny a vyhodnoceny. Dale je nutné stanovit pozadavky
pro rozvoj budoucich technologii a vyvoj modernich a inovacnich feSeni v rdmci obranného
planovani s vyuzitim obranného vyzkumu. K tvorbé architektur prostiedi NEC je tieba
pfistupovat ze tii zakladnich pohledi: operacniho, systémového a technického. Jak vyplyva
z vySe uvedeného, zdkladem pfi tvorbé systému NEC je propojovani nezéavislych slozek
do vétsich celkd. Vytvaii se novy systém integraci pilivodnich systémil se soucasnym
rozvojem novych slozek systému s cilem dosahnout nové vyssi irovné funkcionality.

K vybudovani integrovaného prostfedi NEC maji byt podle [1] v maximalni mife vyuzity
stavajici a planované komunikacéni a informacni systémy. Jedna se predev§im o vybudovanou
a modernizovanou komunikacni infrastrukturu tvofenou soucasnymi informacnimi systémy
resortu MO, do které patii: integracni projekt Prifezového informacniho systému MO (PRIS
MO), operaéné takticky systém veleni a fizeni pozemnich sil (OTS VR PozS) a komunikaéni
informacni systémy vzdusnych sil (KIS VzS).

Mezi zékladni komunikacni a informacni systémy VzS fadime Operacné takticky systém
veleni a fizeni VzS (Operational Tactical Command and Control System of Air Force)
a Komplexni integrovany systém zabezpeceni fizeni letového provozu (Complex Integrated
Air Traffic Control Support System).

Analyza OTS VR VzS a KIS ZRLP je mimo ramec tohoto piispévku a byla publikovana
samostatné v [2] a [3].
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2 Vyuzitelnost informaci z KIS ZRLP v prostredi NEC

Komplexni integrovany systém zabezpedeni fizeni letového provozu ACR je tvofen souborem
navzdjem provazanych subsystémi, které pokryvaji soucasné pozadavky procesi fizeni
letového provozu ACR v navaznosti na ostatni letovy provoz nad tzemim CR. KIS ZRLP
je slozity hybridni systém, ktery je slozen z jednotlivych subsystémil navzdjem odlisnych
svym uréenim, softwarem a zpracovanim informaci. KIS ZRLP zpracovavé a poskytuje velké
mnozstvi informaci nutnych pro fizeni letového provozu. Mezi hlavni informace systému
patii:
radarové informace,
letové plany,
meteorologické informace,
informace o vyuzivani vzdusného prostoru,
informace o zpusobilosti letist’ a provozuschopnosti prosttedktt LRNS,

e informace letecké informacni sluzby.
Jednou z pozadované hlavni schopnosti NEC je dostupnost informaci zalozena
na uzivatelském piistupu, manipulaci a vyméné relevantnich informaci rizného stupné utajeni
napti¢ stupni veleni a organizacnimi hierarchiemi, v mistech dislokace 1 v prostorech
operaéniho nasazeni, v narodnim i koali¢nim prostiedi. Uplatnéni informaci z KIS ZRLP
v prostiedi NEC nezavisi ani tak na technickém feSeni, jak na jejich systémovém a operacnim
vyuzitim. Do integrovaného prostfedi NEC je mozné zahrnut jak zdroje informaci (senzory),
tak vystupy z informac¢nich podsystému. Z hlediska nabidky informaci pro NEC mize mit
dilezitou roli Letecky vizualni informaéni systém (LETVIS) se svym podsystémem LEDIS.
Obecné mize LETVIS poskytnout:

e prehledové informace (civilni systémovy track ze systému ARTAS, vojensky
systémovy track ze systému LETVIS RLP, lokalni systémové tracky z jednotlivych
leteckych zékladen a ploty z civilnich oblastnich a vojenskych letiStnich radart),
civilni a vojenské letové plany a zpravy s nimi souvisejici,
plany vyuZiti vzdusného prostoru v textové a mapové podobé,
meteorologické informace,
informace letecké informacni sluzby (NOTAMy, mapy, listinné informace MILAIP),

e informace o kmitoétech, omezenych prostorech, letadlech, letistich atd.
Z vyse uvedeného prehledu informaci se jevi, pro proces veleni a fizeni, jako uziteny pristup
k meteorologickym informacim systému LEDIS. Meteorologickd data jsou ziskdvana
z povétrnostniho ustfedi ACR. Znalost stavu podasi a predpovédi jsou v planovani bojové
¢innosti velmi uziteCnou informaci. Velitelé je mohou pouzit pfi plénovani jak leteckych
operaci (misi), tak k pldnovani a fizeni letecké podpory pozemnich operaci. K vytvoreni
ptislusného pohledu opera¢niho a systémového je nutné znat o tomto systému alespon
zakladni informace.

2.1 Informacni a meteorologicky podsystém LEDIS

LEDIS je informacni a meteorologicky podsystém urceny pro shromazd’'ovani, zpracovani
a distribuci dynamickych a statickych informaci. Pro uzivatele jsou k dispozici:

e zpravy o stavu a prubchu pocasi na jednotlivych meteorologickych ¢i letiStnich
stanicich na uzemi Ceské republiky, popf. na tzemi celé Evropy. Déle jsou
zobrazovéany vystrahy a pfedpovédi, tlak QNH z vice oblasti a aktualni radarové
informace o stavu oblac¢nosti. Podsystém umoziiuje pfijem a zobrazeni informaci typu
NOTAM, a zpracovani podkladi pro vydani NOTAM.
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e informace o kmito¢tech, omezenych prostorech, vyznamnych bodech a soutfadnicich,
vychodech a zapadech slunce, letadlech, letistich a nouzovych postupech, informace
z MIL AIP apod.

Zakladnimi prvky podsystému LEDIS jsou:

e LEDIS server, ktery je hlavnim serverem celého podsystému. Zabezpecuje vstup dat
do podsystému, provadi vstupni syntaktické a sémantické kontroly véetné¢ dekédovani
zprav. Uklada meteorologicka data a radarova data z meteorologickych radart
do databéze.

e Stanice LEDIS WS. V textové nebo grafické podobé prezentuji koncovému uzivateli
zpracovana data.

Systém zpracovava a zobrazuje nasledujici meteorologické zpravy:

zpravy typu METAR, SPECI, TAF a SYNOB,

zpravy typu text (pfedpovédi, vystrahy) a QNH tlak,

zpravy meteorologického multiradaru a ostatnich meteorologickych radart,
animované snimky obla¢nosti nad stfedni Evropou (formaty gif, tif).

Specifikace meteorologickych zprav

METAR (Meteorological Aerodrome Report) - pravidelna letecka meteorologicka zprava
(vyddvana v leteckém meteorologickém kodu) o podminkdch na daném letiSti. Zpravy
METAR se vytvareji v meteorologickych stanicich umisténych na letiStich (manualné nebo
automaticky). Vydavaji se obvykle jednou za hodinu, na frekventovanych letiStich dvakrat za
hodinu, pravidelny termin je vzdy celd hodina resp. ptilhodina. Pokud v mezidobi dojde k
vyrazné zméné pocasi, vydava se zvlastni zprava oznaCovand jako SPECI, kterd se koduje
podle stejnych pravidel.

SPECI (Aviation selected special weather report) - zvlastni leteckd meteorologickd zprava
(vydavana v leteckém meteorologickém kodu),

TAF (Terminal Aerodrome Forecast) - letiStni pfedpovéd’ pocasi (vydavand v leteckém
meteorologickém kodu).

SYNOP (Report of surface weather observation from a land station) - zprava o pfizemnich
meteorologickych pozorovanich z pozemni stanice.

Prezentace meteorologickych informaci v systému LEDIS

Informace o pocasi je v pracovnich stanicich systému prezentovana formou tabulek, paneld
a mapovych oken (viz obrazek 3).

Tabulky pocasi, slouzi pro pfehlednou informaci o pocasi na stanicich seskupenych
do skupin (obvykle podle zemépisné polohy). Skupiny lze libovolné ptrepinat. Obvykle
je definovano sedm skupin (Ceskd republika, Stiedni Evropa, Evropa, Némecko, Polsko,
Slovensko a Rakousko. Zvolenim stanice se zobrazi lokalni pocasi na stanici.

Piedpovédi, vystrahy, informace spojené s oblastnim tlakem QNH a dalsi textové
meteorologické informace jsou zobrazovany v samostatnych panelech.

Mapova okna

Mimo hlavniho mapového okna lze soucasné pouzivat az 7 mapovych oken. V kazdém
mapovém okné lze v riznych modifikacich zobrazit meteorologické informace a radarové
informace.

Radarova animace umoznuje uzivateli sledovat vyvoj obla¢nosti béhem nékolika poslednich
hodin. Je moZzné zobrazit snimek stiedni Evropy s radarovou informaci slozenou z nékolika
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meteorologickych radar. V oknech se daji pro zvolenou skupinu meteorologickych stanic
zobrazit zdkladni informace o pocasi. Informace o pocasi je automaticky ukladdna po dobu

7 dni do archivu systému, z n¢hoz je mozné zpétné zobrazit pocasi pro zvoleny den a cas.
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Obr. 3 Grafické prostiedi LEDIS

V ramci urychleni a ulehceni vyvoje a implementace jednotlivych ¢asti NEC vydalo NATO k
realizaci NEC doporuceni, ve kterém se jedna zejména o zavedeni architektury orientované na
sluzby SOA (Service Oriented Architecture).
SOA miizeme definovat jako: ,,Architekturu orientovanou na sluzby tvofenou mnoZzinou
komponent, které mohou byt volany a jejichz popis rozhrani miize byt pristupny pies néjaké

vetejné rozhrani ostatnim aplikacim*

Na architekturu orientovanou na sluzby se muzeme divat z pohledu uzivatele nebo
poskytovatele sluzby. Hlavnimi znaky této architektury jsou:

e uzivatel je odstinén od implementacnich a provoznich detaili dané sluzby,
e sluzba je dostupna komukoliv (podle ptistupovych prav),
e pouziti sluzby nevyzaduje pro uzivatele instalaci zadného nového hardwaru ¢i

softwaru, vSe bézi na strané poskytovatele sluzby,

-8



10. mezinarodni védecka konference ,, Méreni, diagnostika, spolehlivost palubnich soustav letadel 2010

e jedna sluzba muze byt vyuzita vice uzivateli,
e jeden uzivatel mize vyuzivat vice sluzeb a to 1 od riznych poskytovatelti.

Pouziti architektury SOA usnadiiuje sdileni aplikaci a dat a zajiSt'uje pruzny mechanizmus pro
opakované vyuzivani existujicich sluzeb, a to i pro vyvinuti novych informacnich sluzeb
s ptidanou hodnotou.

Hlavnim cilem pfistupu zaloZeného na SOA je ucinéni informacnich zdrojii a aplikaci
dostupnymi pro vSechny opravnéné uzivatele systémil integrovaného prostiedi NEC
a podpora efektivniho vyhledani a rychlého doruceni informaci uzivateli.

V pftipadé¢ vyuziti architektury SOA se volné¢ vazané systémy navzijem "vidi" jako sluzby,
které jsou v rdmci ,,supersystému® volnym zpiisobem synchronizované. Implementace SOA
umozni, aby jakykoli narodni subsystém byl chapan jako autonomni systém. Specifické
sluzby jsou zajiStovany na zakladé¢ implementace standardizovaného rozhrani sluzeb v
definovanych bodech pro interoperabilitu sluzeb (tzv. SIOP — Service InterOperability Point)
na hranicich mezi jednotlivymi autonomnimi systémy.

Pokud jde o oblast dat je v prostiedi NEC hlavni to, ze spravna, presna a v€asna data umozni
efektivni rozhodovani orgénti veleni. Za data lze v této souvislosti povazovat vSechny datové
komplety, jako jsou systémové soubory, dokumenty, databdze, elektronické zdznamy, obrazy,
zvukové soubory, webové stranky apod. K tomu se vézi 1 sluzby pro piistup k datim. Jednim
z cili v koncepci NEC je zaplnit sit’ vSemi potfebnymi relevantnimi daty (zpravami, jinymi
daty nez zpravy, surovymi i zpracovanymi daty).

Jednotnost formy dat a reprezentace informaci umozni implementovat zékladni princip SOA
ato princip "publish-subscribe". Zde strana ,,publish® poskytuje informace do centralniho
registru sluzeb a strana ,,subscribe® - uzivatelé a aplikace maji okamzity pfistup k datim
poslanym do sité bez zpozdéni vyvolaného zpracovanim nebo distribuci — viz obr. 4.
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Obr. 4 Znazornéni sdileného datového prostoru
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Viditelnost dat

Uzivatelé a aplikace mohou zjistovat existenci datovych kompleti pomoci katalogii, registra
a jinych vyhledavacich sluzeb. VSechny datové komplety jsou avizovany a ,ucinény
viditelnymi‘ na zaklad¢€ zajisténi metadat popisujicich komplet.

Pristupnost dat
Uzivatelé a aplikace budou posilat data do ,,sdileného prostoru®. Posildni dat znamena, Ze:

a) budou zajiStovany popisné informace o datovém kompletu (metadata) pro katalog,
ktery bude viditelny v datovych sitich resortu MO.

b) data budou uklddana tak, Zze k nim uzivatelé a aplikace v ramci resortu MO budou mit
ptistup. Datové komplety budou pfistupné pro kazdého uzivatele a aplikaci s vyjimkou
omezeni danych doktrindlnimi aspekty, pravidly a bezpecnostni politikou.

4 Zaver

Cilem clanku je informovat odbornou vefejnost o moZznosti vyuzitelnosti informaci
produkovanych KIS ZRLP pro prosttedi NEC. Je ddno na zvazeni tvircim koncepci
a operacnich postupil zda pro informace ze systémt LETVIS, LEDIS najdou v prostfedi NEC
jejich vyuziti a jestli je uGelné v budoucnosti integrovat (neintegrovat) KIS ZRLP do NEC.
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Pasivni radiolokator pro sledovani jednoho cile

Ing. Martin Kaczur
Ministerstvo obrany, VZ 5847
email: martin.kaczur@gmail.com, tel.: +420-605-725-214

Resumé:

Tato prace je zamérena do oblasti pasivni radiolokace a jeji vyuZiti predevsim v oblasti
sledovacich radiolokdtorii, které jsou ve sveté hojné vyuzivany. Prdce se zabyva jak
teoretickou tak i koncepcné realizacni oblasti s provedenim overovacich principidlnich
meéreni. Samotné sledovani je provadeno vicesvazkovym anténnim systémem vytvorenym
Butlerovou matici.

1 Principy pasivniho sledovaciho radiolokatoru

Oblast pasivni radiolokace ma v principu dvé zakladni feSeni urceni polohy cile. Multistaticky
pasivni radiolokator a bistaticky radiolokator s nekooperujicim vysilacem. Jelikoz je tato
prace svazana s praktickou realizaci, je prvni varianta, oproti druhé, technicky velice naro¢na.
Dale se nabizi jen a pouze moznost druha a tou je bistaticky radiolokator s nekooperujicim
vysila¢em.

1.1 Urceni polohy cile metodami pasivni radiolokace

Stejné¢ jako v piipadé klasického monopozi¢niho radiolokatoru je poloha cile bistatickym
radiolokdtorem urcovana na zékladé méfeni Casového zpozdéni piijatého signdlu a znalosti
uhlu natoceni antén. V bistatické radiolokaci je Casové zpozdéni prijatého signalu imeérné
vzdalenosti vysila¢ — cil — pfijimac a jeho konstantni hodnoty tvoii, v 3D prostoru, povrch
elipsoidu (obr. 1a), v jehoZ ohniscich jsou umistény vysila¢ a pfijimac. Je zfejmé, Ze v piipadé
monopozi¢niho radiolokatoru tvofi body konstantniho zpozdéni povrch koule (obr. 1b).
Poloha cile je pak urcena prisecikem smérové vyzatrovaci charakteristiky antény (zmétfenim
azimutu a elevace) a dan¢ho elipsoidu.

a) Elipsoid b) Koule

Obr.1. Zobrazeni konstantnich vzdalenosti cile v 3D prostoru [2]
Legenda: V — vysila¢ BRL, P — pfijima¢ BRL, RL — monopozi¢ni radiolokator, C — cil
Pti praktickych realizacich, v ptipad¢ kooperujiciho vysilace, se zpravidla vyuziva zméfenych

uhlovych parametrii vysilaci antény, protoZe je mozné tuto anténu snadno realizovat tak, aby
m¢éla tzkou smérovou vyzarovaci charakteristikou pro zajisténi dostate¢né tthlové rozliSovaci
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schopnosti. Piijimaci anténa je zpravidla konstruovana jako anténni fdzovana soustava pro
zabezpeceni tzv. sledovani vysilanych impulst.

1.2 Cast pro detekci cile pfi priletu stanovenym prostorem

Postup navrhu, ktery jsme zvolili, spo¢iva v jednoduchosti, prakti¢nosti a ucelnosti za co
nejmensich pofizovacich ndkladd. Nasledujici obrazek uvadi blokové schéma konkrétni
realizace.
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Obr.2. Finalni podoba blokového schéma pasivniho radiolokatoru

1.3 Definovani zajmového prostoru vicesvazkovym anténnim systémem

Vzhledem k pouzité vinové délce (0,52m) byly pouzity televizni antény typu TVa. Pfi
sestaveni anténni fdzované soustavy z téchto antén, neni mozny mechanicky ptehled touto
soustavou. Proto byla vytvofena vicesvazkova anténni charakteristika, ktera definuje stfezeni
zdjmového prostoru, bez nutnosti pohybu anténni soustavou. Tvorba vicesvazkové anténni
soustavy je mozna témito metodami:

e Rotmanova ¢ocka
e Systém s pevnym fazovym posunem pomoci vysokofrekvenéniho vedeni [1]
e Butlerova Matice

Abychom dosahli zadaného tvaru anténni charakteristiky, pouzili jsme jednu ze tii moznosti
tj. Butlerovu matici (obr. 3.) a to pfedevsim pro jeji snadnou realizovatelnost.

Zakladni architektura Butlerovy matice 8x8, byla poprvé publikovana jiz vroce 1960.
Konfigurace matice obsahuje 20 pasivnich elementd (12 hybridnich ¢lend 180° - H a
8 fazovych posouvaci - F) pomoci nichz se z kazdého vstupu vytvoii v apertuie rovinna vina,
kterd je natoCena o urcity uhel vici fadé zafich. Tak se pro kazdy vstup vytvoii anténni
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charakteristika pod jinym uhlem. Tento systém vyuzivd vlastnich anténnich diagrami a
architekturu formujici tyto diagramy do vysledné anténni charakteristiky celého systému.
Standardni Butlerova matice je systém MxM, kde M je pocet vstupnich/vystupnich portt.
Tento pocet je dan binarni hodnotou 2", kde n je celé &islo. Pocet hybridnich ¢lent je dan
vztahem:

; M
polet H = 7 log, M (1)
a pro pocet fazovych posouvaci plati:
. M
pocet F = 7 (log, M — 1). (2)

Po dosazeni za neznamou M cislo 8, ziskdme vysledky: H = 12 a F = 8. Vysledné
charakteristiky Butlerovy matice mohou mit n¢kolik podob, které jsou zavislé pouze na
rozloZeni vystupnich prvki.

4L 3L 2L 1L 1R 2R 3R 4R

vlastni
Butlerova
} matice

IL4R 3L 2R 2L 3R 4L IR

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

Samotna matice je sloZena pouze z hybridnich ¢lent a fazovych posouvaci.

Jednou z moznosti pro definovany fazovy posun je pouzit samostatny blok fazového
posouvace, ktery je zbyte¢né komplikovany. JelikoZ pracujeme pouze s jedinym kmitoctem a
fazové posuny v Butlerové matici jsou neménné, je velmi snadné vytvofit zddany fazovy
posun definovanou délkou vf vedeni.

Pro tyto ucely bylo pouzito koaxidlni vf vedeni s oznacenim VBPAM 50-1,5, firmy Kablo
elektro, Vrchlabi. Koeficient zkraceni (k) dle katalogu je 0,66. Naméfili jsme zkuSebni
vzorek A/ = 10cm, na zajmovém kmitoctu /= 575MHz, ktery vykazoval fdzové zpozdéni
Ap =102,5°. Pro nami pouzitou vlnovou délku A = 0,522m, je vypocteny koeficient zkraceni
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koaxialniho vedeni k., = 0,67. V tabulce 1. jsou fazové posuny, které¢ vychdzi ze zakladni
struktury Butlerovy matice.

pozadované fazové

Zpozdeni [°] délka vedeni [m]

22,5 0,033
45 0,065
67,5 0,098

Tab.1. Potifebné délky koaxiadlnich vedeni

Dal8imi a poslednimi ¢leny, které tvoti strukturu Butlerovy matice, jsou hybridni 180° ¢leny,
nekdy nazyvané také suma/delta Cleny (X/A Cleny). Pienosové vlastnosti hybridniho 180°
¢lenu vychazi z vhodné rozptylové matice.

a 0 1

1 o0 1
vz [t 1
1 -1

1
— -1
5= 0 0 3)
0 0

Vyse uvedend matice je rozptylovou matici magického T [4], které také mlzeme nazvat
hybridni 180° €len, jelikoZz vykazuje stejné prenosové vlastnosti. Z této znalosti 1ze odvodit
nékolik zplsobi, jak vytvofit hybridni 180° ¢len, ovSem ne kazdd varianta na kmitoctu
575MHz vykazuje vhodné parametry. Byly vyrobeny a proméfeny tyto typy hybridnich ¢lent:

e Hybridni 180°¢len z koaxialniho vedeni
e Hybridni 180°¢len jako plandrni vedeni (mikropaskové, koplandrni vedeni)

Velmi netradi¢nim zpisobem, jak dosahnout ¢tyfbranu s pfenosovymi vlastnostmi magického
T, je pouziti koaxidlniho vedeni a feritovych toroidii vhodného materidlu (napt. Feritovy
toroid AMIDON, hmota 67). Vysledné ptenosové charakteristiky takto vytvofeného
hybridniho ¢lenu ukazuje nésledujici obrazek.

Trc2 [ dBMag 5dB/ Ref10dB  Cal 5
Tre3 [l dBMag 5dB/ Ref10dB  Cal q
M1 49800000 MHz 05718 dB
_1- §7500000 MHz 13182 dB
M 34 MHz 16074 dB
4 1% 0000 MHZ 15775 dE
B M1 M2
— ¥
-1
M1 M 2
[rdlp—— B e —— < — = e
-2
-2
Ch1 Start 400 MHz Pwir 15 dBm Stop. 700 MHz

4142010, 9:55 AW

Obr.4. Zaznam méteni pifenosové charakteristiky - vystup SUMA a DELTA
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Velkou piednosti tohoto hybridniho ¢lenu je Sirokopasmovy provoz piiblizné¢ do 1GHz.
Nevyhodami jsou ptedevsim velky pfenosovy utlum a komplikovana vyroba.

Dalsi moznosti, jak zkonstruovat hybridni ¢len /A, je pouzit plandrni metodu vyroby. Tato
metoda je zndmd v souvislosti s vyrobou plosnych spojii a vyznacuje se predevSim svou
presnosti a moznosti jednoduché sériové vyroby. Pokud bychom pouzili tuto techniku, méame
na vybér ze dvou moznych variant: Mikropaskové a koplanarni vedeni. Koplanarni vedeni ma
oproti mikropaskovému vyhodu ve vétsi uzavienosti elektromagnetické viny vici okoli, a
proto neni toto vedeni natolik citlivé. Pro vypocty potfebnych rozmérii vedeni byl pouzit
simula¢ni program AppCAD, ktery pii vypoctech zahrnuje veskeré udaje (tloustka a
permitivita dielektrického substratu, tloustka médéné vrstvy, atd.). Samotny névrh jsme
provedli v programu Eagle.

Trea dBMag 508/ Ref10cB  Cal 1
Mermd[Tre3] Sl dB Mag 5 dB/ Rsf 10 dB
e ‘ | ‘ ‘ M1 dagooood Mz 1 fose aB
|.gs M2 7500000 MHz 1 B139 dB
P . “M1 48800000 MHz 22926 dB
|- koplanarni vedeni M2 47500000 MHz 2236 08
— AL 4
™y L)
LY
= 4
f =

mikropaskové vedeni

Chtl  Start 400 MHz Pir 15 dBm Stop 700 MHz
4/14/2010. 12:52 PM

Obr.5. Zaznam ptenosovych charakteristik — vystup SUM A

Tre3 dBMag 5dB/ Ref-10d8  Cal 1
Memd[Tre3] dBMag 5dB/ Ref-10dB

= ‘ ‘ ‘ ‘ M1 495 00000 MHz W
s | | | | M2 5750000;‘? G
M 1 488 D000( basF~ 2§ 235 dE
L 1o— mikropaskové vedeni M2 ;M Wz 24234 4B
R /
— / =)

5 ¥
/
v

ALY

koplanarni vedeni 7

|
L4 |

Ch1  Start 400 MHz Pwir 15 dBm Stop 700 MHz
4142010, 12229 PM

Obr. 6. Zaznam prenosovych charakteristik — vystup DELTA

Z ptedeslych metod nabizi koplanarni hybridni clen nejlep$i vysledky, az na silnou
kmitoc¢tovou zavislost, kterou koaxialni hybridni ¢len nemé. Butlerova matice je tedy sloZena
s dvanacti hybridnich ¢lend koplanarni struktury, které jsou navzajem propojeny koaxidlnim
vedenim definované délky. Z divodu velkych rozméri hybridniho ¢lenu (10x10cm) jsme
rozdg¢lili realiza¢ni feSeni Butlerovi matice do struktury o tfech vrstvach.
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vystupni porty
vstupni 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

-12,04 | -12,09 | -12,2 | -11,38 | -11,44 | -10,82 | -10,46 | -12,04
-10,98 | -11,18 | -11,7 | -10,2 | -11,72 | -11,07 | -11,92 | -10,98
-11,97 | -11,66 | -13,3 | -12,2 | -12,2 | -10,07 | -11,9 | -11,97
-11,53 | -11,08 | -9,98 96 | -11,48 | -11,42 | -10,22 | -11,53
-10,15 -12 | -10,37 | -12,4 | -11,34 | -11,16 | -9,38 | -10,15
-9,77 | -10,6 | -11,8 | -10,6 | -10,75 | -11,6 | -11,3 | -9,77
-11,1 | -1143 | -12,2 | -11,2 -9,9 -10,2 | -104 | -11,1
Veskeré hodnoty jsou uvedeny v dB

XA NN [A (W

Tab.2. - hodnoty pfenosii Butlerovy matice na kmitoc¢tu 575MHz

Dalsimi bloky (viz obr. 2.) pasivniho radiolokétoru jsou: komercné zakoupeny televizni tuner,
pasmové propusti s Sitkou pasma B=8MHz, vysokofrekvencni zesilovac, logaritmicky
detektor a zobrazovaci panel s LED diodami.

2 Finalizace pasivniho radiolokatoru

Po sestaveni, oziveni, odméfeni a ujiSténi se, Ze jsou vSechny dil¢i bloky pasivniho
radiolokatoru funkéni, doslo k jejich kompletaci. Jako nosny prvek jsme volili celokovovou
konstrukéni skiin, jez zajistovala bezproblémové uchyceni vSech prvki. Skiin je ze slitiny
hliniku, coZ zajiStovalo snadné konstrukéni upravy. Vysledek nasi prace je zachycen na
obrazku 7.

Je vidét, Ze cely radiolokator je sloZen ze ¢tyf nosnych desek ploSnych spoji, z toho deska
piijimaci trasy s tunery a konstrukce Butlerovy matice zaujimaji ve skiini vysadni postaveni.
Anténni odd¢lovace jsou umistény piimo na anténnich konektorech typu F, aby doslo
k uspote prostoru. Pod okrasnym ptednim panelem je ukryta deska s LED zobrazovaci a
pochopitelné i s celou elektronikou.

Na sestaveném radiolokatoru jsme provedli ovétovaci principidlni méfeni, abychom potvrdili
jeho korektni funkénost. Prvni meéfeni na ovéfeni spravné funkcnosti celého zafizeni
spocivalo v pfivedeni signalu z generatoru postupné do bran pro antény od jedné do osmi

AAARAMAANRRIRL

Obr. 7. Vysledné konstrukéni fesSeni — pohled Sikmo zepiedu [1]
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s tim, ze ostatnich sedm bylo zatizeno zakoncovaci impedanci. Po pifivedeni signdlu do jedné
brany bychom m¢li pozorovat na LED panelu vybuzeni stejné urovné na vSech kanalech,
¢ehoz jsme po doladéni jednotlivych pfijimacich tras, pomoci odporovych trimra pro
nastaveni zesileni TV tunert, uspésné dosahli. Méfeni také prokdzalo vysokou citlivost
Butlerovy matice na vnéjsi prostiedi a také na umisténi koaxialnich vedeni, které propojuji
jednotlivé hybridni ¢leny matice. Pro dals$i méfeni bylo nutné sestavit jednoduchy piipravek,
ktery simuloval realnou situaci, kdy na anténni systém naseho pasivniho radiolokéatoru dopada
kolmo c¢elo viny odrazené od cile. Pro tyto ucely byl sestaven odporovy déli¢ vykonu 1/8,
ktery byl zakoncen osmi koaxidlnimi vedenimi o stejné délce. Tim bylo dosazeno stejného
fazového posunu ve vSech piijimacich kanalech. Na zobrazovacim LED panelu byl pozorovan
vyrazny narust na kanalech 4 a 5 a ostatni kanaly byly vyrazné nizsi (v idedlnim piipad€ na
urovni Sumu).

3 Zaver

Tato prace se zabyva problematikou sledovani jednoho cile a to v oblasti pasivni radiolokace.
Velmi dilezitym krokem proto byl teoreticky rozbor a porovnani pasivni a aktivni
radiolokace. Toto Setfeni vyustilo ve fakt, Ze v oblasti sledovani jednoho cile nelze najit
zastupce zfad pasivnich radiolokatorti, ale pouze aktivnich radiotechnickych prostredkd.
Finédlni prakticka realizace se zaméiuje piedevSim na detekci cile v pfredem definované
zajmové oblasti. Klicovymi ¢astmi vyrobku jsou systém tvorby vicesvazkového anténniho
diagramu, piijimaci trasa zpracovavajici signal a vyhodnocovaci panel s LED zobrazenim.
Pro jednotlivé ¢asti jsme provedli podrobnou reser§i metod a zplisobl realizace, abychom
nasli nejefektivnéjsi feSeni. Pro tvorbu vicesvazkového anténniho diagramu jsme pouzili
Butlerovu matici, sloZenou z hybridnich ¢lent, které jsou vyrobeny plandrni technologii.
Jelikoz vzdy neni mozné pouzit mnoho externim méficich pfistroji nebo pocitacového
zpracovani vystupnich signald, je radiolokator vybaven piimym zobrazovacim panelem, ktery
podava okamzitou a piehlednou informaci o pfijimanych signdlech, na stupnici zobrazeni
s LED. Dalsim ocekdvanym krokem v budoucnu je vytvofeni softwarového prostiedi
v pocitaci, pro zpracovani vystupnich signald, poptipadé systém pro trackovani detekovaného
cile.
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Resumé:

Clanok sa zaoberd moznostami vyuZitia univerzdlneho jednoduchého zdznamnika ddt
OpenLog, riadeného mikrokontrolérom ATmega328 a schopného ukladat data na pamditovu
SD kartu do velkosti 2 GB, pri konstrukcii meracieho a zdznamového zariadenia
s vlastnostami podla potrieb merania a poZiadaviek konstruktéra. Vlastnosti, miniatirne
rozmery a minimdlna hmotnost a spotreba energie umoznuju vyuZitie zdaznamnika dat
OpenLog v autonomnych meracich a zaznamovych zariadeniach na malych mobilnych, alebo
lietajucich prostriedkoch.

Keywords: zaznamnik dat, data logger, OpenLog, Arduino Duemilanove, ATmega328

1 Uvod

Na meranie a zaznam hodn6t viacerych analégovych veli¢in a viacerych digitalnych stavov
v laboratérnych podmienkach je v sucasnosti mozné vyuzit' mnozstvo meracich pristrojov
a zariadeni. Moderné meracie pristroje, alebo meracie prevodniky dosahuju v stcasnosti
vysoku presnost, vysoké vzorkovacie frekvencie a vel'ké rozliSenie meranej veli¢iny
a spravidla obsahuju dostato¢nu vnutornt kapacitu pamite na zaznam nameranych hodnot,
alebo st vybavené Standardizovanym komunika¢nym rozhranim, ktoré umozZiiuje pripojenie
na nadradeny pocitac, ktory zabezpeci zaznam nameranych hodnot.

Pri nutnosti merat’ a zaznamendvat’ merané veli¢iny na malych mobilnych, alebo lietajucich
prostriedkoch st vSak rozmery, hmotnost a spotreba energie meracich a zdznamovych
zariadeni limitované, preto je niekedy nutné vytvarat' vlastné konStrukcie meracich
a zaznamovych zariadeni presne podla konkrétnych poziadaviek a moznosti. Jednou
zmoznosti na konStrukciu takéhoto zariadenia je vyuzitie zdznamnika dat OpenLog
a vhodného riadiaceho a meraciecho mikrokontroléra. Na§ prototyp vyuziva zdznamnik dat
OpenLog s firmvérom verzie 1.6 vybaveny 2 GB pamétovou SD kartou a mikrokontrolér
ATmega328 na vyvojovej platforme Arduino Duemilanove.

2 OpenlLog

Zaznamnik dat OpenLog [1, 2] je jednoducha open-source platforma [3] s rozmermi priblizne
I,5cmx 2 cm, ktorej zdkladom je mikrokontrolér ATmega328 pracujuci na frekvencii
16 MHz (Obr. 2-1). Cielom tvorcov tejto platformy bolo vytvorit' zdznamnik dat, ktory je
schopny samostatne pracovat’ a zaznamenavat’ data prichadzajuce po sériovej linke hned’ po
pripojeni napéjacieho napétia. Mikrokontrolér ATmega328 na platforme OpenLog je
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Standardne vybaveny firmvérom poslednej verzie a taktiez obsahuje sériovy bootloader, takze
uzivatel’ méze nahrat’ do mikrokontroléra novy firmvér pomocou jednoduchého pripojenia na
sériovu komunikéaciu s pocitacom [4].
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Obr. 2-1 Platforma OpenLog, pohl’ad zhora a zdola
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2.1 Zakladné vlastnosti platformy OpenLog

OpenLog modze byt ovladany nadradenym pocitatom, alebo mikrokontrolérom pomocou
jednoduchych prikazov pre nastavenie pociatonej konfigurdcie systému OpenLog,
nastavenie parametrov sériovej komunikacie, vytvorenie novych stborov pre zapis, zakladné
operacie so subormi na pamétovej karte a pod [5]. Zadkladné mddy ¢innosti OpenLog:

e New File Logging (New Log): je zdkladny prednastaveny mdd cinnosti, v tomto
mode vzdy pri zapnuti napdjania OpenLog skontroluje komunikaciu a pamétova kartu
a pri spravnej ¢innosti vysle znaky ‘12<’, ¢o znamend ‘1’- UART je OK, ‘2’- SD karta
je inicializovand a ‘<’ — OpenLog je pripraveny prijimat’ data. Potom sa vytvori novy
subor s nazvom LOG#HH####.txt, kde ##### je Cislo ktoré sa automaticky zvySuje od
00000 do 65533 po kazdom zapnuti. Do tohto suboru sa zapisuju prichadzajtice data
dokym sa neprerusi napdjanie, alebo nepride nastaveny pocet znakov prerusenia. Ak
pridu znaky prerusSenia, systém sa prepne do prikazového médu Command Prompt.

e Append File Logging (Sequential Log): Sekvenény mod, pri zapnuti napdjania
OpenLog skontroluje komunikaciu a pamitovu kartu a pri spravnej ¢innosti vysle
znaky ‘12<’, v tomto mode sa vytvori stbor s nazvom SEQLOG.txt ak predtym uz
neexistoval a do tohto siboru sa na koniec zapisuju prichadzajice data. Do tohto
suboru sa zapisuju prichddzajuce data dokym sa neprerusi napdjanie, alebo nepride
nastaveny pocet znakov preruSenia. Ak pridu znaky preruSenia, systém sa prepne do
prikazového médu Command Prompt.

e Command Prompt (Command mode): v tomto mode OpenLog vysle znaky ‘12>, ¢o
znamend ze je pripraveny prijimat’ prikazy prichadzajuce po sériovej linke [5].
V tomto mdde je mozné vytvarat’ vlastné subory, pracovat’ so sibormi na pamitovej
karte a menit’ systémové nastavenia.

NajdolezitejSie pouzivané prikazy:

* new file: Vytvorenie nového suboru s nazvom file v aktudlnom adresari. Podporovany
je format nazvu vdlzke max 16 znakov obsahujuci akykol'vek znak napr.
“123456789012.txt” alebo “Hi The66#$ /.txt”,
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e append file: Zapis prichddzajucich dat na koniec suboru s ndzvom file. UkoncCenie
tohto zapisu a prechod do médu Command mode nastane po prijati nastaveného poctu
znakov prerusenia,

rm file: Vymazanie suboru s nazvom file z aktuélneho adresara,

size file: Odoslanie velkosti suboru s nazvom file v bajtoch,

Is: Zobrazenie obsahu aktualneho adresara,

md directory: Vytvorenie podadresara v aktudlnom adresari s ndzvom directory,
podporovany je format nazvu v dizke max 16 znakov obsahujici akykol'vek znak,

cd directory: Presun do podadresara s nazvom directory,

cd ..: Presun do najvysSieho adresara,

read file: Vypis obsahu suboru s nazvom file,

set: Systémové menu na nastavenie konfiguracnych parametrov,

disk: Zobrazenie vyrobcu pamétovej karty, statusu, maximalnej kapacity a volnej
kapacity na d’al§i zaznam,

init: Reinicializacia paméatovej karty,

e sync: Zapis aktudlneho stavu buffera na SD kartu, tento prikaz je uzitocny ak je nutné
obsah buffera zapisat’ skor nez dosiahne 512 bajtov, pretoze za normalnych okolnosti
sa zapis na pamétovu kartu vykonava az ked’ je 512 bajtovy buffer zaplneny.

Velkou vyhodou od verzie firmvéru 1.6 vysSie je moznost’ vyuzitia konfiguratného suboru
CONFIG.txt vopred zapisan¢ho na pamétovi kartu, v ktorom su zapisané najddlezitejSie
konfigura¢né parametre, podl'a ktorych sa OpenLog po zapnuti nastavi. Pokial’ po zapnuti na
pamitove] karte takyto subor neexistuje, OpenLog sa nakonfiguruje podla interne
prednastavenych  parametrov avytvori azapiSe subor CONFIG.txt shodnotami
prednastavenych parametrov na pamitovu kartu. Prednastaveny konfiguracny stibor ma jeden
riadok s hodnotami 9600,26,3,0 kazd4a hodnota je oddelena ¢iarkou:

e 9600: Rychlost’ sériovej komunikécie, 9600 bps 8N1 je prednastavend hodnota, vSetky
mozné hodnoty su: 2400, 4800, 9600, 19200, 57600, 115200.

e 26: ASCII hodnota v desiatkovej ststave pre znak prerusenia trvalého zdznamu dat,
napr. 26 je znak ctrl+z, 36 je znak ‘$’.

e 3: Pocet znakov prerusenia potrebnych na prerusenie. Prednastaveny pocet je 3 znaky,
tzn. na preruSenie modov zdznamu New Log, alebo Sequential Log tzn. médov
trvalého zaznamu prichadzajucich dat je nutné 3 krat stlacit’ klavesy ctrl+z (alebo
3 krét poslat’ takyto znak po sériovej linke) a potom sa systém prepne do prikazového
mddu Command mode, kedy ¢aka na d’alsie prikazy ktoré mu pridu po sériovej linke.

e 0: Mdd systému po zapnuti napdjania. OpenLog ma prednastaveny pociatoény mod
New Log (‘0°) tzn. novy trvaly zdznam prichadzajucich dat, mozné hodnoty modov
systému su: 0 = New Log, 1 = Sequential Log, 2 = Command mode.

Na zmenu systémovych nastaveni staci tieto hodnoty podla potreby zmenit' v subore na
pamétovej karte a po zapnuti napajania sa systém OpenlLog nastavi podl'a udajov precitanych
zo suboru CONFIG.txt.

2.2 Pripojenie platformy OpenLog

e GRN: Resetovaci vstup OpenLog
e RXI: Sériovy vstup platformy OpenLog
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TXO: Sériovy vystup platformy OpenLog

e VCC: Napgjacie napidtie, mozny rozsah je 3.3V az 12V, odporac¢and hodnota
napajacieho napitia je 3.3V az 5V, spotreba pradu je 2 mA az 6 mA pri zapise na
pamitovu kartu

e GND: Zem

e BLK:Zem

--a
£
3
O
|
- =

Obr. 2-2 Prepojenie OpenLog a Arduino Pro Mini

Rozmiestnenie pinov OpenlLog je pdvodne navrhnuté tak, aby ich bolo mozné priamo pripojit
na platformy Arduino Pro Mini 328 - 5V/3,3V [6, 7], ktoré mo6zu sluzit’ ako meraci a riadiaci
mikrokontrolér pre OpenLog (Obr. 2-2), ale samozrejme je mozné Openlog pripojit
k F'ubovol'nému mikrokontroléru podporujicemu sériova RXI — TXO TTL komunikaciu.
Napriek tomu, ze je platforma OpenlLog prednostne navrhnutda na pripojenie
k mikrokontrolérom ATmega328 na platformach Arduino Pro Mini 328, pri nadvrhu prototypu
sme sa rozhodli pouzit’ ako riadiaci mikrokontrolér platformu Arduino Duemilanove, ktora je
taktieZ vybavena mikrokontrolérom ATmega328, ma rovnaké vlastnosti a funkcie ako
platformy Arduino Pro Mini 328, ale navySe obsahuje obvody napdjania, obvody
komunikacie prostrednictvom portu USB, umoZiiuje jednoduch$ie pripojovanie vstupov
a vystupov apouzitie prepojovacicho pola bez nutnosti spajkovania, ¢o je pri
experimentovani s prototypom vel’kou vyhodou.

3 Platforma Arduino Duemilanove

Arduino Duemilanove (Duemilanove po taliansky je 2009 - rok uvedenia na trh), je open-
source vyvojova platforma (Obr. 3-1) postavena na 8-bitovom Atmel mikrokontroléri
ATmega328 [8, 9]. Platforma obsahuje 14 digitdlnych vstupno/vystupnych pinov, 6 z nich
mdze byt’ pouzitych ako PWM vystupy (3, 5, 6, 9, 10, 11), dva mdézu byt pouZité pre sériovi
komunikaciu UART (0 RX a 1 TX), dva vstupy pre externé IRQ (2 a 3), Styri pre rozhranie
SPI (10 SS, 11 MOSI, 12 MISO, 13 SCK), jeden pre interntt LED (13). Platforma obsahuje aj
6 analogovych vstupov 0 V — 5V s 10 bitovym multiplexovanym A/D prevodnikom (1024
hodnoét), s moZznostou nastavenia interného referenéného napdtia 1,1 Va 5V a taktiez
externého referencného napitia do 5V, dva z tychto vstupov mézu byt taktiez vyuzité pre
rozhranie 12C (4 SDA a 5 SCL). Platforma obsahuje 16 MHz hodiny, USB rozhranie (Cip
FTDI FT232RL - virtudlny COM port na PC), konektor a obvody pre napajanie 7 V-12 V,
zabudované stabilizdtory 5Va 3,3V (FTDI ¢ip max. prud 50 mA), ICSP konektor
a resetovacie tlac¢idlo, méze byt napajana cez USB alebo z externého zdroja.
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Mikrokontrolér ATmega328 obsahuje 32kB flash pamite na program, ztoho 2kB zabera
bootloader, 2kB pamdt SRAM a 1kB pamidt EEPROM. Programovanie je jednoduchym
sposobom mozné s vyuzitim open-source vyvojového uzivatel'ského rozhrania Arduino IDE
[10], ktoré je mozné spustit’ v rdznych typoch operacnych systémov ajednoduchym
pripojenim platformy k pocitacu pomocou rozhrania USB je mozné skompilovany program
nahrat’ do mikrokontroléra ATmega328. Pri tvorbe programu je vel'kou pomocou mnozstvo
kniZnic a prikladov, ktoré su sucast’ou uzivatel'ského rozhrania Arduino IDE.

1

1 -'.D 'g
Arduino™rus

i - e

“ Duemilanove ),

) ] 31
LB R <

= s g *
ICSP

Obr. 3-1 Vyvojova platforma Arduino Duemilanove

4 Meracie a zaznamové zariadenie

Prototyp meracieho a zdznamového zariadenia vyuZziva zdznamnik dat OpenLog s firmvérom
verzie 1.6 vybaveny 2 GB pamit'ovou SD kartou a mikrokontrolér ATmega328 na vyvojovej
platforme Arduino Duemilanove. Celé zapojenie (Obr. 4-1) je realizované s pouzitim
prepojovacieho pola bez nutnosti spajkovania, ¢o bolo pri experimentovani s prototypom
velkou vyhodou. Riadiaci program pre mikrokontrolér ATmega328 platformy Arduino
Duemilanove bol vytvoreny v open-source prostredi Arduino IDE a prostrednictvom USB
portu bol nahraty do mikrokontroléra ATmega328, napdjanie prototypu bolo realizované
taktieZ cez USB port.

Riadiaci program bol navrhnuty tak, aby zabezpecoval:

e trvalé vnatorné pocitanie ¢asu a datumu,

e pri zaciatku merania meraného objektu vytvorenie suboru s nazvom obsahujicim
aktudlny datum a ¢as vo formate DDMMRRHHMMSS.LOG,

e meranie 6 analégovych vstupov z meraného objektu vzorkovacou frekvenciou 10 Hz,
e meranie 6 digitalnych vstupov z meraného objektu vzorkovacou frekvenciou 10 Hz,

e zikladni komunikdciu s uzivatel'om o prave prebiehajicej Cinnosti prostrednictvom
LCD displeja.

Vsetky vykonané testy potvrdili spolahlivost’ a dostato¢nu rychlost’ platformy OpenlLog pri
zazname dat a taktiez jednoduchost pri ovlddani akomunikacii s nadradenym
mikrokontrolérom. Celd koncepcia prototypu meraciecho a zdznamového zariadenia sa
preukézala ako vhodna pre jednoduché aplikacie, u ktorych sa nevyzaduje extrémna presnost’
a rychlost’ vzorkovania vzhl'adom k tomu, ze pri merani je pouzity 10 bitovy multiplexovany
A/D prevodnik.
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6 x Analog input Arduino
Merany Duemilanove
objekt
6 x Digital input ATmega328 |Ovlidanie LCD LCD

Obr. 4-1 Blokova schéma prototypu meracieho a zaznamového zariadenia

5 Zaver

Zamerom tohto ¢lanku nebolo priniest’ presny navod na konstrukciu konkrétneho meracieho
a zaznamového zariadenia, ale skor poukdzanie na moZznosti vyuzitia lacnych a dostupnych
open-sorce platforiem pri konStrukcii vlastnych zariadeni podla konkrétnych poziadaviek
a moznosti. Vyvojovy pracovnici platformy OpenLog v sucasnosti testuju verzie firmvéru 2.x,
ktoré umoznia zapis udajov na SDHC pamitové karty do kapacity 16 GB, c¢o spolu
s modernymi mikrokontrolérmi obsahujucimi 14 a viac bitové rychle A/D prevodniky umozni
konstrukciu meracich a zaznamovych zariadeni s vel'mi dobrymi vlastnostami pre akékol'vek
aplikacie, v ktorych je potrebnd vysoka vzorkovacia frekvencia, alebo ktoré vyzaduju
dlhodoby autonémny zdznam tdajov.
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VySkova zavislost’ lietadlovych antén

Doc. Ing. Jan Labun, PhD., doc. Ing. FrantiSek Adamcik, CSc.
Katedra avioniky
Letecka fakulta
Technickej univerzity v Kosiciach,
email: jan.labun@tuke.sk, tel.: +421-903-729-060
email: frantisek.adamcik@tuke.sk, tel: +421-915-768-364

Resumé:

Cldanok sa zaoberd problematikou merania PSV lietadlovej antény pocas vyskového letu
lietadla. Vyhodnotenim tohto merania bola zistena vyskova zavislost PSV lietadlovej tzv.
., plutvovej *“ antény, ktora sa s oblubou na sucasné lietadla instaluje. Zaznam zmeny tohto
parametru antény bol realizovany vo vyskovom rozsahu do 40 000ft. Analyza grafického
priebehu vyskovych zmien hodnoty PSV je realizovand v troch vyskovych rozsahov na troch
roznych frekvencidach. V zavere clanku autor vysvetluje svoj pohlad na pricinu vyskovej
zmeny parametru antény, ako doposial neodhaleného a nepublikovaného javu.

1  Uvod

Meranie PSV antény za letu bolo realizované v zostave s aktivne vyuzivanou radiostanicou
pocas letu vo velkych vyskach. Bol navrhnuty a realizovany meraci retazec (reflektometer +
zaznamové zariadenie), ktory bol zapojeny do anténneho obvodu rddiostanice, obr. 1.
Z hl'adiska mechanickych rozmerov, elektrického napdjania, konStrukéného rieSenia bol
umiestneny do malého priestoru lietadla. Zaznam merania PSV bol realizovany pocas cca 90
minatového letu. Pritom boli splnené vSetky poziadavky a normy pre bezpecny let.

Ladenie Ladenie
a diagnostika a diagnostika

Logicky
konvertor

VF signal l. all. LP

Reﬂektometer‘_,Re'é' LMt [ Rele

YF signal TP

Zaznamové
zatiadehie

Obr. 1 Meraci ret'azec zapojeny do zostavy lietadlovej radiostanice
PSV bolo vyhodnocované a zaznamendvané vzdy pri zakl'uCovani vysielaa radiostanice

pilotom. Pilot zakl'u¢oval radiostanicu podla:
- potreby vyplyvajucej z predpisov o riadeni letovej prevadzky,
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- poziadaviek plnenia letovej ulohy,

- dohovoru, vzdy pri prekracovani letovej hranice na vyske parnej tisicky fitov.
Vyhodnotenim zaznamenanych tudajov boli vytvorené grafické zavislosti zmeny PSV antény
na vyske letu lietadla.

2 Analyza vyskovych zmien hodnoty PSV

Spracované grafické vysledky hodndt PSV (obr. 3, 4, 5) namerané pocas letu lietadla ukazuju,
ze sa tieto hodnoty v zavislosti na vyske letu menia. Okrem toho st na obrazku zaregistrované
skokové zmeny hodndt PSV v dosledku skokovej zmeny pracovnej frekvencie. Mozeme
vidiet’ vyrazné skokové zmeny hodndét PSV na vyskovych hladinach 3 000ft a 12 5001t, kedy
piloti pri prechode na inu radiostanicu menia nastavenu pracovnu frekvenciu. Zmena hodnoty
PSV a tendencia tejto zmeny vSak nezavisi len na vyske letu, ale aj na:

konStrukénom rieSeni samotnej antény,

na rozsahu a smere zmeny pracovnych frekvencii,

polohe antény na trupe lietadla,

konstrukénych prvkov lietadla v blizkosti antény.

Vyskovymi hranicami zmien frekvencii su vysky 3 000ft a 12 500ft. Na uvedenych vyskach
dochadzalo vZzdy k zmene stanovista riadenia pre jednotlivé vySkové oblasti, ¢o vychddza
z predpisov pre riadenie letovej prevadzky.

Pri lietadlovych anténach je pripustna takd zmena PSV, ktord neprekro¢i hodnotu 2,5. Tuato
podmienku musi zabezpecit vyrobca uz pri navrhu a realizacii antény. Z nameranych hodnot
pozorujeme, ze zmena PSV antény nezavisi len na zmene pracovnej frekvencie, ale aj na
zmene vySky letu a na smeru zmeny vysky letu. Pri¢iny tychto zmien PSV su v nasledujiicom:
Anténa, ako transformaény prvok, transformuje VF energiu Siriacu sa od vysielaca
napdjatom, na VF energiu Siriacu sa volnym prostredim - atmosférou. Tento proces
transformécie VF energie prebieha pri vysielani, ale pri prijme je tomu naopak. Pri kazdom
transformatore — menici energie, mdézeme definovat’ jeho primarny a sekundarny obvod,
vstupnu a vystupnu impedanciu a pod. Zmena parametra na jednej strane transformatora,
ovplyvni zmenu odpovedajiceho parametra na druhej strane. Anténa je na primarnej strane
definovana ,,vstupnou impedanciou® antény ana jej sekundarnej strane ,,impedanciu
ziarenia®“. Impedanciu ziarenia antény ovplyviiuje nielen zmena pracovnej frekvencie, ale aj
zmena fyzikdlnych vlastnosti prostredia, ktoré anténu obklopuju, ako su teplota, vlhkost
a tlak, obr. 2.

Anténa
Napajaé I , % Prostredie

Primarna Transformator Selundarna
sirana strana

> | >
szl; —I Z: 3

Obr. 2 Anténa ako transformacny prvok
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Pri lete lietadla do velkych vySok dochadza k fyzikdlnym zmenam prostredia v okoli lietadla
a zaroven aj v okoli antény. Ked’Ze prostredie spdsobuje zmenu impedancie ziarenia antény,
nasledne dochadza po transformécii, aj k zmene jej vstupnej impedancie. Zmena vstupnej
impedancie antény sa potom prejavi na zmene hodnoty PSV.

Relativne vyrazné zmeny PSV nastavaju v rozsahu spodnych vySkovych hladin do12 500m.
Na uvedenych letovych hladindch realizovali piloti s lietadlom niekol'ko navigacnych a
akrobatickych letov, v ratane réznorodych vyskovych zmien. Na vySkovych hladinach do
12 5001t je turbulentnejSie prostredie z hl'adiska meteorologickych javov a pohybuje sa tu
mnozstvo mracien s roznou vlhkostou, cez ktoré lietadlo prelietava. Uvedené skutocnosti
maju vyrazny vplyv na zmenu hodndt PSV, obr. 4.

Na vrchnej letovej hladine nad 12 5001t bol let lietadla vyrovnanejsi, ale prostredie v tychto
vySkach nie je variabilné. Piloti riadili lietadlo rovhomerne po Spirdle aZ na cielova vyskovu
hladinu 40 000ft. Bol vytvoreny predpoklad, aby bola zmena PSV na tychto vySkovych
hladindch minimdlna. Po dosiahnuti letovej hladiny tym istym rovnomernym letom lietadla,
sa po Spirale lietadlo s pilotmi priblizovalo k zemi.

Zaujimavym javom je zmena hodnoty PSV zmenou smeru pohybu lietadla. Je zrejme, Ze pri
stupani lietadla je hodnota PSV = 2,15 a pri klesani je PSV = 1,8. Pocas celej doby stupania
alebo klesania lietadla na vySkovych hladinach sa parameter PSV udrziava na konS$tantnej
hodnote. Z hladiska velkosti sa PSV pocas celého kontrolného letu pohybuje v rozsahu od
1,87 do 2,47, ide o zmenu PSV v rozsahu cca 0,6. Ked'’Ze na leteckej technike je pripustné
PSV do 2,5, namerané PSV neprekrocilo tato hodnotu.

3 Pric¢iny vyskovych zmien hodnét PSV na letovych hladinach

Zmena PSV v spodnej vySkovej oblasti

V spodnej vyskovej oblasti je zmena hodnoty PSV spdsobovand hlavne zmenou vzdialenosti
zemského povrchu od letiaceho lietadla. Zmena vysky tesne nad zemskym povrchom sa
prejavuje zmenou kapacitnej vizby medzi trupom lietadla a zemou. Samotna zmena vlastnosti
atmosféry v okoli antény ma vtomto pripade malo vyrazny vplyv. Toto konstatovanie
modzeme vyslovit' na zdklade analyzy nameranych vysledkov. Celé meranie pocas letovej
akcie sa vykonalo v letnych podvecernych hodinach a trvalo viac ako 90 minut. Pocas tohto
casového useku doslo na drdhe letiska a v jeho okoli k vyraznej zmene - poklesu teploty a k
narastu vlhkosti. Aj napriek tymto poveternostnym zmendm, zmena parametra PSV bola
pocas Startu a pristatia lietadla rovnaka, pozri. obr. 3.

N
PS5V

2,50 I
: : Stiq::a.n.ie lietadla

225 = 5 !
N
2,00 “ it I Viika
Klesame hetadla i o zmeny frekvencie
1,75 i i I I

0 1000 2000 3000 4oop 'ooka i

Obr. 3 Zmena PSV na spodnej vyskovej oblasti (f = 130MHz)
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Okrem tohto javu mozno pozorovat’, Ze s narastajucou vyskou, t.j. zmenSovanim kapacitnej
vizby medzi lietadlom a zemou sa zmensuje hodnota PSV lietadlovej antény. Na vyslovenie
obecného zéveru by bolo potrebné realizovat’ viac merani na roznych frekvenciach. Totoznost’
pociatocného a koncového bodu v spodnej vyskovej oblasti vSak sved¢ia o vierohodnosti
celého realizovaného merania.

Zmena PSV v strednej vyskovej oblasti

V strednej vyskovej oblasti je zemsky povrch uz v takej vzdialenosti od lietadla, ze jeho vplyv
na parameter PSV je mélo vyrazny. Zmena hodnoty PSV je tu spdsobovana hlavne zmenou
vlhkosti prostredia v okoli lietadlovej antény, ktorym lietadlo prelietava.

V uvedenych vyskach pilot s lietadlom vykonal niekol'ko naviga¢nych, akrobatickych letov,
vratane vySkovych zmien. V tejto vySkovej oblasti je prostredie turbulentnejSie
a roznorodejsie z hl'adiska meteorologickych javov. Vytvéra sa tu mnoZstvo mracien s réznou
vlhkost'ou a teplotou, cez ktoré lietadlo prelietavalo. Na letovej hladine cca 10 000ft sa
lietadlo pohybovalo po Starte a pred pristanim najdlhSie. Roznorody vySkovy pohyb lietadla,
vratane dlhodobejSieho horizontdlneho letu v prostredi s roznorodymi fyzikdlnymi
vlastnost’ami, mé za nésledok r6znorod¢é zmeny hodnot PSV.

V grafe vyskovej zavislosti boli zaznamenané len tie hodnoty PSV, ktoré sa merali po Starte
do letovej hladiny 10 000ft a po opusteni tejto letovej hladiny pred letom do velkych vysok,
pozri. obr. 4. Pri klesani lietadla to bolo naopak.

Hodnoty PSV merané pocas dlhodobejSieho horizontdlneho letu (po Starte a pred pristatim
lietadla) na hladine 10 000ft nie su na tomto grafe zobrazené. Hodnoty PSV sa pocas
horizontalneho letu na hladine 10 000ft po Starte a pred pristatim dostali na rovnaku Grrovern.

-~
PSV
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225 | 1 S R Tt Stipanic letadla
’ I {Treget 1T T g e Klesanie lietadla
iy
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. fl
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Obr. 4 Zmena PSV na strednej vyskovej oblasti (fy = 120MHz)

Zmena PSV v hornej vySkovej oblasti

V hornej vySkovej oblasti je zmena hodnoty PSV spdsobovand v dosledku teplotnych
a vlhkostnych zmien atmosféry, v ktorej sa lietadlo pohybuje, menej vyrazni. V tejto
vyskovej oblasti (nad 12 500ft) bol let lietadla vyrovnanejsi, ale aj prostredie atmosféry
v tychto vySkach je menej variabilné. Pilot viedol lietadlo rovnomerne po Spirale na vysSkovua
hladinu 34 000ft. Uvedené skuto¢nosti vytvorili predpoklad, aby bola zmena PSV vo
vyskovej oblasti (pocas stipania alebo klesania) minimalna. Urc¢ity rozdiel sme zaznamenali
na letovych hladinach 36 000 a 38 000ft, kde pilot v redSom vzduchu pomalSou zmenou
vysky dosiahol vysku 40 000ft.

Zaujimavym javom je zmena hodnoty PSV v zédvislosti na zmene smeru pohybu (stipanie -
klesanie) lietadla. Z uvedeného obrazku je zrejme, Ze pri stipani lietadla do velkych vysok je
hodnota PSV = 2,15 a pri klesani je tdto hodnota PSV = 1,8.
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Pocas celého Casu stupania alebo klesania lietadla na tychto vySkovych hladinach sa
parametre PSV udrziavaju priblizne na konstantnej hodnote, obr. 5. Z hl'adiska velkosti sa
hodnoty parametra PSV pocas celého kontrolného letu pohybuji v rozsahu od 1,87 do
hodnoty 2,47, ide o zmenu PSV v rozsahu cca 0,6. Ked'Ze na leteckej technike je pripustna
hodnota PSV do 2,5, namerané hodnoty PSV neprekrocili ani v tomto pripade hodnotu 2,5.
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Obr. 5 Zmena PSV na hornej vySkovej oblasti (f) = 125MHz)

4 Zaver

Zmena hodnoty PSV pri zmene smeru zmeny vysky letu je mozné vysvetlit' nasledujucim
sposobom. Pri poklese lietadla z vacSej vysky do menSej vysky sa teplota okolitej atmosféry
meni podla aktualnej ,Krivky zvrstvenia atmosféry* ktord narastd priemerne o 6,5°C/km
klesania.

Teplota povrchu lietadla vSak vykazuje urcitu tepelni zotrvacnost’ a je v danom okamziku
klesania o nejakt hodnotu teploty nizsia neZ okolity vzduch. Velkost' rozdielu tychto teplot
zéavisi od hmotnosti, a tepelnej vodivosti jednotlivych sucasti lietadla. Kovové casti lietadla
maju velmi dobru tepelnu vodivost apreto je vyznamnej$i rozdiel badateny len na
masivnych ¢astiach konstrukcie lietadla, napr. nosné priehradky, hlavny nosnik kridla, kde sa
mdze na povrchu vyskytnut’ aj kondenzat.

Obr. 6 InStalicia meracieho zariadenia na palubu lietadla
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Dielektricky kryt antény nie je sice masivny, ale ma vel'mi malu tepelnu vodivost’. Preto je
predpoklad, Ze pri klesani lietadla si bude udrziavat’ predchadzajicu niZ$iu teplotu po dlhsiu
dobu, nez kovovy povrch lietadla.

Vlhkost' v atmosfére nie je distribuovand rovnomerne, ale je vysledkom atmosférickych
zmien. Jej vySkova zavislost’ je popisana ,,Krivkou rosného bodu*.

Rozdiel medzi aktudlnou teplotou v danej vyske a teplotou rosného bodu v danej vyske sa
nazyva ,,Deficit rosného bodu®, ktory vyjadruje tiez relativnu vlhkost’ vzduchu. Ak je deficit
rosné¢ho bodu maly, tak relativna vlhkost’ je velka. Ak je deficit nulovy, tak je relativna
vlhkost’ 100% a mdze ddjst’ aj ku kondenzacii vody. Ak mé povrch dielektrického krytu
antény, vdaka tepelnej zotrvacnosti inu teplotu nez okolity vzduch, potom aj zdanliva (z
pohladu antény) relativna vlhkost' bude rozdielna nez aktualna. Pri dostato¢ne rychlom
klesani moze byt rozdiel teplot povrchu antény a teploty rosného bodu zaporny a na povrchu
antény sa vytvori kondenzat. Tieto uvahy platia aj reverzne pri stipani lietadla, v takom
pripade bude povrch antény relativne teplejsi a deficit rosného bodu bude vicsi, zdanliva
relativna vlhkost’ niz§ia a povrch antény sa bude vysuSovat'.

Uvedena zmena rozdielu zdanlivej relativnej vlhkosti na povrchu dielektrického krytu antény
vysvetluje dovody zmeny hodnoty PSV antény pri stipani, ¢i klesani lietadla.
V horizontdlnom lete vo vicsich vySkach mimo oblakov neboli zmeny PSV zaznamenané,
zatial’ Co pri stupani a klesani sa vyskytli zmeny rovnakej vel'kosti ale opacnej orientacie. Pri
horizontalnom lete je teplota povrchu antény rovnaka s teplotou okolitého vzduchu, zdanliva
zmena relativnej vlhkosti sa neprejavi. Pri horizontalnych letoch v menSich vyskach bol pri
prelete cez oblaky taktiez zaznamenany posun PSV, o potvrdzuje, Ze zmena relativnej
vlhkosti okolitého vzduchu, pripadne vyskyt kondenzéatu (v mraku) mé vplyv na hodnotu
PSV.
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Metodika méreni vybranych parametri vojenskych radiostanic v
pasmu 225-400 MHz
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email: petr.makula@unob.cz, tel.: +420-973-442-914

Resumé:

Cldnek se zabyvd problematikou ovérovani vybranych parametrii prijimace a vysilace
vojenskych leteckych radiostanic pracujicich v pasmu UKV 225-400 MHz. Obecné se ve
vojenském letectvi uplatiuji radiostanice, které pracuji kromé vyse zmineného pdasma i v
civilnim pasmu VKV 117,975-136,975 MHz. Pro pasmo VKV existuji predpisy a normy
upravujici metodiku ovérovani parametrii radiostanic. V pasmu UKV neni jednotna metodika
zpracovdana a hodnoty parametrii se lisi od hodnot platnych v pasmu VKV. Clanek analyzuje
dostupné normy pro pasmo UKV, predklada metodiku overovani vybranych parametrii a
vysledky experimentdlnich méreni na letecké radiostanici LUN3520 pouzivanou v ACR.

1  Civilni normy a standardy vztahujici se k leteckym radiovym
stanicim

Letecky piedpis o civilni telekomunikaéni sluzbé, svazek III — komunikacni systémy,
cast Il — systémy prenosu hlasu, L10/I11

Tento ptedpis stanovuje technické a provozni pozadavky na zatizeni a systémy zabezpeCovaci
letecké techniky vcetné odpovidajiciho radiového vybaveni letadel a je zavazny pro vSechny
organy zabyvajici se konstrukci, vyrobou a instalaci zabezpeCovaci letecké techniky; pro
vSechny pracovniky civilniho letectvi a jinych organizaci, kteti zajiStuji provoz, udrzbu a
kontrolu c¢innosti zafizeni a systému zabezpeCovaci letecké techniky; pro vSechny
provozovatele telekomunikacnich zafizeni, kterd pracuji na kmitoctovych pdsmech,
vyhrazenych civilnimu letectvi.

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

Tento dokument definuje sérii standardnich podminek (kategorii) a aplikovatelnych
testovacich procedur pro environmentalni testy uréenych pro palubni vybaveni. Ugelem tchto
testll je poskytnout laboratorni prostiedky pro uréeni vykonnostnich charakteristik palubniho
vybaveni v podminkéch prostfedi, kterym bude vystaveno v letovych podminkach (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 ndzvu vyplyva, obsahuje tento dokument minimélni opera¢ni vykonové standardy pro
letecké radiostanice operujici v kmitoctovém pasmu 117,975 — 137,000 MHz (3). Dtvod,
pro¢ je zde tato norma zminéna, je ten, Ze vojenské radiostanice operujici v pasmu NATO
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UKV 225,000 — 400,000 MHz vétSinou umoziiuji ¢innost i v pasmu VKV 117,975 — 137,000
MHz. Zahrnuti téchto standardii do analyzy pomuze ziskat piesnéjs$i ndhled na problematiku
hodnoceni vykonnosti radiostanic.

2 Vojenské normy a standardy vztahujici se k leteckym radiovym
stanicim pracujicim v pasmu UKV

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

Predstavuje zdkladni specifikaci taktického komunikacniho systému v pasmu UKV
pracujiciho na jednom kmitoctu. Je zavazny pro ozbrojené slozky USA. Definuje minimalni
operacni vykonové standardy, jako je citlivost, selektivita, NF charakteristiky aj. (4)

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

Tento dokument fesi technické standardy pro jednokanalova radiové zatizeni UKV (5). Jedna
se 0 obdobu vy$e uvedené normy MIL-STD-188-243. Ceska republika uvedeny standard
ratifikovala, ale neimplementovala. STANAG 4205 bohuZel neobsahuje informace o vSech
parametrech radiovych stanic, naptiklad pozadovana citlivost neni viibec zminéna, a nékteré
parametry maji pouze charakter doporuceni (selektivita). V dalsi analyze budou mit informace
z této normy vzdy nejvyssi vahu. Nebude-li urcity parametr definovan, bude konfrontovan
s hodnotami uvedenymi jinde.

MIL-E-5400 Military Specification, Electronic Equipment, Airborne, General
Specification For

Tato norma fes$i obecné pozadavky na letecké elektronické vybaveni pro ¢innost primarné
v pilotovaném letadle (6).

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

Tento standard poskytuje prostfedky a klade ptislusné ovétovaci pozadavky pro fizeni
vyzatfovani elektromagnetickych interferenci. Vztahuje se na elektronické, elektrické a
elektromechanické vybaveni, u néhoz je nutné mit pod kontrolou elektromagnetickou
kompatibilitu (7).

3 Charakteristika vojenskych komunikacnich systému pracujicich
v pasmu UKV 225-400 MHz

Radiové pasmo 225 — 400 MHz je v armadach ¢lenskych stath NATO mimo jiné vyuzivano
pro taktické radiové spojeni na jednom kanalu, které vyuziva amplitudovou modulaci s obéma
postrannimi pasmy. Mezi dal§i systémy, které pracuji vtomto kmitoctovém péasmu,
zahrnujeme specialni komunikaéni systémy vyuzivajici kmitoctové skdkani HaveQuick II a
SATURN, a déle pak takticky datovy spoj LINK 22 (NILE — NATO Improved Link Eleven).

Pozornost je v tomto ¢lanku vénovana pouze systémuim pracujicich na jedné nosné s modulaci
AM-DSB, které zabezpecuji hlasové spojeni mezi pozemnim stanovistém fizeni a veleni a
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posadkou letadla, piip. pozemniho prostfedku, a mezi letadly navzajem. Funk¢éné jde o témét
totozny komunikacni systém, jako se vyuziva v civilnim letectvi v kmitoctovém pasmu
117,975-136,975 MHz. Proto lze pro ovéfovani parametrii radiostanic pracujicich v pasmu
225-400 MHz vychédzet zmetodiky méfeni pouzivané v pasmu 117,975-136,975 MHz
s ptihlédnutim k odlisn¢ definovanym hodnotam jednotlivych parametrti a dal§Sim nuancim
vojenskych systémii.

4 Definice vybranych parametri a srovnani s takticko-
technickymi udaji radiostanic

Obecné lze parametry leteckych radiostanic rozdélit na zékladni a specialni. Mezi zékladni
parametry zahrnujeme vystupni vykon vysilace, frekvencni stabilitu a uZzitecnou citlivost
prijimace. Tyto parametry jsou nejCastéji oveéfovany a muZzeme je povazovat za vhodné
indikatory stavu radiostanice. Do kategorie specialnich fadime vSechny dal$i parametry, které
poskytuji rozsifujici informaci o vlastnostech radiostanice. Nej€astéji jsou v této souvislosti
zminovany NF odezva pfijimace a vysilace, blizka a vzdalena selektivita a hloubka modulace,
popi. odolnost proti nezadoucim kanalim piijmu.

Frekvenéni stabilita

Kmitoctova stabilita je definovdna jako rozdil mezi odméfenym nosnym kmitoctem a jeho
nominalni hodnotou.

Podle MIL-STD-188-243 musi byt frekvenc¢ni stabilita udrzovana vii¢i po€atecni hodnot¢ tak,
aby zména béhem dne nebyla vétsi nez 1 ppm, béhem 30 dni mlize byt nanejvys 2 ppm a v
nasledujicich 30 dennich obdobich se miize ménit o 1 ppm.

STANAG 4205 definuje frekvenéni stabilitu v absolutni mite +2 kHz, do kterych se
nezapocitava vliv Dopplerova posuvu kmitoctu.

Frekvencni stabilita radiostanice LUN3520 je na trovni Sppm, ¢emuZ v absolutni mife pfi
kmitoctu 400 MHz odpovid4 hodnoté +2kHz.

Vystupni vykon vysilace

Vystupni vykon vysila¢e je dan vykonem jeho koncového stupné a rozumi se jim vykon
nosné viny bez modulace. Jeho velikost urcuje pfedev§sim dosah vysilace. Opét se jedna o
jeden ze zakladnich parametrti radiostanice.

MIL-STD-188-243 a STANAG 4205 tento parametr explicitné neuvadi.

Srovnénim radiostanic LUN3520 a ARC 210, Ize konstatovat, ze hodnoty vystupniho vykonu
jsou srovnatelné a daji se povazovat za obvyklé jak ve vojenské, tak i v civilni sféte.

Citlivost

U réadiovych pfijimact s analogovymi modulacemi se nejcastéji setkdvame s uzitecnou
signalu s definovanymi parametry, ktery vybudi vystup piijimace. Pozadovany stav na
vystupu piijimace se v dot¢enych materialech riizni. V nasledujicich fadcich bude provedeno
srovnani jednotlivych zdrojt.

Norma MIL-STD-188-243 definuje citlivost vzhledem k civilnim normdm mnohem piisnéji.
Pro uzké pasmo je stanovena citlivost na hodnotu 1,5 pV (-103,5 dBm) pokud je na NF
vystupu pomér (S+N)/N=10 dB. Vstupni testovaci signdl ma stejné parametry jako v
ptedchozim piipad€. Pro Siroké pasmo je pii zachovani stejnych podminek testu, uvedenych
vyse, citlivost stanovena na hodnotu 2 pV (-101 dBm).
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STANAG 4205 tento parametr nefesi, nicméné jeho hodnota by méla byt takova, aby bylo
dosazeno spolehlivého spojeni v béznych konfiguracich vzdjemné polohy vysilace a pfijimace
na bézné definované dosahy spojeni.

Citlivost radiostanice LUN3520 je definovana podle L10/III a ma hodnotu vyhovuje
pozadavkiim uvedenym v RTCA DO-186A, nevyhovuje uz ale standardu MIL-STD-188-243
(viz tabulka).

NF odezva vysilace i pFijimace

Definice NF odezvy fesi frekvenéni omezeni NF signalii v obvodech radiovych vysilaci a
pfijimaci. Nizkofrekvenéni odezva vyjadiuje schopnost vysilace pracovat bez nadmérného
sniZeni jeho frekven¢ni odezvy jako funkce modulacniho kmito€tu a ptijimace pracovat bez
nadmérného snizeni jeho frekvencéni odezvy jako funkce NF kmitoctu. Nejcastéji je
definovana ur¢itym kmitoctovym rozsahem a piipustnym zvlnénim urovné signalu v ném.
RTCA DO-186A stanovuje, Ze troveil NF vystupu se nesmi ménit o vice nez 6 dB pokud se
modulaéni kmitocet testovaciho signalu pohybuje v rozmezi 350+-2500Hz.

Stejny parametr je v MIL-STD-188-243 rozdélen do nékolika variant. Uzké pasmo je
stanoveno v rozsahu 350+3500Hz a NF odezva musi byt v rozmezi £2dB vii¢i hodnoté na
1000Hz. Siroké pasmo je stanoveno v rozsahu 20Hz+20kHz a NF odezva musi byt v rozmezi
+3 dB. Potlaceni nad a pod uvedenym pasmem musi byt alespon 6 dB/oktavu. V kmitoctovém
pasmu 300+3500 Hz musi byt NF odezva v rozmezi +2 dB.

Podle STANAG 4205 musi byt pro ptenos analogového hlasu NF odezva v pasmu 300 + 3400
Hz v rozmezi £2 dB. Takzvané Siroké pasmo je definovano v rozsahu 20 Hz + 11 kHz s
piipustnym zvinénim +3 dB, ale je ureno pouze pro digitalni ptfenos hlasu/dat s bitovou
rychlosti 16 kbs-1 (utajovace rodiny Vinson).

NF odezva vysilace i pfijimace radiostanice LUN3520 nebyla z dostupnych materialt
zjiSténa, takze bude analyzovana pouze experimentalné.

Modulace

V pasmu VKV se pouziva pro analogovy prenos hlasu pouze amplitudova modulace s obéma
postrannimi pasmy AM DSB (A3E). L10/III vyzaduje hloubku modulace 85 %.

Ve vojenském pasmu UKV se pouzivaji v zdsad¢ dva typy modulaci: amplitudovd modulace s
dvéma postrannimi pasmy (AM DSB) a frekven¢ni modulace.

STANAG 4205 stanovuje pii analogovém pienosu hlasu pouziti uzkého pasma s minimalni
hloubkou modulace 85 %. Pro ptenos digitalizovaného hlasu/dat s bitovou rychlosti 16 kbs-1
(Vinson kodéry — napt. ELCRODAT) se pouziva stejna modulace jako v ptedchozim piipadé,
ale v Sirokém pasmu. STANAG 4205 doporucuje pro pienos digitalizovaného hlasu/dat
implementaci FM modulace s kmito¢tovou deviaci 5,5 kHz =1 kHz. Samostatnou kapitolou je
implementace modulu pro interoperabilitu v ramci sité Link 22 (NILE).

MIL-STD-188-243 urCuje pro pienos analogového hlasu modulace AM a FM. Pro FM
stanovuje deviaci 5 kHz +1 kHz v izkém pasmu a 20 kHz +5 kHz v §irokém pasmu.
Radiostanice LUN3520 umoZiluje analogovy pienos hlasu s AM DSB a hloubkou modulace
90 + 10 %. Radiostanice ARC 210 umoziiuje analogovy pfenos hlasu s AM DSB s minimalni
hloubkou modulace 85 % a FM s deviaci 5,6 kHz £0,5 kHz v uzkém pasmu a 20 kHz +2 kHz
v Sirokém pasmu.

Selektivita

Selektivita je schopnost piijimace vybrat ze spektra vstupni ch signalli uzitecny signél a
ostatni potlacit. V praxi se pouziva oznaceni blizka selektivita pro schopnost potlaceni
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sousednich kanalt pfijmu a vzdalena selektivita pro potlaceni parazitnich kanall ptijmu, jako
je zrcadlovy kmitocet, IM produkty 3. fadu a mezifrekvencni kmitocet.

Blizka selektivita je v MIL-STD-188-243 definovana pro zv1ast tzké a §iroké pasmo. Uzké
pasmo propustnosti piijimace musi byt pro potlateni ne vétsi nez 6 dB alespont 24 kHz.
Potlaceni o 60 dB musi byt dosazeno pii Sifce padsma odladéni o maximalné 50 kHz a
potlageni o 100 dB pfi §ifce pAsma odladéni o maximalné 2 MHz. Siroké pasmo propustnosti
pfijimace musi byt pro potlaceni ne vétsi nez 6 dB alespont 70 kHz. Potlaceni o 60 dB musi
byt dosazeno pii Sifce pasma odladéni o maximalné¢ 140 kHz. U vzdalené selektivity je
udavano potlaceni alespon o 80 dB.

STANAG 4205 u tohoto parametru udavéa pouze doporuceni. P4smo propustnosti pfijimace
musi byt takové, aby zeslabeni signalu s normalni modulaci nepiesédhlo 5 dB pti odladéni od
jmenovitého kmitoc¢tu pracovniho kanédlu o +11 kHz. Charakteristika selektivity pfijimace
musi byt takova, aby se zabezpeCovalo zeslabeni signali odladénych od jmenovitého
kmitoctu pracovniho kandlu o +25 kHz alespori o 60 dB a odladénych o =1 MHz alespoii o
100 dB

Vzdalena selektivita je jednoznaéné definovana pouze v MIL-STD-188-243, kde je uvedeno
potlaceni parazitnich kanala pfijmu o miniméaln¢ 80 dB. STANAG 4205 se timto parametrem
nezabyva.

Vzdalena selektivita radiostanice LUN3520 je vpadsmu UKV definovana potlacenim
parazitnich kanall piijmu o 60 dB.

V nasledujici tabulce jsou shrnuty hodnoty parametrt leteckych radiostanic LUN3520.17 a
ARC 210 s normami a doporu¢enimi.
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5 Vysledky experimentalnich méreni radiostanice LUN 3520.17

Vyse uvedené vybrané parametry v pasmu UKV byly experimentalné oveéfeny na radiostanici
typu LUN 3520.17. Méfeni bylo provadéno s pouzitim stendu, ktery je k dispozici na katedie
a testovaciho pfistroje IFR 2948. Byly méteny zakladni parametry pfijimace (vystupni vykon,
frekvencni stabilita a uzite¢nd citlivost) a ze specidlnich parametri NF odezva piijimace a
blizk4 selektivita. Mé&feni byla provadéna na kandlech 225, 305 a 395 MHz. Zapojeni
méficich pracovist odpovidd metodice uvedené v RTCA DO-186, nicméné hodnoty
parametra testovacich signald, rozladéni atp. byly upraveny ve shod¢ s STANAG 4205, popf.
MIL-STD-186.

Citlivost

Citlivost byla méfena standardnim testovacim signalem s modulacnim kmito¢tem F,,=1kHz,
m=30% tak, aby bylo dosaZzeno poméru (S+N)/N=10dB na vystupu piijimace.

Parametr 225 MHz 305 MHz 395 MHz
Uzitecna citlivost 1,07 pV 1,07 pV 1,22 pv
Vystupni vykon

Parametr 225 MHz 305 MHz 395 MHz
Vystupni vykon 17,2 W 16,8 W 17,2 W

Frekven¢ni stabilita

Parametr 225 MHz 305 MHz 395 MHz
Frekvencni stabilita 0,84 ppm 0,98 ppm 0,96 ppm
Blizka selektivita

Pro meéteni blizké selektivity byla nejdiive stanovena referencni hodnota na vystupu
radiostanice, pokud byl na vstup pfivadén testovaci signal s modulaénim kmitoc¢tem
Fn=1kHz, m=30% a trovni 3 uV, kterd odpovida citlivosti radiostanice. Poté byla uroven
vstupniho signdlu zvySena o 5dB na hodnotu 5,33 pV a kmitocet testovaciho signalu
rozladovan na jednu i druhou stranu tak, aby na vystupu bylo opét dosazeno referencni
hodnoty. Ob¢ zjisténé hodnoty byly zaznamendny. Obdobné se postupovalo i v dal§im kroku,
kdy byla uroven vstupniho signdlu nastavena na 300 pV. (o 60 dB wvici referenéni
testovacimu signalu).

Parametr 225 MHz 305 MHz 395 MHz

Referen¢ni hodnota 0 | 27,8 V 282V 282V

dB

-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. Kiivka selektivity pro -100 dB nemohla byt zmétena.

NF odezva prijimace

Na vstup radiostanice byl pfiveden standardni testovaci signal (F,=1kHz, m=30%) s Grovni
1 mV a byla zaznamendna referencni hodnota na NF vystupu pfijimace. Poté byl ménén
modulaéni kmitocet a zaznamenavany jednotlivé hodnoty na NF vystupu pfijimace.
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Parametr 225 MHz 305 MHz 395 MHz
NF vystup [V] NF vystup [V] NF vystup [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 20,2 204
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

Jestlize pozadujeme, aby se NF odezva piijimace pohybovala v rozmezi / £2 dB viéi urovni
pii 1 kHz, pak referen¢ni hodnoté 25,6 V, resp. 25,2V odpovidaji hrani¢ni hodnoty 32,2 V a
20,33 V, resp. 31,72 Va 20,01 V.

6 Zaver

Z rozboru norem a doporuceni uvedené¢ho v kapitole 1 az 4 vyplyvd, Ze pro ovéfovani
leteckych radiostanic pracujicich jak v pasmu VKV 117,975-136,975 MHz, tak v pasmu UKV
225-400 MHz nemutzeme uplatiiovat stejnou metodiku oveéfovani parametrii, protoze
piedevS$im na radiostanice pracujici v druhém jmenovaném pasmu jsou kladeny piisné;jsi
pozadavky, jako je napt. NF odezva.

Jak vyplyva z vysledkt experimentalniho ovéfeni, radiostanice LUN3520.17 pIné vyhovuje
vojenskym standardiim a doporucenim pro pasmo UKV z hlediska zdkladnich parametrti
(vystupni vykon, frekvenéni stabilita a citlivost pfijimace). Z hlediska selektivity neni mozné
provadét kategoricky zavér, zda radiostanice vyhovuje, ¢i nikoliv, z divodu odméfeni pouze
jedné radiostanice tohoto typu. Parametrem, ktery nevyhovuje, je ale NF odezva piijimace,
ktera vychazi pravdépodobné z civilnich poZadavkii pro pasmo VKV a pii piipadné
implementaci STANAG 4205 by musela byt upravena.
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Eliminace selhani zpisobenych nevhodnym vlivem lidského
Cinitele pri navrhu a vyvoji
Ing. Vladimir Michalik

Mesit ptistroje spol. s r.0., Uherské Hradiste,
email: v.michalik@msp.mesit.cz, tel.: +420-572-522-803

Resumé:

,29. zdari 2006. Uplné novy, brazilsky letoun Embraer Legacy 600 se srazil s protileticim
Boeingem 737. Maly letoun pristal, velky se zritil do amazonského pralesa. Zahynulo vsech
148 cestujicich a 6 clenu posadky Boeingu. Rozborem zdaznamii se mimo jiné ukdzalo, Ze
v Legacy byl vypnut automaticky odpovidac. K vypnuti doslo nejspise nahodou. **

Prispevek se zabyva problematikou eliminace selhani zpiisobenych nezadoucim vlivem
lidského cinitele, zejména interakci clovek-stroj, pri navrhu a vyvoji leteckych pristrojii.

1  Uvod

Lidsky Cinitel (Human Factor) stoji za veskerou lidskou innosti, létani nevyjimaje.
ZvySovani bezpecnosti létani cestou bezporuchovosti technologii nardZi na své hranice.
Dlkazem toho jsou ,nepochopitelné” letecké nehody naprosto spravné fungujici letecké
techniky.

2 Lidsky cinitel v letectvi

2.1 Letecké nehody s nezadoucim vlivem lidského €initele

Zde si dovoluji uvést nékteré typové ukazky leteckych nehod s nezddoucim vlivem lidského
Cinitele.

18.8.1975 u 47. pzlp (VU 8863) doslo ke katastrofe, pii niz zahynul pilot 2. letky, por. Jifi
Drahovzal. Pfi provadéni priizkumného letu na letounu MiG-21R €. 2083 vlétnul do mlhy
a nizké oblaénosti a zachytil se o zalesnény svah kopce u Cerveného Kostelce.

3.1.1984 u toho samého pluku zahynuli pfi letecké katastrofé L-29R ¢. 3236 pplk. Ivo Pachol
a kpt. Jaroslav Stan€k. Piloti vyletéli na piimy prizkum pocasi, ale tii kilometry jizné od
Chlumce nad Cidlinou v ostrém uhlu vletéli do zemé. Komise stanovila jako pficinu letecké
katastrofy svévolnou zménu letového tkolu, pii niz zacali piloti provadét techniky vyssi
pilotaze v nizké vysce. Do zemé narazili v okamziku, kdy se snazili vybrat zvrat.[1]

20. prosince 1995, let 965 z floridského Miami International Airport do kolumbijského Cali.
159 lidi zemfelo poté, co Boeing 757 narazil do kolumbijskych hor. VSechny palubni systémy
pritom byly plné¢ funkéni. O pohodlny let se staraly nejmodernéjsi systémy té doby. Flight
Management Systemy (FMS) které umi, poté, co jsou do n& zadana spravna data, tidit let
letadla viceméné od startu do pfistani. Pro pilota je to ten nejlepsi pomocnik. V ptipad¢ letu
965 se ale Spatné pouziti FMS stalo letadlu osudnym. VySetiovani odhalilo mnoho
nedostatktl, které samy o sob&é nemusely mit na havarii zddny dopad. Jejich kombinace byla
bohuzel smrtici. Cast viny §la na firmy zodpovédné za vstupni data naviga¢niho systému.
Kdyz totiz kapitan hledal radiomajak ROZO, netusil, ze oznafeni R, které v mapach nasel,
bylo v Kolumbii pouzito vicekrat. [2]
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29. zéati 2006, Brazilie. Zbrusu novy, luxusni brazilsky letoun Embraer Legacy 600 se
potkavaci rychlosti 1600 km/h srazil s protileticim Boeingem 737. Maly letoun dokazal
pristat, velky se s amputovanym kiidlem zfitil do amazonského pralesa. Ze zapisovaci bylo
zjisténo, ze oba letouny dlouhodobé¢ udrzovaly stejnou letovou hladinu 37 tisic stop. Pocita¢
dispecera automaticky zménil vysSku podle letového planu, aniz by na to néjak upozornil
letové dispecery. Posadky, pfestoze obé¢ letadla byla vybavena modernim zatizenim TCAS
(Traffic Collision Avoidance System — protisrazkovy systém), bezprostredné pied srazkou
neobdrzely Zadné varovani. Analyzou zdznamil z brazilského dispeCinku se ukdzalo, Ze
u Legacy v pribé¢hu letu doslo k vypnuti automatického odpovidace. Véz automaticky
pfepnula na radar, ktery ukazuje, obzvlaSt¢ o vySce, nepiesné informace. K vypnuti
odpovidace doslo nejspiSe ndhodou. Opérka na nohy, které mohou piloti vyuzit, byla blizko
ovladace odpovidace. Pokusy ukéazaly, ze mohlo dojit k nAhodnému vypnuti odpovidace
Spickou boty. Systém pfitom na vypnuti nijak zvukové neupozoriioval, pouze maly Zluty
napis "Standby" (pohotovostni rezim) informoval piloty o tom, Ze odpovida¢ neni aktivni.
Pro¢ na neaktivni odpovida¢ neupozornili posddku dispeceti? Pravdépodobné si toho sami
nevS§imli. Ani jim nezablikal zadny poplach, neozval se zadny varovny zvuk. Pouze se
u vysky zobrazilo misto symbolu "=" pismeno "Z". Je pravdépodobné, ze si toho dispeceii
nev§imli, a nepokusili se tak piloty kontaktovat s zadosti o vysvétleni nebo znovuzapnuti.
Nefunk¢ni odpovidac byl zaroven klicem 1 k dal§i zdhad¢ - systém TCAS je zavisly na
udajich z odpovidact ostatnich letadel. V piipadé, ze je nckteré z nich pfili§ blizko, piloty
okamzit¢ varuje. Ale letadlo s nefunkénim odpovidacem pro néj jakoby neexistovalo. [3]

2.2 Definice leteckych nehod

V civilnim letectvi

Leteckou nehodou (LN) je udalost spojend s provozem letadla, ke které doslo od okamziku
nastoupeni kterékoliv osoby do letadla za ucelem letu do okamziku vystoupeni kterékoliv
osoby, a pti které

a) doslo ke smrtelnému nebo téZkému zranéni kterékoliv osoby nasledkem
1. pfitomnosti v letadle,

2. ptimého kontaktu s kteroukoli cCasti letadla, vCetné Casti, ktera se od letadla
oddgélila, nebo

3. ptimym plsobenim proudu plynl vytvotenych letadlem,
s vyjimkou pfipadl, kdy ke zranéni doSlo z pfirozenych pfiic¢in, nebo bylo zplsobeno
samotnym zranénym nebo jinou osobou, nebo jestlize zranénym byla osoba ukryvajici se
mimo prostory obvykle dostupné cestujicim nebo posadce letadla,

b) bylo letadlo zni¢eno nebo poskozeno tak, Ze byla nepfiznivé ovlivnéna pevnost
konstrukce, vykon nebo letové charakteristiky letadla, a uvedené si vyzaduje vétsi
opravu nebo vyménu zni¢enych nebo poskozenych ¢asti, s vyjimkou poruchy nebo
poskozeni motoru, jeho krytu nebo piisluSenstvi, nebo doslo-li k poskozeni
okrajovych casti kiidel, vrtuli, antén, pneumatik, brzd, aerodynamickych kryt nebo
k malym vryptim do potahu letadla nebo k jeho prorazeni, nebo

c) letadlo je nezvéstné nebo je na nepfistupném miste.
Incidentem je udélost jind nez leteckd nehoda spojend s provozem letadla, kterd miize
ovlivnit bezpecnost leteckého provozu.
Vazny incident je incident, jehoz okolnosti nasvéd¢uji tomu, ze doslo témétr k letecké
nehodg¢. [4]
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Ve vojenském letectvi
V ACR se letecké nehody z pohledu jejich zavaznosti dé€li na:

e Katastrofa — udalost spojend s provozem letadla jehoz nasledek je ztrata zivota
e Havarie — udalost vedouci ke zniCeni letadla, ale bez ztrat na zivotech

e PoSkozeni — udalost spojend s provozem letadla jehoz nasledek je opravitelné
poskozeni letecké techniky
VyteSené udalosti, které mohly smérovat k leteckym nehoddm se klasifikuji jako
predpoklady k leteckym nehodam (PLN).

2.3 Lidsky Cinitel

Neni jisté kym a kdy byl pojem lidsky &initel (LC;) poprvé pouzit, nicméné jeho odborna
definice, tak jak ji zndme dnes, spatfila svétlo svéta n€kdy pied druhou svétovou valkou v
USA. V mezivalecném obdobi se totiz téSila velkému zajmu tzv. psychotechnika, coz je
disciplina, ktera se zaobird zkoumanim psychologickych vlastnosti ¢lovéka, na jejichz zakladé
Ize uskute&iiovat vybér pracovnikii pro uréité profesni obory. LC byl tedy zkouman spise pro
ucely nalézani zplisobti dosahovani maximalniho pracovniho vykonu jednotliveti, ¢i pro
potiebu fizeni lidskych zdroji, nez pro posilovani efektivity pracovniho systému, tj.
spolehlivosti vykonu, kvality a také bezpecnosti, tak jak jej vnimame dnes. V soucasnosti
tento pojem predstavuje soubor vlastnosti a schopnosti ¢lovéka, posuzovanych ptredev§im
z hledisek psychologickych a fyziologickych, které vzdy néjakym zpiisobem v dané situaci
ovliviiuji vykonnost, efektivnost a spolehlivost pracovniho systému.

Chyba zptsobena ¢lovékem v komplexnim systému mohla byt vyvoldna Spatnym navrhem,
stimulovana neadekvatnim vycvikem, Spatné vytvofenymi provoznimi postupy, nedokonalym
konceptem, eventuelné nevhodnym zpracovanim standardnich operac¢nich postupli nebo
manuali. Termin ,,Ergonomika®, pochazejici zteckych slov ,ergon“ (prace) a ,nomos*
(ptirodni zakon), je definovan jako ,,véda o vykonnosti ¢lovéka v jeho pracovnim prostiedi®.
Nékteti autofi tento termin pouzivaji v uzkém pojeti pouze pro studium vztaha ¢loveék — stroj,
jindy v mnohem &ir§im pojeti, témét ekvivalentni terminu LC, kdy pojem ergonomika pak
zahrnuje i oblast lidské vykonnosti a chovani.

2.4 Lidsky Cinitel v obchodni letecké dopravé

Béhem let se ukézalo, ze zhruba tii ze ¢tyf LN mély svoji pfi¢inu v jiné, nez optimalni lidské
vykonnosti. Takovéto pfi¢iny byly v minulosti vétSinou klasifikovany terminem ,,chyba
pilota“. Obecné existuji dva zakladni typy LN: ZTRATA RIZENI (Loss of Control)
aRIZENY LET DO TERENU (CFIT - Controlled Flight into Terrain). Ztrata fizeni je
vétSinou zplisobena technickou zévadou ¢i Spatnou pilotdzi napf. pii  Spatnych
meteorologickych podminkach. Rizeny let do terénu je zpisoben chybou letové posadky nebo
fizenim letového provozu, kdy dojde ke stietu normdaln¢ fungujiciho letadla s terénem.
V obou piipadech ma nejvétsi vliv lidsky Cinitel; nejcastéjsi pti¢inou leteckych katastrof je
tedy selhani ¢loveéka.

V obchodni letecké dopravé se nezadouci aspekty lidského Cinitele dnes podili na cca 80 %
pri¢in leteckych nehod a incidenti, proto se tézist¢ snah o dosazeni jeji maximalni
bezpec¢nosti musi piesunout na zajisténi optimalni vykonnosti letovych posadek a maximalni
eliminaci lidskych chyb a nekazné, coz je jednou ze zdkladnich domén komplexni védni
discipliny Lidského ¢initele. [5]
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Pfi€iny LN s nasledkem smrti v desetiletich (%)
Dekada (xxx0 — xxx9)

PFicina 1950 1960 [1970 [1980 |1990 2000 | Primér

Chyba pilota 40 32 24 25 27 26 29
Chyba pilota (v souvislosti s po€asim) 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
Jina lidska chyba 0 8 9 6 8 8 6
Pocasi 16 10 13 15 9 9 12
Mechanické selhani 21 20 23 21 21 28 22
Sabotaz 5 5 11 13 10 9 9
Jina pficina 0 2 2 1 0 1 1
Podil LN s nezadoucim vlivem LC* 61 67 57 57 67 59 62

* Bez zapocteni ,Sabotaze*

vrwe

Tab. 2-1: PFi¢iny LN v obchodni letecké dopravé s nasledkem smrti v desetiletich [6]

Vyse zminéna tabulka byla vytvorena z databdze nehod publikované na PlaneCrashInfo.com
a predstavuje asi 1300 nehod s nasledkem smrti obchodnich letount celosvétové od roku
1950 do roku 2009, u kterych je znama jejich pfiCina. Nejsou zde zahrnuty letouny s méné
nez 10 lidmi na palubé, vojenské, soukromé letouny a vrtulniky.

Chyba pilota (v souvislosti s poCasim) ptedstavuje nehody, kde hréla roli chyba pilota, ktera

Mrwe

Mrwe

Chyba pilota celkem je suma vSech riiznych pilotnich chyb.

Jind lidskd chyba zahrnuje chyby fidicich letového provozu, nespravné nalozeni letadla,
kontaminované palivo, nespravna udrzba apod.

Sabotaz predstavuje nehody zpiisobené vybusninami, sestfelenim a inosy.

wev

2.5 Lidsky ¢initel ve vojenském letectvi CR

Vzhledem ktomu, ze vysledky vysetfovani vojenskych LN nejsou bézné¢ zvefejniovany,
nasledujici tidaje jsou vysledkem porovnani dostupnych vetejnych zdroji. Na zékladé téchto
zdroju Ize tici, ze podil nezadouciho vlivu LC na PLN, hlavné LN je vysoky.

100 |
2804 ‘
2004 : |
1504 1
100- :
50-
a- L .
85 86 7 88 W 91 91 92 93 94 95 95 97 @@ 99 4 1 2
raky

—_——
— 1L

=~ D B 0OwWM

Obr. 2-1: Pfedpoklady k LN (v ACR/CSLA) a podil lidského faktoru [7]
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Obr. 2-2: LN (v ACR/CSLA) z pilotni p¥i¢iny [7] [8]

3 Model SHELL

Model SHELL je jeden z velmi praktickych diagrami, ktery znazorfiuje pojmovy model LC
pomoci blokového schématu, kde jednotlivé bloky zobrazuji riizné komponenty LC. Tento
model, predstaven vroce 1972 prof. Edwardem a nasledné¢ modifikovany v roce 1975
prof. Hawkinsem, byl pojmenovan podle ndzvu jednotlivych pouzitych bloku kde:

S

= - o= o

Software (postupy, symboly, atd.)

Hardware (stroj)

Environment (prosttedi, ve kterém se odehrava interakce S — H — L)
Liveware (¢lovek, jedinec v centru zajmu)

Liveware (lidé, se kterymi je jedinec v centru zdjmu v n¢jakém vztahu)

H

Obr. 3-1: SHELL model LC [9]

e L — S rozhrani

Toto rozhrani zahrnuje ¢lovéka a ,nefyzikdlni* aspekty systému jako jsou provozni
postupy, vzhled manualti a kontrolnich listli, pouzivana symbolika nebo pocitacové
programy. Problémy na tomto rozhrani byvaji mnohem méné hmatatelné a jsou
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v zasad¢ mnohem hiie feSitelné (napf. Spatnd interpretace kontrolnich listi nebo
pouzité symboliky).

e L —FE rozhrani

Toto rozhrani bylo v letectvi objeveno jako jedno z prvnich. V pocatcich se adaptace
tykala predevsim piizptisobeni ¢lovéka na fyzikalni vlastnosti prostiedi, do kterych by
se béhem letu mohl dostat (napt. helma, skafandr, kyslikové vybaveni, anti-G oblek,
atd. ), pozd¢ji nastal trend piizpisobovani prostiedi fyziologickym potiebam clovéka
(napt. pretlakové a klimatizované kabiny, snizovani hlucnosti v kabing, atd.).
V sou€asné dob& se poji k tomuto rozhrani dal$i vyzvy, jako napf. sniZovani
ozonového a radiacniho rizika pii letech ve velkych vySkach, problémy s naruSenim
biologického rytmu a s nim spojené poruchy spanku jako dusledek zvyseni rychlosti a
délky lett pres nekolik ¢asovych pasem. Zatimco iluze a dezorientace byvaji u kotent
mnoha LN, L — E rozhrani musi zahrnovat i poruchy vnimani zptiisobené podminkami
prostiedi, napt. béhem fazi pfiblizeni na pfistdni a pfistani. Letectvi dale pisobi
v kontextu globalnich politickych a ekonomickych omezeni, které musi byt také brany
v uvahu v souvislosti s timto rozhranim. Avsak moznost modifikace téchto vliva lezi
mimo moznosti odbornikd na LC a tudiz by mély byt adresovany managementu
leteckych provozovateli.

e L — L rozhrani

Toto je rozhrani mezi lidmi. Letecky vycvik a pfezkuSovani byl tradi¢n€ uskutecnovan
na individualni bazi. Pokud kazdy z ¢lent letové posadky (LP) byl dostateéné odborné
zpisobily, mélo se za to, Ze tym /LP/ sloZeny z takto ptipravenych lidi je odborné
zdatny a efektivni jako celek. Neni tomu ale vzdy tak a béhem uplynulych let se
pozornost odborniki na LC stale vice upird na selhavani tymu. Fungovani LP na
skupinové bazi a skupinové vlivy hraji svoji roli v determinovani chovani
a vykonnosti. V tomto rozhrani jsou dulezité takové aspekty jako vidcovstvi,
spoluprace v posadce, tymova prace nebo mezilidské vztahy obecné.

e L — H rozhrani

Toto rozhrani je nejcastéji zmifiovano v piipadé, ze mluvime o systému ¢lovek — stroj,
jako napft. navrh :
- sedadel, které budou odpovidat rozmérovym charakteristikdm ¢lovéka
- zobrazovacich jednotek, které budou odpovidat smyslovému systému
a systému zpracovani informaci uzivatelem
- systému fizeni, ktery bude odpovidat orientaénimu smyslu ¢lovéka v prostoru,
atd.
Je tieba zdlraznit, Ze Cloveék/uZivatel si ani nemusi uvédomit nedostatky na L — H
rozhrani, i kdyby mély vyustit v katastrofu, protoze piirozena lidska schopnost
adaptovat se dokaZe tyto nedostatky zakryt, 1 kdyz tim pfirozené nezmizi jejich
ptitomnost a rizikovy potencial, kterého si musi byt védomi predev§im konstruktéii.

4 Pravidla pro navrh nebo vybér systému a zarizeni

Vyvojovi pracovnici ale také i lidi zabyvajici se akviziéni &innosti a odbornici na LC musi
pripustit, ze lidské prvky, jejich vykonnost v provoznich systémech, vyzaduje uvazovani pfti
navrhu podobné tomu, které je béZzné pii ndvrhu u jinych systémovych prvki jako jsou HW
a SW. Obecné zésady, jejichz dodrzovani prispiva k efektivnim a bezpecnym systémum,
vychazeji z:
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e JEDNODUCHOSTi
e STANDARDIZACE
e BEZPECNOSTi

e ODOLNOST: (ROBUSTNOST?).

4.1 Jednoduchost

Systémy nebo zafizeni musi byt tak jednoduché, jak jen je to mozné, v souladu
s pozadovanymi c¢loveék-stroj funkcemi systému, ale kompatibilni s predpokladanymi
koncepty udrzby. Vysledny systém nebo zafizeni by mély byt udrzovatelné, provozovatelné
a opravitelné v predpokladaném provozu a podminkach udrzby pomoci personalu
vyzadujicitho minimélni vycvik.

Zatizeni navrzené jednoduse je obecné vice spolehlivé a snadnéjsi pro provoz a udrzbu. Kdyz
jsou porovnavané navrhy z pohledu LC, jednodudsi navrh je obvykle i méné nachylny na
pochybeni ¢loveka. [10]

4.2 Standardizace hardwaru a rozhrani

Navrhované zafizeni a jeho rozhrani ¢lovék-stroj by mély byt standardizované na urovni
praktického pouziti a slucitelné s ucely a funkcemi systému. Zatizeni se stejnymi funkcemi by
méla mit podobné nebo stejné rozhrani clovek-stroj.

4.3 Standardizace Software

SW, vcetné¢ dokumentace, by mél byt standardizovany tak, jak je to jen mozné, aby vyuZiti
béznych funkci vyzadovalo stejné postupy, byla pouzita stejna nebo podobna terminologie
a uzivatelské rozhrani.

4.4 Standardizace udrzby

Stejné rozhrani, spinace nebo vypinace a konektory by mély byt pouzivané v celém systému.
Podobné ovladaci prvky, zobrazovaci jednotky, popisky, kody a Stitky, schémata usporadani
(ovladani nebo i celkil) by mély byt stejné pro bézné funkce.

Standardizace zjednodusuje procedury udrzby, redukuje pozadavky na nastroje, snizuje
moznost lidské chyby, zkracuje ¢as na vycvik, snizuje pozadavky na zruc¢nost a dovednost
personalu, zasoby nahradnich dilti a dokumentace.

4.5 Zretelna identifikace, rozhrani a vzajemné propojeni

Jednotky zafizeni, které maji rozdilné funkce, musi byt zreteln€ identifikovatelné (vyrazné
ruzny vzhled). Zafizeni s riznymi funkcemi musi mit zfetelné rozdilné rozhrani (ovladaci
a zobrazovaci prvky, konektory...) tak, aby se vyloucilo chybné pouziti (napf. ovladani
brzdicitho paddku - Vypusténi/Odhozeni; ovladani zbrani - Odjisténi/Pouziti/Odhozeni;
logické propojeni ovladani podvozku a klapek atd.).

4.6 Navrh pro pouziti bézného naradi

Kdykoliv je to jen mozné, ndvrh systému a zafizeni musi minimalizovat potiebu dodate¢ného
vybaveni, pocet nastroji a naradi potiebného pro udrzbu. Navrh musi sledovat vizi, aby
udrzba byla proveditelna bez specialniho nafadi a pfipravkl pouze s béznym nafadim.
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4.7 Bezpecnost

Navrh systému a zatizeni by mél zohlediiovat platna kritéria osobni a systémové bezpecnosti.
Tato kriteria zahrnuji to, ze minimalizuji lidské pochybeni za normalnich, zhorSenych
a havarijnich podminek a v nepfiznivém prostiedi. Takto navrZzena bezpecnostni kritéria musi
byt provétena béhem vyvojovych zkousek.

4.8 Fail-safe design (navrh s jisténim)

Navrh se zabezpecenim proti selhani se musi provadét pro systémy, jehoz selhdni muze
zpuisobit havarijni poSkozeni, poranéni obsluhy nebo nevhodnou c¢innost systému nebo
zatizeni.

4.9 Odolnost/robustnost

Systémy a zafizeni musi byt dostate¢né robustné, aby odolaly zachdzeni béhem provozu,
udrzby, skladovani a dopravy za enviromentalnich podminek dle platnych technickych
specifikaci.

5 Zaveér

Zavérem je potiebné dodat, Ze ,,bezpecnost™ primyslovych technologii a procesti byla po celé
minulé stoleti postavena pifedev§im na snaze o co ,technicky* nejdokonalej$i (nejlépe
bezporuchové) technologie. Mnohé havérie s nedozirnymi nasledky, pfedev§im v chemickém
nebo jaderném primyslu, vSak poukdzaly na velké slabiny tohoto pfistupu, protoze za
vétSinou piicin takovych krizovych situaci dnes stoji lidské selhani.
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Resumé:

Prdace pojednava o nove vyvinutém systemu LUN 5275, ktery slouzi pro kapacitni méreni
mnozstvi paliva na nové vyvijeném letounu EV-55 Outback spolecnosti Evektor. Konkrétné je
v praci popisovan princip mereni a signalizace mnozstvi paliva. Dadle je popsan ridici a
konfiguracni software.

1  Uvod

Systémy méfeni mnozstvi paliva patii k dilezitym palubnim systémim letadel z divodu, ze
informaci poskytovanych pilotim béhem letu letadla. Jelikoz od 70. let 20. stoleti prosel
vyvoj metod méfeni a metod zpracovani mnozZstvi paliva intenzivnim vyvojem, je nutné tyto
zmény promitnout také do stavajicich a novych feSeni méfeni mnozstvi paliva.

Nové€ navrZzeny systém méfeni mnozstvi paliva LUN 5275, ktery byl vyvinut specidlné pro
nove vyvijeny turbovrtulovy letoun EV-55 Outback spolecnosti Evektor [1], [2], tyto trendy
zachycuje. Informace v tomto c¢lanku obsaZené poskytuji detailni ndhled do principu
fungovani kapacitniho méfeni mnoZzstvi paliva.

2 Koncepce reseni palivoméru LUN 5275

Mezi v soucasnosti nejrozsirenéjsi zpiisoby méfeni mnozstvi paliva patii princip kapacitniho
meétfeni mnozstvi paliva. Tento zpisob méfeni je zaloZzen na jednoduchém principu, kdy se
vyuziva jevu, ze pii zaplaveni kapacitniho snimace palivem dochdzi ke zméné hodnoty
kapacity ¢idla. Urcité hodnoté kapacity pak odpovida ur¢ité mnoZzstvi paliva v nadrzi letounu
(jeho vySce). Monostabilni klopny obvod do né&jz je pak kapacitni ¢idlo ptipojeno, prevadi
kapacitu na rizné délky obdélnikovych pulsi, jejichz délka je pfimo imérné aktudlni hodnoté
kapacity c¢idla. Pomoci digitalni metody zpracovani délky pulsu jsou tyto délky c¢islicove
zpracovany a digitalizovany do podoby, kterd je vyuzitelnd v mikroprocesorové technice. V
mikroprocesoru je pak takto ziskana hodnota porovnana s kalibraénimi daty na jejichz zakladé
je stanovena celkova hodnota paliva v nadrzi.

2.1 Kapacitni snimace

Vlastni meéfici systém kapacitniho snimace tvoii dvé koaxidlni trubky z lehké slitiny
ptiSroubované k plastové ptirubé. Vodivé spojeni trubek s vyvody je provedeno Srouby a
mosaznymi sloupky zalisovanymi v pfirubé. Pfiruba jednotlivé trubky vzajemné izoluje a
zaroven je udrzuje v konstantni vzdalenosti. Ke koaxidlnim trubkdm je z boku ptipevnéna
hlava vysilace, kterd je vyrobena z lehké slitiny. Uvnitf hlavy vysilace je namontovana deska
plosnych spojl s elektronikou soupravy palivoméru. Tento plosny spoj je kompletné zality
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zalévaci hmotou, kterd zabranuje prisaku paliva k elektronice kapacitniho snimace a zajistuje
také casteCné nevybusnost hlavy v prostoru nadrze. Z boku hlavy je pak vyveden 9 pinovy
konektor, ktery slouzi k pfipojeni k bloku vyhodnocovaci elektroniky palivoméru.

Jelikoz nadrZe na letounu se nachézeji v levém i pravém kiidle (nadrZe jsou piimo v kiidle —
jedna se o koncept mokrého kiidla) bylo do kazdého kiidla umistnéno po tfech kapacitnich
snimacich. Kapacitni snimace jsou rozdéleny v celé délce kiidla zhruba v idedlni tfetin€ a jsou
umistnény do geometrick¢ho stfedu nadrze, coz vede k pfesn€jSim hodnotdm mcieni
v ptipadé ndklonu kiidla letounu.

Model kapacitniho snimace pouzitého v soustaveé palivoméru LUN 5275 je na dal§im obrazku
(viz obr. 2-1) a v tabulce 2-1 je pak legenda k danému obrazku.

Obr. 2-1: Model kapacitniho snimace

cislo: | popis:
1 Koaxiélni trupky.
Drzak s upinaci.
Hlava vysilace.
Fixacni objimka.
Konektor na hlavé vysilace.
Nakontaktovani koaxialni trubky.
Tab. 3-1: Legenda k obrazku 2-1.

()] R, J| IF =N QU] | (O]

Jak jiz bylo napsano v uvodu kapitoly, hlava kapacitniho snimace obsahuje elektroniku, jejiz
funkei je ptevod kapacity na délku pulsu. K tomuto pfevodu se vyuZziva monostabilni klopny
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obvod, ktery na zaklad¢ vnéjSiho spoustéciho pulsu vygeneruje vystupni puls, jehoz délka je
pfimo umérna kapacité snimace paliva. Z divodu, ze obvod ptevodu kapacity na délku pulsu
je teplotn¢ zavisly, bylo nutné do hlavy kapacitniho snimace doplnit teplotni kompenzaci,
kterd kompenzuje délku pulsu na zdkladé riiznych teplot paliva v nadrzi. Tato kompenzace je
provadéna termistorem v obvodu monostabilniho klopného obvodu.

2.2 Blok vyhodnocovaci elektroniky palivoméru

Pro vyhodnoceni délky pulsit z kapacitnich snimact je v bloku elektroniky vyuzito
osmibitového mikroprocesoru ATMega 128, ktery provadi na zékladé zméfenych délek
impulstt vypocet mnozstvi paliva. Z divodi zvySeni provozni bezpecnosti je méfeni
provadéno v levé a pravé nadrzi zvlast, kde cely blok palivoméru obsahuje dva bloky
vyhodnocovaci elektroniky.

Blokové schéma jednoho bloku vyhodnocovaci elektroniky palivoméru je na nasledujicim
obrazku (viz obr. 2-2).

Start méreni . .
Signalizace Signalizace
Fuel Low Fail
ol WE 7y f
=] 8 o
Q Q0
Q Q. Q.
=1 131 |=
S|[5]15 Konfiguraéni vstup z PC
ENRER N ES
AN {l
w| ] 1= | RS 485 \ Digitalni vystup
IIITI (lprevodnikf— RS 485
Dekodér —N

CPU ,,l D/A :>Analogovy vystup

ATMega 128 —Anteyodnikf—Y v rozsahu 0V-5V DC

|

Adresace

y A/D -t
Prevodnik | Zpétny prevod A/D

Zdroj z 28V DC na 5V DC

Obr. 2-2: Blokové schéma bloku vyhodnocovaci elektroniky palivoméru

Jak je na prvni pohled z blokového schématu patrné, méfeni délek impulst je provadéno tak,
ze vSechny tfi pfipojené vysilace jsou propojeny paralelné k signdlu pro start méfeni, na
zaklad¢ n¢hoz jsou vyslany pulsy, jejich délka odpovida kapacité¢ daného snimace. Pro vybér
aktudln¢ jednoho cidla je pouzito adresniho dekodéru, ktery je k procesoru pfipojen. Na
zaklad¢ nastavené adresy je mozné vybrat vzdy konkrétné jeden signdl kapacitniho snimace.
Pro vlastni zméteni délky pulsu je vyuzito tzv. capture jednotky procesoru, kdy po vyslani
signalu start pro méteni se spusti ¢ita¢, ktery je zastaven az sestupnou hranou vysilaného
pulsu kapacitniho snimace, kde nacitané ¢islo na ¢itaci pak odpovida délce méfeného pulsu.
Rozsah fyzikaln¢ méfitelnych délek signali je piimo umérny taktovaci frekvenci procesoru a
pro LUN 5275 s frekvenci 14,745 600 MHz je roven pfiblizné 4,444377 milisekundy. V
readlném meéteni vSak jsou délky pulsi z kapacitnich snimacd dlouhé maximalné
0,3 milisekundy, coz je dano tvarem koaxialnich trubek u kapacitnich cidel.
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Dalsi periferii bloku vyhodnocovaci elektroniky je pievodnik digitdlni hodnoty na
analogovou, ktery slouzi k signalizaci celkového mnozstvi paliva v zobrazovaci na letounu.
Rozsah vystupniho napéti je 0 az 5V DC pro plné zaplaveni nadrze.

Dale je blok elektroniky palivoméru vybaven digitadlnim vystupem standardu RS 485. Veskeré
zmétené délky a vypoctené hodnoty jsou v pravidelnych intervalech pomoci tohoto rozhrani
vysilany k ptipadnému piipojenému zobrazovaci (pozn. v Letounu EV-55 se vyuziva pouze
analogovy vystup). Zaroven je mozné toto rozhrani vyuzit pro uloZeni a vyCteni aktualni
konfigurace uvnitt procesoru.

Jak je na blokovém schématu dale vidét, mezi obvodové Casti patfi signalizace dvou
dvoustavovych signalt. Prvni signdl FUEL LOW signalizuje nizky stav paliva. Tento signal
je aktivovan vzdy, kdyz dojde k poklesu paliva pod nastavenou mez. Signal je feSen za
pouziti malého obvodového relé, které spind signalizacni tablo v kokpitu letounu [2].
Obdobné, tedy za pouziti relé, je feSen dalsi signal FAIL, ktery je aktivni tehdy, dojde-li v
palivoméru k detekovatelné chybé. Pti aktivaci se v kokpitu letounu rozsviti signalizacni
tablo [2].

Posledni obvodova ¢ast vyuziva integrovaného A/D prevodniku uvniti procesoru. Zpétnym
prevodem vysilané analogové hodnoty se kontroluje spravnost fungovéani externiho D/A
prevodniku.

2.3 Ridici firmware palivoméru

Ridici firmware procesoru je koncipovan jako stavovy automat, kdy v piesné definovanych
Casech je provadéna cyklickd Cinnost méfeni, vypoctu a vyhodnoceni mnozstvi paliva.
Nasledujici blokovy diagram nastifiuje funkci fidiciho firmware.

Start
Inicializace
Méreni delky
Pulsu 1
Meéreni délky Prevod
Pulsu 2 A/D
Méreni déelky Kontrola
Pulsu 3 RAM CRC
Vypocet Nahozeni
mnoZ. paliva signalizaci
Vystup Logovani
Analog a Dig. chyb a hodin

Obr. 2-3: Diagram ridiciho firmware palivoméru
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Po pocatecni inicializaci se za¢nou méfit délky pulst pro jednotlivé kapacitni snimace. Pred
kazdym méfenim je nastavena adresa na adresnim registru a vygenerovan startovaci signal.
Po zméteni délky pulsu v capture jednotce je zmétfena hodnota ulozena do pamétového pole a
pokracuje se méfenim nésledujiciho kapacitniho snimace.

Po zméteni vSech tii délek pulst je proveden vypocet mnozstvi paliva na zékladé délky puls.
Pro vypocet je vyuZzito kalibra¢nich dat o tvaru nadrze, kdy tato jsou ziskana v postupnych
krocich nasnimanim zavislosti vySky zaplaveni kapacitniho snimace na mnozstvi paliva
v nddrzi. Tyto kalibra¢ni data jsou ulozeny v EEPROM paméti procesoru a jsou do procesoru
dodavana pfii vyrobg.

Porovnanim hodnot zméfenych délek pulst s kalibracnimi daty je stanoveno mnozstvi paliva
pro kazdé kapacitni ¢idlo zvIast. Zaroven se kontroluje fyzikalni rozmér zméfeného pulsu,
jestli je v povoleném intervalu. V pifipadé Ze neni redlny, je aktivovan pfiznak chyby
palivoméru FAIL.

Po vypoctu mnozstvi paliva se podle vahy rozdéleni mnozstvi paliva pro kazdy snimac
vypocitd celkové mnozstvi paliva v nadrzi a vysledek je odeslan na analogovy a digitalni
vystup z palivoméru. Komunikace s D/A pfevodnikem probihd po SPI sbérnici a data do
rozhrani RS 485 jsou vysilana pomoci integrovaného UARTu v mikroprocesoru.

Pokud se pii vypoctu zjisti, Ze je celkova hodnota paliva nizsi, nez je minimalni zbytkové
mnozstvi paliva, je aktivovan piiznak LOW FUEL.

Po odeslani dat na vystup je integrovanym A/D pievodnikem provedena kontrola vysilané
analogové hodnoty, aby se ovéfila spravna funkce externiho D/A pievodniku. Pokud se
hodnoty 1i8i, je aktivovan pfiznak chyby palivoméru FAIL.

Dalsim bodem, ktery se cyklicky provadi, je kontrolni vypocet CRC paméti, kdy vSechna
data, kterd jsou uloZena v paméti EEPROM, se pfi inicializaci zavedla do paméti RAM, a je
tedy nutné provadét cyklicky vypocet spravnosti nactenych dat. V piipadé, Ze je vysledek
kontrolniho souctu Spatny, je aktivovan piiznak FAIL.

V dalsi ¢asti programu jsou nahozeny vystupni signalizace. Doposud byla informace o
ptipadné chybé, poptipadé nizkém stavu paliva uloZena pouze v paméti v podobé piiznaku.
Pokud je tedy néktery zptiznakd aktivni, je sepnuto obvodové relé a je aktivovano
signaliza¢ni tablo v kokpitu letadla.

Poslednim krokem v ramci cyklického vykonavani programu je logovani provoznich hodin do
paméti EEPROM a inkrementace poctu nastalych chyb. Provozni hodiny slouzi jako
informace pro servisni prohlidky a logovani chyb napomaha pifi odhalovani problémi
s pouzitim palivoméru na letounu.

2.4 Nadrazena konfiguracni aplikace

Z dtivodu nutnosti vytvoreni kalibracnich tabulek pifi pouzitém principu méfeni mnoZzstvi
paliva bylo nutné vytvoftit aplikaci, kterd by byla schopna zajistit kalibraci, servisni nastaveni
provoznich konstant a proménnych, a také aby mohla slouzit pro vy¢itani provoznich
zaznaml palivoméru. Proto byla v programovacim prostfedi Borland Delphi vytvotfena
jednoduché aplikace, ktera dokéaze s blokem palivoméru komunikovat pfes komunikaéni
rozhrani RS 485.

Cely program je koncipovan jako okno aplikace s témito zalozkami:

e Termindl — ktery slouzi ke sledovani vysilanych dat z palivoméru.

e Konfigurator — ktery umoziiuje nastavit provozni konstanty a servisni informace (napf.
mnozstvi zbytkového paliva, korektni fyzikélni rozmér métenych délek pulst, vyrobni
¢islo, provozni hodiny atd.).

e Kalibrator — ktery umoziiuje vytvofit kalibra¢ni tabulky pro jednotlivé kapacitni ¢idla.
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e Simulator a grafy — Simulator slouzi k ovéfeni spravnosti méfenych dat a grafy

poskytuji ndhled na kalibra¢ni konstanty.

Nahled na jednotlivé zalozky aplikace je vidét na nésledujicim obrazku (viz obr. 2-4).
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Obr. 2-4: Nadrazena konfiguracni aplikace
3 Zaver

Souprava palivoméru LUN 5275 méfi a zobrazuje mnozstvi paliva na letounu EV-55 s
presnosti méfeni v rozmezi max. +3% azZ -3% v celém méteném rozsahu nadrzi. Tato presnost
je diky teplotni kompenzaci kapacitnich snimact dodrzena i v celém provoznim spektru
pracovnich teplot. Diky pouzité metod¢ digitalniho zpracovani méteného mnozstvi paliva,
neni nutné vybavovat systém specidlni sadou méfticich ¢idel pro nouzovy zbytek paliva, coz
bylo bézné u starsich analogovych feseni. Digitalni zpracovani méfeni je schopno vyhodnotit
rezervni zbytek paliva jiz na zakladnich kapacitnich vysilacich, coz znacnym zplisobem
zjednodusuje systém palivoméru.Neposledni vyhodou v fad¢ je moznost variabilniho vystupu
systému palivoméru, kde vyrobce letadla mize doplnit analogovou 0-5V DC signalizaci o

digitalni pomoci rozhrani RS 485.
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Zpracovani dat z Matlabu pomoci FPGA
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Resumé:

Tento clanek se zabyva zpracovanim dat, generovanych v prostredi Matlab, pomoci obvodu s
programovatelnymi  hradlovymi  poli (FPGA) Spartan 3E. V prostiedi Matlab je
naprogramovana aplikace umozZnujici detekci a méreni parametrii pohybu objektu ve video
sekvenci. Informace o poloze cile je posilana na sériovou linku RS-232 v PC. Obvod FPGA je
naprogramovan tak, aby dokadzal nacist tato sériova data, urcit uihlovou rychlost pohybu a
urcit zda objekt predstavuje nebezpeci ¢i nikoliv. Tato data jsou pak zobrazena na LCD
displeji, jenz je soucdasti vyvojového kitu Spartan-3E.

1 Uvod

V ¢lanku je popséno teSeni propojeni aplikace naprogramované v Matlabu s obvodem
s programovatelnymi hradlovymi poli (FPGA) Spartan-3E pomoci sériové linky RS-232. Jde
o prvni krok pfi vytvafeni samostatn¢ pracujicitho systému, ktery ma za tkol detekovat

nebezpecné objekty v zorném poli kamery, umisténé na létajicim prostiedku, a informace o
nebezpecném objektu piedavat po letadlové sbérnici dal§im systémim.

V tomto prvnim kroku jde o ovéfeni moznosti obvodu Spartan-3E pii provadéni vypoctd
s pfijimanymi daty. Jako zdroj dat byla pouZita aplikace v Matlabu, kterd komunikuje
s obvodem Spartan-3E pomoci sériové linky RS-232. V ¢lanku je tato aplikace strucné
objasnéna. Ddéle jsou v ¢lanku popsany jednotlivé moduly, které byly naprogramovany
vjazyce VHDL. S témito moduly pak pracuje obvod Spartan-3E a vykondva operace
naprogramované v jednotlivych modulech.

2 Méreni parametru objektu

Aplikace, naprogramovana v Matlabu, vyuziva funkce knihovny Image processing toolbox,
pomoci kterych se urci poloha objektu v jednotlivych snimcich video sekvence. K detekci
objektu v obraze je nutné kazdy snimek upravit tak, aby byly potlac¢eny rusivé vlivy pozadi a
ve snimku zistal pouze objekt zajmu. Je tedy nutné nejdiive prevést barevny snimek na
snimek ve stupnich Sedé. Dale se pomoci jasovych transformaci zvyrazni zajmovy objekt a
snimek se pfevede na tzv. binarni obraz, kde se vyskytuji obrazové body (pixely), které maji
hodnotu jasu bud’ rovnu nule (bild barva) nebo 255 (Cernd barva). Po tomto pievodu je
zajmovy objekt ohranicen (ptipadné tvoten) pixely o stejné jasové hodnoté, zatimco pixely
patfici pozadi, ¢i nezadoucim rusivym objektim, maji jasovou hodnotu opacnou. Dale se
pomoci hranovych detektorti ur¢i hranice zajmového objektu a tim 1 poloha ve snimku [1].

Vyse zminéna aplikace umoziiuje vybér video souboru umisténého v pocitai, vypsani
zékladnich charakteristik tohoto souboru (rozliSeni, snimkovou frekvenci) a nastaveni
velikosti zorného pole. Déle 1ze ve dvou hornich oknech, viz obr.2-1, sledovat ptivodni video
soubor s pohybujicim se objektem, ktery je tvofen tmavym bodem, a video soubor po
zpracovani, na kterém je detekovany objekt oznacen. V dalSim okné jsou zobrazovan smér
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pohybu pomoci jednotkového vektoru a vypisovany soufadnice detekovaného objektu
v kazdém snimku. Dale je zde zobrazovana uhlova rychlost pohybu objektu, kterd slouzi
k porovnani s vypocitanou thlovou rychlosti pomoci obvodu Spartan-3E. Informace o
soutadnicich stfedu objektu jsou pak vysilany na sériovou linku RS-232 pocitace. Podrobnéji
je uvedena aplikace popsana v [2].

rametru
Hacteni videa
Informace o video souboru Vstupni video Vystupni video

Nazev souboru: pohyb.avi
Rozliseni videa: 320x240
Celkovy cas: 0:3

Frame rate: 15

Zorne pole detektoru

v ose % []: 40

vose ¥ []: 30

Jednotkovy vektor pohybu

Uhlova rychlost objektu [*/s]: 12.5

Poloha ohjektu vuci stredu detektoru: [pizel]
0sax: 6
osay: 8

Obr. 2-1: Aplikace pro sledovani objektu

3 Zpracovani namérenych dat

Zpracovani naméfenych dat probihd v obvodu FPGA Spartan-3E firmy Xilinx. Kazda z
dil¢ich uloh, jako jsou ptijem dat, jejich zpracovéani a zobrazeni vysledku zpracovani dat na
LCD displeji, je provadéna v prislusném submodulu, jehoz struktura je popsdna pomoci
jazyka VHDL.

3.1 Submodul UART

Submodul UART zajistuje komunikaci po sériové sbérnici. Vyvojova deska Spartan-3E
Starter kit obsahuje dva konektory, ptes které se lze pfipojit ke sbérnici RS-232. Jeden
konektor (DTE) je typu zastrcka a druhy (DCE) typu zasuvka. Umisténi konektori a schéma
propojeni s obvodem Spartan-3E je ukdzano na obr. 3-1. Jak je z obrazku patrné, propojeny
jsou pouze vodice RXD a TXD a spolecnd zem a ztoho vyplyvd, Ze neni podporovano
hardwarové fizeni komunikace. Signaly z portit DCD, DTR a DSR jsou navzéajem propojeny,
propojené jsou rovnéz signaly portd CTS a RTS.

Submodul UART je naprogramovan jako sérioparalelni pfevodnik, ktery uklada bit po bitu do
osmibitové proménné, ktera je pristupnd az po nacteni vSech osmi bitd. Jednotlivé bajty jsou
pak ukladany ve FIFO registru. FIFO registr ma velikost 8x8bitli, coz odpovidd dvéma
tiimistnym c¢islim — soufadnicim objektu ve snimku a dvéma ukoncujicim znaklm, které
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oznacuji konec zpravy. Data z FIFO registru jsou pak propojena se vstupy dal§iho submodulu
nazvaného Aritmetika.

andard
rial cable

Fin 8~ ~Fin &

DBY Serial Connector
(Front view)

OTE
Male DES

Spartan-2E FPGA

Obr. 3-1: Schéma propojeni konektori DCE a DTE

3.2 Submodul Aritmetika

V tomto submodulu se uskuteciiuje vypocet thlové rychlosti pohybujicitho se objektu.
Nejprve se jednotlivé nactend osmibitovd slova ptevedou na cCisla do proménnych typu
integer. V téchto proménnych jsou uloZeny soufadnice objektu vosach X a Y. Pro
vyhodnoceni thlové rychlosti se nejprve od okamzitych soutfadnic x a y odectou ptedchozi
hodnoty téchto soufadnic. Tim dostaneme zménu v ramci jednoho snimku. Déle pak, pfi
znamé snimkové frekvenci a velikosti zorného pole, mizeme vypocitat thlovou rychlost
pohybu, viz (3-1), (3-2), (3-3).

be—x,) o f,

a)ox = -1
R, (3-1
Y=Yy )0y 1
a)oy :u (3_2)
Ry

W, =&, + @, (3-3)

kde: x — okamzita poloha v ose X, y — okamzitd poloha v ose Y, x, — pfedchéazejici poloha
v ose X, yp, — piedchazejici poloha v ose Y, o4 — zorné pole v ose X, ¢4 — zorné pole v ose Y,
Js — snimkovaci frekvence, R4 — rozliSeni snimku v ose X, Rq4y — rozliSeni snimku v ose Y,
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@Wyx — Uhlova rychlost objektu v ose X, a,y, — thlova rychlost objektu v ose Y, @, — thlova
rychlost objektu

Po vypoctu uhlové rychlosti se vysle po sériové lince fidici znak do Matlabu, ktery signalizuje
piisluiné aplikaci, e Ize vyslat dal§i zpravu. Pokud je uhlova rychlost mensi nez 2°s™, je
tento stav indikovan rozsvicenim LED diody na vyvojové desce. Znamena to, ze objekt se
nejspi§ pohybuje smérem ke kamete, coz mlze predstavovat ohroZeni. Vypoctena thlova
rychlost je pak déle zpracovana submodulem LCD.

3.3 Submodul LCD

Tento submodul slouZzi k vypisovani informace o velikosti thlové rychlosti pohybu objektu na
LCD displej, ktery je soucasti vyvojové desky Spartan-3E Strater Kit. K obsluze tohoto
displeje je vyuzit softwarovy mikrokontrolér KCPSM3 PicoBlaze, ktery je distribuovany
pfimo firmou Xilinx. Architekturu mikrokontroléru ukazuje obr. 3-2.

PicoBlaze umoziiuje vytvaret programy az o délce 1024 instrukci, ma az 256 vstupnich a 256
vystupnich portl (pouze jeden ze vstupll a jeden z vystupti je v daném Case aktivni), obsahuje
16 libovolné pouzitelnych osmibitovych registri a 64 bajti interni paméti. Vyhoda
softwarového mikrokontroléru spoc¢iva v tom, Ze nejsou potieba zadné pomocné obvody nebo
jiné soucastky.

K obsluze LCD displeje byl napsan program v asembleru mikrokontroleru PicoBlaze, ktery
nacte informaci o thlové rychlosti ze submodulu aritmetiky a tento udaj vypiSe na LCD
displej. Pokud je pomoci LED diody indikovéna nebezpecné mala uhlova rychlost, vypise se
na displeji navic pismeno ,,W* jako zkratka slova warning (varovani).

KCPSM3 Architecture

16 Registers Port PORT_ID[ 7:0]

Address )
Contior READ_STROBE
WRITE_STROBE

OUT_PORT[7:0]
IN_PORT[7:0]

Arnthmetic
Logical

Scratch Pad

_ 18 bit instruction word Memory

I ¢ bit data path OF-Byes ZERO & Interrupt
8 bit port address CARRY  \4® Shadow Flags
B 5 bt port address flags Shadow Flags

10 bit program address INTERRUPT Interrupt
Constants INTERRUPT_ACK Control

Program Program
Flow Counter
INSTRUCTIONI[17:0] Control
Operational
control &
Instruction
decoding  [‘aaalppiss Kk

ADDRESS[9:0]

Program
ROM/RAM
1024 words Program
Counter

Stack

Obr. 3-2: Architektura mikrokontroléru KCPSM3
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4 Zavér

Uelem vyse popsaného propojeni Matlabu s obvodem FPGA Spartan-3E bylo ové&fit
moznosti zpracovani externich dat pomoci FPGA a provadéni vypocetnich operaci s témito
daty. Pro realné aplikace, jako napt. detekce nebezpecnych objektli snimanych pomoci
kamery umisténé na 1étajicim prostiedku, je vySe uvedené feSeni nevyhovujici. Je to
predevsim zplsobeno piili§ malou rychlosti provadéni operaci s obrazovymi daty v prostiedi
Matlab. Rychlost je zavisla na vypocetnim vykonu PC. Dalsi zpozdéni vznika pii sériové
komunikaci.

Ke zrychleni procesu detekce a métfeni parametri pohybu objektu ve video sekvenci je
vyhodné fesit problém piimo pomoci obvodi FPGA. Odpada tak zpozdéni zplsobené
sériovou komunikaci a rychlost zpracovani obrazové informace je vyssi.
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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 7, moving through the whole data set. A typical shape of Allan
deviation plot can be found in [2]. The AVAR characterizes Allan deviation o;, that can vary
based on the cluster length 7and analyzed data set y. A basic equation is defined as [2]

o, =f(z.y), (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 [§]
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M-1

(Vi = 71) (1-2)

2

1
o,(7)= 2(M —1)

i=

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, 7is the time
length of the cluster, T = m X T, T, denotes the sampling period, ¥;,¥;., are mean values of
certain cluster corresponding to i and i+/ cluster.

In cases of short intervals 7 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 7leads 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]

S _(7)=————ws, (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 7. Generally, the total error can be classified as a sum of individual
independent noise errors [6] and the total variance can be expressed as

2
total

_ 2 2 2 2 2
o - O-Q + O-ARW + O-BIN + O-RRW + Orr (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 - Value of the coefficients

Quantization noise -1 0= O'(\/g )
Angular/velocity random walk ARW -1/2 N= O'(l)
Flicker noise/bias instability BIN 0 B=o,_./0.664
Rate/acceleration random walk RRW +1/2 K=0(3)
Rate ramp noise RR +1 R= O'(\/E )

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.

Basis for the model Mathematical description
error source

Q + ARW white noise -
BIN 1’ order Gauss-Markov process é(t)+ Pe(t) = BBw(t)
RRW random walk e(t) = Kw(t)
RR 2" order Gauss-Markov process e(r)+ V2 @,é(t) + @] e(t) = Rw(?)

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]:

ol = €piv T €rrir T €Erp (2-1)
Individual models based on Table 2-1 can be defined with differential operator as:
[Bw Kw
sy =——=>» Cppw =——> 2-2
BIN D + IB RRW D ( )
o = Rw
" D*+\20,D+ @}

The substitution of (2-2) in (2-1) gives
Bw  Kw Rw
emtal = ﬂ + + 2 5 (2_3)
D+B D D*+\20,D+af
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By rearranging (2-3) it leads to
D(D+B)D> +N2@,D + @ Joyy = (2-4)
=K(D+ ﬁ)(D2 +~2w,D+ af )w(t) +
+ ﬂ’BD(D2 +~2w,D + o} )w(t) +

+RD(D + B)w(t)

Eq.(2-4) can be also expressed in a general form
a,e” +a,e” +a,e® +ae=b,w” +b,w* +be+b,,

which leads to coefficients definition as
a =1, a, Z\/Ea)o +4; a, =ﬁw0ﬁK+w§; a, = fw;
by =K+ pB; b,=2w,(K+pB)+ K +R;
b, =~2w, BK + &2 (K + 3B)+ R; b, = @} BK

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.

Allan variance: exp. 1-1 Allan variance: exp. 1-2

Angular rate | Angular rate [
sensors i Sensors

10'
Tau (s)

Fig. 3-1: AVAR deviation plot of measured AHRS M3 unit — two independent
experiments
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Sigma (g) / (degfs)

Alian variance: exp. 2-1

Allan variance: exp. 2-2

ccelerometers E

Sigma (g) / (degfs)

ar rate
S0rs

10’ 10

Tau (s}

1

Fig. 3-2: AVAR deviation plot of measured 3DM-GX2 unit — two independent

10

3

4 10%
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experiments

10

10

10’
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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.

AHRS-M3 Datasheet A:g ular r;te sensoer
ARW (deg/V hour) 6.0 23 | 27 | 24
In-run bias stability (deg/s) 0.10 0.06 0.11 0.06
Accelerometers
X y z
VRW (m/s/m’rhour) 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

3IDM-GX2 Datasheet Angular rate sensors
X y z
ARW (deg/Vhour) 3.5 1.9 1.8 | 18
In-run bias stability (deg/s) 0.10 0.04 0.04 | 0.04
Accelerometers
X y z
VRW (m/s/ »’rhaur) - 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
_ BBw  Kw

e = +—|ppe
total D+ﬂ D |RR—0

3-1)

where B 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

+ fDe,, = (K + BB)Dw+ Kpw, (3-2)

2
D7e total —

total

and its state space model in continuous domain and one channel

. 100 b| [0 0 K + B 13
"‘[1 -/J“LJW-L —ﬂ}“{ KB }W’ o
y=[0 l]x.

Eq. (3-3) can be rewrite into the form corresponding a discrete state space model as

| 0
Xieg1 = T 1-BT X (3-4)

s

Ve = [0 l]xk )
where T is a sampling period.

Covariance matrix of the discrete model Qg4 can then be in form

| bbb | (K+pB) BB(K+fB) )
Q”’NQT"_[blb2 b2 }T"{ﬁK(K+ﬂB) BK> g G-

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,
¢) 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.

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

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

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

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

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

0.003116 0.002900

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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1  Uvod

Referat se zabyva navrhem systému pro piesné méteni vysky modifikovanou baromet-
rickou metodou ve spolupraci s levnym inercidlnim systémem. Je orientovan na vyuziti lev-
nych senzorti pro méteni diferencniho tlaku vzduchu s ohledem na aplikaci v pfistrojovém
vybaveni malych letadel [1].

V soucasné dob& se k méteni vysky v leteckych aplikacich pouzivaji kromé radio-
vySkoméru [2] dvé zakladni metody. Jedna se o inercialni a barometrickou metodu.

Inercialni metoda spociva v neustalém sniméni zrychleni letadla ve svislé ose a jeho
dvojitém integrovani. Timto matematickym postupem se vypocitd vyskovy udaj. Nedostat-
kem této metody je omezend presnost akcelerometrt, zpisobujici odchylku méfené hodnoty
od skute¢né. Tato odchylka se s asem zvétSuje.

Barometrickd metoda méteni vysky vychdzi ze znamé zavislosti vysky na tlaku okolni-
ho vzduchu — s rostouci vyskou tlak exponencialné klesa. Kromé tlaku ale vyska zavisi také
na dalSich parametrech atmosféry, zejména na teploté, teplotnim koeficientu a priibéhu teploty
v zé&vislosti na vySce. Neznalost téchto veli¢in zpisobuje neptesné uréeni barometrické vysky
letadla, které je znatelné zejména pii pristavacich manévrech.

Systém navrZeny v této praci vyuziva obou zminénych metod pro urceni vyskové dife-
rence A/ a minimalizuje jeji nepiesnost. Umoznuje tak korigovat vyskovy tudaj inercidlniho
systému, ktery je dany nedokonalosti akcelerometri.

2  Princip systému

Princip systému spociva v postupu, ktery je patrny z obr. 1. V pribéhu letu se v urcitém
okamziku zméti hodnoty teploty 7; a tlaku p;. Tyto hodnoty se ulozi do paméti spolecné s
vyskovym udajem #,; ziskanym z inercidlniho systému. Hodnoty téchto tidaji se zméfi také
v druhém okamziku s uréitym ¢asovym odstupem — jedna se tedy o hodnoty 7%, p; a hs;.

Ty

>\ P2
! i =7 Ah=Ap

i Y
Obr. 1: Zakladni princip systému
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Nasleduje matematicky vypocet, jehoz zdkladem je barometricka rovnice

gM aM
T kr R T kr R
P, =D : =D —1 , (D
T +bky(hy—=h) T, + k. Ah

kde pi, resp. p, je absolutni tlak vzduchu ve vysce 4, resp. s, (hPa),
T} je teplota vzduchu ve vysce 4 (K),
kr teplotni koeficient urujici zavislost teploty na nadmotské vysce (K.m™),
Ah diference vysek 4; a hy (m),
g gravitaéni zrychleni (m.s™),
M molarni hmotnost (kg.mol'l),
R univerzalni plynova konstanta (Nm.mol 'K ™).

Z této rovnice lze matematickymi Upravami vyjadfit vySkovou diferenci A/ jako

aM
An=To | TR Py | )
ky b

ProtoZe se ale letadlo nikdy nenachazi ve standardni atmosféte, kde teplotni koeficient
kr=—0,0065 Km™" (do nadmoiské vysky 11 km), je nutné tento koeficient ve vypoltu (2)
upravit. Pro teplotni koeficient plati vztah

ky =—=—", 3)

kde T resp. T odpovida teploté T resp. T ve vztahu (1),
hyi, resp. hy; je vySkovy tdaj inercialni navigace v okamzZiku odecitani hodnoty 77, resp.
T 2 (m)

Dosazenim rovnice (3) do rovnice (2) dostaneme vysledny vztah pro diferenci dvou

vysek stanovenych upravenou barometrickou metodou:

_ M (hy=hy;)
an =B k) | iy @)
-1, P

Pokud se tedy pomoci snimacli umisténych na letadle zméii teplota a tlak vzduchu ve
dvou rtiznych vyskach, je mozné vypocitat diferenci téchto vysek s ohledem na realny pribéh
atmosférickych parametra.

Diferenci vySek Al ziskanou barometrickou metodou potom lze porovnat s diferenci
vysek Ah; vyplyvajici z Gdaju inercidlni navigace, jejiz chyby Ize v kratkych casovych inter-
valech zanedbat (resp. chyby lze povazovat za stejné a v uvedeném vztahu se odectou).
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3 Urceni tlaku a teplot s ohledem na nejistoty a presnost systému

Vypocet standardnich nejistot typu B stanoveni vyskové diference ukazuje podstatnou
zavislost pfesnosti celého systému na presnosti méteni absolutniho tlaku vzduchu (viz obr. 2).
Senzory absolutniho tlaku vzduchu, které z hlediska piesnosti vyhovuji, jsou pro vyuziti
v levnych systémech cenové obtizné dostupné. Jejich ndhrada méfenim diferencniho tlaku
vzduchu je patrna ze vztahu

Py _Po_ gy PP AP 5)

P D )2 D

ktery ptevadi pomeér dvou absolutnich tlakli na pomér jejich diference a jednoho absolutniho
tlaku.

V disledku této operace se rovnice (4) zméni na tvar

_ &M (hy=hy;)
A=D1 =) (S AD Ly (6)
T, -T b

kde Ap je udaj diferen¢niho snimace tlaku porovnavajiciho rozdil tlakd p; a p;.

Uy (M) uy, (m)

0 o0s 0" o ’ uyy (hPa)

Obr. 2: Zavislost nejistoty stanoveni vy§kové diference na nejistoté
a) senzoru absolutniho tlaku a teploty
b) senzoru absolutniho tlaku a tlakové diference
(jednotlivé odstiny spektra odpovidaji nejistoté u,;)

Urceni nejistoty typu B ve stanoveni vySkové diference z hodnot absolutniho tlaku
vzduchu a teploty podle vztahu (4) resp. z hodnoty absolutniho a diferenéniho tlaku podle
vztahu (6) je dano totadlnim diferencidlem a lze jej nalézt v [3]. Na obr. 2a je graf zavislosti
nejistoty ureni Ak pti pouziti vztahu (4) a méfeni tlakl p; a p, pomoci senzoru absolutniho
tlaku s nejistotou u,, a senzoru teploty s nejistotou uz. Z vysledku je zfejmé, Ze podstatny vliv
ma nejistota senzoru absolutniho tlaku vzduchu; pfi nejistot¢ meéteni teploty mensi nez
0,5 °C lze jeji vliv zanedbat. Na obr. 2b je zavislost nejistoty urceni Ak podle vztahu (6), kde
se podstatn¢ uplatni nejistota méfeni diference tlaku Ap vzhledem k méfeni absolutniho tlaku
uy1. Vzhledem k rozsahu, citlivosti a nejistot¢ méfeni je pouziti diferencniho senzoru tlaku pro
méfeni vySkové diference podstatné vyhodnéjsi nez pouziti absolutniho tlakového senzoru.

Ptiklad pouziti levnych senzort teploty a absolutniho a diferen¢niho tlaku vzduchu je v
tab. 1, kde pro vyskovy rozdil 2000 m vychézi podle (6) nejistota méfeni vySkové diference
UAp = 0,8 m.
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Snimana velicina Typ senzoru Nejistota senzoru
Teplota Microchip MCP9804 0,58 K
Absolutni tlak JSP D2610 2,31 hPa
Diference tlakt JSP DMD331 0,06 hPa

Tab. 1: Pri pouziti uvedenych senzori je vysledna nejistota 0,8 m

4 Analyza senzoru pouzitych v systému

4.1 Tlakovy senzor

V ptipadé diferen¢niho tlakového senzoru byl matematicky popsan model dvojice dife-
rencnich senzori tlaku MDXV7002DP zapojenych pro zvétSeni citlivosti [4] podle obr. 3,
ktery byl ovladany externim tidicim systémem z prostfedi Matlab [5, 6].

1. DIFERENCNI
TLAKOVY

SENZOR
DIFERENCNI |

SILOVAC
ZESILOVAC |,

2. DIFERENCNI
TLAKOVY
SENZOR

Obr. 3: Zapojeni diferencnich tlakovych senzori pro vétsi citlivost snimani tlakové dife-
rence

Na vystupu jednotlivych diferen¢nich tlakovych senzorti jsou napéti odpovidajici dife-
rencim

U =p —p,

(7)

U,=p,—p-

Na vystupu diferen¢niho zesilovace potom dostaneme
U=U,=(p—p,)—(p,—p)=2p —p,) =24p. (3)

Vysledna prevodni charakteristika pouzitych senzort je na obr. 4 a lze ji aproximovat
linearni funkci

U=02Ap, )

kde U je vystupni napéti diferen¢niho tlakového senzoru (V),
Ap diference tlaki na vstupech diferenc¢niho tlakového senzoru (hPa).
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Obr. 4: Prevodni charakteristika dvojice senzoru tlakové diference MPXV7002DP

4.2 Teplotni senzor

S ohledem na piesnost stanoveni teploty vyhovuje platinovy senzor typu PT100. Vedle
ptesnosti je pro danou aplikaci diilezitym parametrem také ¢asova konstanta. Pfi experimen-
talnim zjiSténi se ukdzalo, Ze Casova konstanta tohoto senzoru odpovidd dobé ustaleni mérené
teploty 5 minut. Tato doba je pro tuto aplikaci nevyhovujici. Proto bylo doporuc¢eno pouzit
senzor s podstatné kratS$i dobou ustaleni, napt. SMT 160-30-92, jehoz doba ustaleni métené
teploty je mensi nez 10 sekund.

5 Zakladni usporadani systému pro stanoveni diference vysky

Blokové schéma experimentalniho ovétreni systému pro méteni diference vysky je zna-
zornéno na obr. 5.

GPIB — PO | GPIB
CAN
DPI 145
PREPINACT .
] VENTIL DIFERENCN
VYVEVA < TLAKOVY = HP 34401A
. SENZOR

Obr. 5: Schéma experimentalniho ovéFovani principu

Princip spociva v neustalém méfeni zmény tlaku vici referencni tlakové urovni dife-
ren¢nim tlakovym senzorem. Méfend data jsou pfenasena do pocitace [5, 6], ktery je pribézné
zpracovava, a na zaklad¢ velikosti vystupniho napéti diferencniho tlakového senzoru ovlada
uzaver prepinaciho ventilu [7, 8].

Na zacatku experimentu je prichozi dolni ¢ast potrubi, horni ¢ast potrubi je uzaviena
prepinacim ventilem (viz obr. 5) [9]. Pfi snizovani tlaku pomoci vyvévy (vzrastajici vyska)
klesa tlak v dolni ¢asti potrubi, zatimco v horni ¢asti potrubi je tlak konstantni a pfedstavuje
referen¢ni tlakovou trovenl. V obou ¢astech potrubi tak vznika tlakova diference. Nasledkem
této diference se vychyluje membréna diferencniho tlakového senzoru (smérem k oteviené
¢asti potrubi), jehoz vystup je méten.
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Po dosazeni maximalni piipustné zmény tlaku (stanovené podle parametrii senzoru,
v tomto piipad¢ ptiblizné 15 hPa) se pfepne uzavér prepinaciho ventilu. Pfi pfepnuti je v ide-
alnim ptipad¢ tlakova diference Ap = 0 a tomu odpovidad nulova vychylka membrany senzoru.
V realném pripadé se odchylka od nulové polohy zméti bezprostfedné po ptepnuti uzavéru
ventilu a koriguje se ve vypoctu Az v nasledujicim cyklu (uzaviena dolni ¢ast potrubi, mem-
bréna se pfi rostoucim podtlaku vychyluje smérem k horni ¢asti potrubi).

5.1 Vysledek experimentu

Aby bylo méteni tlakové diference co moznd nejpiesnéjsi, je tfeba pouzit diferencni
tlakovy senzor s vhodnym rozsahem meéfitelnych tlakovych diferenci. V tomto ptipadé byl
princip experimentalné ovéfen na senzoru MPXV7002DP s rozsahem diferenci Ap = +20 hPa.
Nejistota tdaje diferencniho tlaku tohoto senzoru je ua, = 0,289 hPa, po pievedeni tohoto
udaje na vyskovy udaj (pomoci charakteristiky senzoru) je nejistota stanoveni vysky
UAp = 3m.

Pomoci vyveévy bylo simulovano stoupani (popi. klesani) letadla. Z diivodu omezeného
rozsahu diferen¢niho tlakového senzoru je nutné ménit referencni tlakové hladiny (viz obr. 1)
odpovidajici tlakové diferenci Ap =420 hPa. Tato zmeéna se realizuje pomoci piepinaciho
ventilu. Diky plynulému vzorkovani namétenych hodnot a opakovanému piepinani ventilu se
ziska pribézny udaj o barometrické vySce. To dokazuje experiment podle obr. 6, pii kterém
se plynule simulovalo stoupani letadla do vysky 2000 m a navrat na piivodni vysku. Pii tomto
experimentu bylo ve vySce 2000 m dosazeno odchylky 3 m od zcela pfesné hodnoty.

Aby bylo dosazeno alespoii stejné odchylky pii pouziti dvou absolutnich senzorti tlaku,

musely by uvedené tlakové senzory byt extrémné pfesné — nejistota téchto senzort v fadu
desetin hPa.

Obr. 6: Simulace stoupani do barometrické vySky 2000 m a zpét na pivodni vy§ku

6 Zavér

V této praci je navrzen systém pro méfeni vySky modifikovanou barometrickou meto-
dou, ktery je svou podstatou vhodny pro korekce systému inercidlni navigace a realizace
vnitiniho testu zatizeni [10]. K jeho feSeni byly pouzity dva diferencni tlakové senzory
MPXV7002DP s rozsahem diferen¢niho tlaku 20 hPa. K vyhodnoceni diference tlaki slouzil
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multimetr Agilent 34401A, k pfepinani tlaku byl pouzit piepinaci ventil Festo MHE4-M1H-
3/2G-1/4-K. Pomoci tohoto systému bylo dosazeno odchylky 3 m od spravné hodnoty 2000 m
meéfené pomoci presného senzoru absolutniho tlaku DPI145.

Hlavnim problémem tohoto feSeni je spravnd funkce prepinace tlaku, kde pti pfepnuti
muze dojit k tlakovym razim, které vyvolaji nepfesné urceni ndsledujici referencni tirovné
tlaku. Tyto problémy se neprojevi, za predpokladu, ze systém bude pouzit pro méieni verti-
kalni rychlosti, kde 1ze dosdhnout velké citlivosti pii malé casové konstanté.

Vsechny uvahy tykajici se této prace jsou platné pouze za predpokladu, Ze se atmosféra
a jeji parametry neméni. V realné situaci vSak dochazi ke zménam atmosférickych parametri
jak v zavislosti na Case, tak v zavislosti na misté. Tyto zmény je nutné do vSech uvedenych
vypoth zahrnout. Jako vhodny zdroj parametra atmosféry 1ze doporuéit napt. Cesky hydro-
meteorologicky ustav.
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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
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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]:

S 0 Ol L 0 Ofr,y T T

V,=b, =S, T,Mu,= 0 S, 0o, 1 0fr., r.m Tty (2-1)

&g

0 O ng ﬂg ;/g 1 rg,31 rg,23 rg,33 ugz

where y, = [Var Yoy Veo]” is the vector of the measured sensor output; by = [Dgy by, be.]” denotes
the vector of sensor biases; u, = [ug g u,] is the vector of referential angular rates;
Sy = diag[Ser Sg Sg-] 1s the diagonal matrix containing the scaling factors; 7, is
orthogonalization matrix which transforms the vector expressed in the orthogonal sensor
reference frame k, into the vector expressed in the non-orthogonal sensor reference frame &
(Fig. 2-1); alignment matrix M, 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]:

1 0 0 [cos@ 0O —sin@| cosyy siny O
M,={0 cos¢ sing| 0 1 0 —siny  cosy 0], (2-2)
0 —sing cos¢| sind 0 cosé 0 0 1

where @1is pitch, ¢is roll, and yis yaw Euler angle.

Fig. 2-1: Orthogonalization of sensor frame k; k, - 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 b, 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 v,, where r;; represent the i-th sensor’s output when rotation about
the j-th axis was applied [1].

r r v

&g,XX g.,xy g,xz
Ve = Vg _bg T Tax Teaw Tanz |» (3-3)
r r r

8g,zx g,zy g.,2z

Because of (3-3) is linear and matrices S,, T,, and M, are constant, the measured angular rates
in the matrix v, can be integrated and substituted by matrix of angles of rotation Y,. 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 4, measured by theodolite (Fig. 3-2b) which was used as a reference with accuracy
4.17x10™ degree. The following calibration procedure is performed only in the angle domain:

Yg :SngMgAg’ (3-4)

The calibration algorithm is based on assumptions about matrices Sy, T, and M, [1]:

a) the scale factor matrix S, is a diagonal matrix,
b) the orthogonalization matrix 7 is a unit lower triangular matrix,
c) the alignment matrix M, is an orthonormal matrix.

The known matrices are arranged on the left side, the estimated on the right side:
-1 _
Y. 4, =S,T,M,, (3-5)

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

(v, 4 \v, 4 ) =(s,m,m, NS, T, M, ), (3-6)
(v, 47 v, 4) =(s,7, )s,7,) (3-7)

Using the Cholesky decomposition, the matrix ﬂ’gAg’I ) O’gAg‘] )T is decomposed into a lower
triangular matrix S,7, and its transpose:

ST, = choz[(YgA; S, 4;' YT, (3-8)

The matrices S, and 7, are obtained by LU factorization of the matrix S,7, (3-9) and finally,
the alignment matrix M, is obtained by (3-10):

Ir,s,|=Lul(s,T,), (3-9)
M, =T,'S;'v;'4;", (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; ¢) 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 7' 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-GX?2 (MicroStrain)

Bias (deg/s) Scale factors matrix S Orthogonalization matrix 7' 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 Aa. (deg)

Calibrated sensor triad Ao (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 A, (deg) Calibrated sensor triad Ao (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.

Keywords:, 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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ORIGIN ALIGNMENT
REFERENCE POINT

Figure I - 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 x 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 C® [3, 5, 6, 8]. The C is

defined by sequence of three rotations of the planes [¢] ,[6],,[w], comprising Euler angles

3
0, 0, vy and can be calculated

¢: =[o], [o], [vl.. 1)
where
10 0 |
(6] =|0 coso sing |, )
|10 —sind coso |

[ cos® 0 sin® |
[6,=| o 1 0 | 3)

_—sin 0 0 cos 6_
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cosy siny 0
(W], =| —siny cosy 0], (4)
0 0 1

where ¢, 6 and yrepresent the roll, pitch and yaw angles. Substituting equations (2), (3) and

(4) in the equation (1) can be expressed as the transformation matrix C® following way

cos\ycos0 sin\y cos O -sin©

| (cosysinBsind sinysinOsin ¢
—sinycosd +cosycos O

j cosOsin¢ |. (5)

cosysinBcosd sin ysin O cos ¢
+sinysin O —cosysind

j cos0cos O

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

c: =[] =[vl; [e]; [o] . ©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 ¢ and the pitch angle 0 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

n n

o n .
the axes of navigation frame are denoted as [X NED > YNED > ZNED] and the vector of accelerations

nx nz

. . . T
are expressed in navigation frame as ay, :[aNED,a‘;éD,aNED} . The measured outputs of
accelerometers represent the specific forces, expressed in the body frame as the components
T . . .
of vector f = [fAbXDIS,f/EyDIS,fAbZDIS] . 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 Caps™"". The mentioned

transformation can be written as
b _ ADISinNAV b
f ADISInNAV — CADIS ’ (_f ADIS ) > (7)

or
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bx bx
fADISinNAV 0 1 0 _fADIS
by — by
fADISinNAV =1 0 0 _fADIS : (8)
bz bz
fADISinNAV 0 0 -1 fADIS
In general, the specific force vector is defined as
b b b
S apisinnav = @apisinay — & > )

where vector @}, .y 1S Tepresented as an acceleration of the body frame relative to the
inertial frame. Expecting the alignment procedure of the ADIS16405 is stationary, the
@)y =0 S0 equation (3) can be rewritten

[ :DISinNAV =—8 °. (10)

Let the g° 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]

0
g'= 0 | -
07803267715 —1L0U931851353in’ (o)

|/1-0.00669438002995in> ()

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

g'=0]|, (12)
g.

where g, =9.8 ms™ is the Earth gravity constant. The relationship between the gravity vector
in the body frame and navigation frame can be expressed as

g'=C g, (13)
or
—sin©
g’ =| cosBsino |-g_. (14)
cosOcosd

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

bx .

fADISinNAV —sin6
by _ :

f Disinnvay |=—| cosOsin¢ |-g. . (15)
bz

fyDisianav cos6coso

The test of algorithm was conducted using the INS/GNSS development kit which was
mounted on the rotation platform and the fixed attitude (¢ =18", 6 =-4.6", y =8.3") was set.

For test the real measured outputs of x and z accelerometers were f.5.=03lg,
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£ <=-0.95¢ or applying the equation (7) they were f2 . ., =-031lg and

£ oy =—0.95g . From the equation (15), the roll angle can be computed as
¢=atan2 (_fX%ISinNAV ) _f/EZDISinNAV ) ) (16)
So, the values of specific forces can be substituted as following
® =atan2(—(-0.31g),—(-0.95¢)) =18". (17)

Using direct outputs from the accelerometers
¢ =atan 2 (35, ~f s ) - (18)
When the measured values of specific forces are substituted we can get following
d=atan2(0.31g,—(-0.95¢)) =18". (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 6 angle can be determined as

5 2
0 =atan 2 (fAbmsmN AV \/ ( £ Ginay ) + (fAbDlsinNAv ) J ) (20)

or, using of the accelerometers output measurements

o= atan2( 135 (E )+ e

For test the real measured output of y accelerometer was f3} =0.08g or applying the

equation (7) it was X ., =—0.08g, so the values of specific forces can be substituted to

equation (20) as following

0= atan2((—0.08g),\/(—O.3lg)2 +(~0.95g)’ ) =-4.57". (22)

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

0= atan2(—(0.08g),\/(0.3 1g)" +(-0.95¢g)’ ) =-4.57". (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

T
b _ bx by bz : 1
m, . —[m abis> M aps > M Ams] . Due to same reason as mentioned for the accelerometers it

should be transformed by following
— CADISinNAV . mb (24)

b
M\ pisinnav ADIS ADIS *

The relationship between the magnetic vector in the body frame and the navigation frame is
can be expressed by
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n __ gn b
m=CJ M,y - (25)

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

T

m' = [W]: '[9]2 [¢]1T 'mZDISinNAV 5 (26)

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

[‘”3 m' = [9]2 [¢]1T 'mKDISinNAv 5 (27)

and
[G]Z [¢]1T 'mKDISinNAV = [W]; m". (28)
Expressing [O]Z [q)]lT , the equation (28) can be rewritten

cosO sinBsing sinBcosd

0 cos —sin¢ |- szlSinNAV = [W]; m' (29)
—sin® cosOsind cosOcosd

The roll and pitch angles are determined by the equations (16), (20) and the vector m} .. .,
is known from the equation (24) respective from the magnetometers measurements.
Therefore, the left side can be substituted by the new vector m3p . . , where

cosO sinBsin¢ sinBcosd

06 _ . b
m \pisinnav = 0 cosd —SINO |- M p6nay (30)

—sin® cosOsin® cosOcosd

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

magnetic field vector m" express in the navigation frame which represents the geomagnetic

field vector b, . 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

B
6
M sy = [WL 1 0 | 31
0
or
cos\y
3] .
mA?)ISinNAV =| —smy '”bEanh 5 (32)
0
where ||bEarth || 1s a total intensity of geomagnetic field vector.
From equation (32), the yaw can be computed as
¢l 00 x
Yy =atan2 (_mAqJ)D}I,SinNAV A ) ) (33)
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0 x 00y

where m, .. v, Mypicnay are transformed measured values from magnetometers.

The magnetometers were measuring following valuesm®, ¢ =[86.0,233.5,-361.0]' mG

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

0.99 -0,02 -0,07 86.0 203.2
mi?)lSinNAV = 0 0,95 -0,30 'CAAl[))llsSinNAv || 233.5 |=|-29.7 |mG (34)
0,07 0,30 0,94 -361.0 387.3
Substituting m*x. . ,m% . . from equation (34) into equation (33) the value of yaw

angle is following

v =atan2(—(-29.7),203.2) =8.3". (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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