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Wuzivanie prostriedkov simulacie v letectve

Ing. Vladimir Be o, Ing. Rébert Bréda PhD.
Katedra Avioniky,
Letecka fakulta
Technickej univerzity v KoSiciach,
e-mail: vladimir.beno@gmail.com
e-mail:robert.breda@tuke.skel.: +421-91-717-438

Resumé:

Prispevok popisuje problematiku moZnosti model@avansimuléacie palivovych systémov
dopravného lietadla. V lanku je prevedena analyza postupov a krokov prvrima
a konstrukcii palivovych systémov, rozlozenie niadiietadle, preerpavanie paliva v tychto
nadrziach ajeho vplyv na vyvazenie lietadla. Bokalizovanad konkrétna simulacia
navrhnutého palivového systému lietadla vo vybrasomula nom prostredi s vyhodnotenim
priebehov preerpavania paliva v palivovych nadrziach. Boli defrané vyhody a nevyhody
pouzivania simulanych programovych prostredi pre potreby simuladgiéce palivovych
systémov dopravnych lietadiel, ako aj ich perspgktdio buducnosti aich pripadné
vyuZivanie pri procesoch vyhy.

1. Uvod

VyuZivanie prostriedkov simulécie v letectve savataoraz astejSim a v mnoho
pripadoch hlavnym nastrojom pri navrhu jednotlivyskistémoch lietadiel. VyuZivanie
takychto nastrojov ma va pozitiv, hlavhym faktorom je niZSia finar& a asova naraos
oproti beznym zauzivanym fyzickym testom. Tieto gtredky dokaZzu odsimulovadané
procesy za ove kratSi asovy interval, o sa v konenom désledku pozitivne premietne aj do
finan ného hadiska, pritom vysledky simulacii su takmer zhodnéysledkami skutaych
testov. Vyuzivanie tychto nastrojov sa stavadbienym nastrojom navrharov a konstruktérov
systémov lietadiel. VyuZitie tychto nastrojov naslmje miesto aj pri navrhovani palivovych
systémov lietadiel. Tieto systémy su k@, zlozité a rozvetvené, ktorych primarnou Glofeu
zabezpeenie nepretrzitej dodavky paliva do motorov a tyabezpeenie nepretrzitej a
bezpenej innosti motorov lietadla pa@as celej doby letu. Tato dodavka paliva a jeho
premiestovanie potrubim medzi nadrzami je realizovana #dily;, zostala zachovana poloha
bodu aziska lietadla. alSou z dloh palivového systému je aby sa emgdvanie paliva
v kridlovych nédrziach realizovalo tak, aby dochéldzk zniZeniu ohybového momentu
kridel po as vzletu a taktieZ pas pristavania, ktoré prebieha takmer az do pastatdnou
zo sekundarnych uloh je aj ochladzovanie olejayksar poZiva v alSich systémoch lietadla,
toto ochladzovanie sa deje v olejovo-tepelnom vymilan To aby palivovy systém lietadla
dokéazal plni vSetky tieto ulohy, stavia konstruktérov lietadpeed narona dlohu navrhna
taky systém, ktory bude plnivy3Sie uvedené poziadavky a pritom bude prac@rasne a
spo ahlivo. Naronos tohto problému spadva aj v tom, Ze navrh takéhoto systému je vzdy
iny, Specificky pre kazdy typ lietadla, tym kon3ttéri lietadiel takychto systémov stoja vzdy
pred novymi tlohami.
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Obrazok 1 Jednoduchy palivovy systém lietadla

2. Navrhnutie modelu palivového systému

Proces navrhu a néasledna konStrukcia palivovéhtérsys je zlozitd a odvodena
z navrhu konStrukcie daného typu lietadla. Navrkéi@to systému sa realizuje agne
s vyvojom navrhu daného typu lietadla. Pri zmenerma lietadla pripadne aj zmene
konStrukcie lietadla, ku ktorej méze ddjpo vyhodnoteni testovania dochadza aj k zmene
navrhu palivového systému lietadla. Takato zmenkbvgaho systému p@s procesu
konStrukcie lietadla by bolo vmi finan ne narona. Preto sa navrh palivového systému, jeho
vyvoj, realizacia a testovanie deje v simulgch programovych prostrediach. Pri pripadne;j
zmene navrhu systému je jeho otestovardesa tyka asu aj finannych prostriedkov
podstatne menej nanoé ako by tomu bolo pri realnej stavbe systémuha jeasledného
testovania. Vystupné udaje ztychto simolxh nastrojov su veni presné, pripadné

T e T T s |
H
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odchylky, ktoré by vznikli pri porovnani s realnytestovanim a Gdajmi zo simulaych
nastrojov by boli vemi malé az zanedbat®, o dava konStruktérom k dispozicii vei
vykonné a efektivne nastroje.

3. Modelovanie a vlastnosti simula  nych nastrojov

Modelovanie a simulacia palivového systému doprawnéetadla je nevyhnutna
k poskytnutiu vemi cenného naladu na chovanie vysoko nelinearnych aspektov, kiare
typické pre palivové systémy lietadiel a ich furk@ stavy paas prevadzky. S navrhom
takychto systémov savisi mnozstvo problémov, ksréypicky rieSené a ktoré je potrebne
zahrnu ako je:

- systémoveé overenie poziadaviek,

- vyhodnotenie ergonomiky panela ovladania,

- dizajn siete tekutin a analyza optimalizacie uiniesia prvkov palivoveho systému,
- overenie asov dotankovania,

- proces najhorSej zmeny \k®sti systému ventilacie (zachranny proces zostupu)

- optimalizacia poa snimaov merania paliva a analyza presnosti merania,

- analyza nepouziteého a nespotrebovaného paliva,

- vyhodnotenie algoritmu riadenia spotreby paliva,

- simulaciu prostredia lietadla pre systémovu pojstru verifikaciu, integraciu

a certifikaciu.

Hodnotiacimi aspektmi pouzitych dynamickych modelawimulacii poas fazy
konceptu programu su, Zze dané modely nemusiardgine asové modely. V reali je totiz
Ziaduce, aby pouZité modely pre zistenie systémowdymamickych chovani pracovali oee
rychlejSie ako v redlnomase, to znamena, Ze ulohy, chybové rezimy, opéraituacie,
chovanie systému pas réznych faz letu su vyhodnotené g kratkeho asového okamihu.
Tieto simulané procesy a ich vyhodnocovanie je pomerne mérma hardwarové vybavenie
po ita a. V technickej praxi to znamena, 4en je “vykon“ daného pdta a vySSi, na ktorom
sa vyhodnocuju tieto simulaé procesy, tym jeasovy interval vyhodnotenia kratSi. Taktiez
umoZ uju simulovanie a vyhodnocovanie vzajomného ovpbmania a vzajomného
pdsobenia medzi jednotlivymi systémami. Pripadredyaini vzniku chyb spésobenych tymto
aspektom, ich presné @nie atiez ich odstranenie atym zabeepé, bezporuchového
stavu. alSim délezitym aspektom a Ulohou je simulovanieikaz nahodnych chyb, ktoré nie
sU odstranitené poas letu lietadla tym aj odsimulovanie fungovanidozaych systémov
a vyhodnotenie ich prace s prevadzky.

4. Su asti simula nych nastrojov

Aplikacie a programy, ktoré slizia k simuldciam $igS spomenutych systémov,
zahr uju v sebe mnozstvo prvkov, ktoré su potrebné pstawenie simulaej schémy
daného systému lietadla. Z\gjne plati, Zeim je systém v&i a rozsiahlejsi tym viac v sebe
obsahuje dana simulaa aplikacia takychto prvkov. V tomto konkrétnompade, kedy sa
jedna o palivovy systém lietadla, ktory zad niekoko palivovych nadrzi, niek&o desiatok
palivovych erpadiel, palivovych ventilov a niekko desiatok aZ stoviek réznych sniroe,
je pozadované aby vtakomto pripade danad simalaplikacia obsahovala g rozsah
prvkov. Tieto prvky su potrebné k tomu, aby bolozmé® zostavi konkrétny typ palivového
systému lietadla. Jednou z vyhod tychto simujah aplikécii a schém v nich zostavenych je
to, Ze na rbznych miestach systému sa daju vyhodaatobrazi data a Udaje bez toho aby
tam boli umiestnené snimaako je tomu v redlnom systéme lietadla. V skubon, realnom

-5-
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palivovom systémy lietadla, slizia snirmana meranie danych udajov a tym miesta kde sa
daju zisti tieto udaje su obmedzené pravetpm tychto snimaov. Pri simulanej schéme je
po et tychto miest pre zistenie udajov takmer neobraeyiz

Zadavanie Udajov pre potreby simulacie, mdze ke mi rozsiahle, im je
nastavovanie tychto udajov rozsiahlejSie, tym je Zzn#o aj detailnejSie a realnejSie
odsimulovanie reélnych podmienok a situacii , kteee vyskytuju a vznikaju pas letu
lietadla. Jednym z najvAich problémov je v nastaveni apri simulacii je eare
a zadefinovanie komplexnej geometrie systému zagaliya. Tato geometria sa pozaduje
aby bolo mozné vypdta palivové poruchoveé lokality nadrzi, pre rézne nsted paliva,
vySky lietadla a pre rézne gravitee sily.

Analytické nastroje pozicie snin@/ mnozstva paliva sa pozaduju pre
optimalizovanie snimania pa pre rdozne varianty mnozstva paliva a letové pedRky
lietadla. VasSina dodavatev leteckych systémov ma patentované programy akbadnu

as ich inzinierskeho portfélia. Takéto typické nagromaju nasledujlice schopnosti:
- interaktivny mod, ktory dovaje operané nastavenie polohy, g — sil, mnozstva
paliva
- schopnos podpory rozmanitych nadrzi a ich komplexnld geomgiresnos merania
mnoZstva paliva proti mnozstvu a polohe
- nepouzitené mnozstvo paliva proti pritoku palivového dodaeho erpadla a proti
polohe lietadla

Nastroje simulacie zahwju aj rbézne rozmanité nastavenia pre ostatné prvky
palivového systému ako su napr. palivové ventigpalpalivové erpadla, pre ktoré je mozné
nastavi o aky typ erpadla sa jedna, mnozZstvo mgavaného paliva za minudtu, vykon
motora erpadla, krdatiaci moment motora, kes vstupného otvoru, v&os vystupného
otvoru at . im viac tychto ddajov sa nastavuje pre konkrétwpkipalivového systému tym
je vysledok simulacie presnejsi.

Odtok z nadrZe 1

o | L] ] |
ool | || |
-0.15 } \ J \
| | |
ael | || |

| \

prietok palivasm3/s=

| |
| | |
040 / \ ( \
i i |
il L] "

0 5 10 15 20 Fc] a0 35 40
Cas (s)==

Obréazek 4 Graf pritoku paliva do nadrzel

Graf predstavuje odtok paliva z nadrislo 1, v ase 1-19s palivo z nadrZe odteka,
odtok je v ase 15-16s zastaveny pretoze Urowkdiny paliva dosiahla v nadrzi3
poZadovanu, nami zadanu hodnotu Urovni paliva 1m.
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5. Zobrazenie vysledkov simulacie

Pri simulacii pozadujeme, aby vysledky simulacidi mbrazene bu textovo
a iselne vo forme Udajov nastejSie v tablkkach (Tab.1) alebo vo forme grafoviselnymi
hodnotami, ktoré sa pouzivaju nagtejSie (Obrazok 4 a 5). V prispevku su uvadzaikéady
grafov zo simulacie prace navrhnutého palivovétstésyu a ich popis.

Tab. 1 Tabu ka jednotiek a hodnbt pouzitych pre palivové nadrzes modely

nadrz: 3 - vetvova jednotka hodnota
vetva 1 odtekanie - siinite strat - 1
vetva 1 pritok sunite strat - 15
vetva 1 priemer potrubi m 0,03
vetva 1 vySka nad zakladom m 1
vetva 2 odtekanie - siinite strat - 1
vetva 2 pritok - stinite strat - 1
vetva 2 priemer potrubi m 0,03
vetva 2 vySka nad zakladom m 1
vetva 3 odtekanie - siinite stréat - 1,5
vetva 3 pritok - slinite strat - 1
vetva 3 priemer potrubi m 0,03
vetva 3 vySka nad zakladom m 0,75
arove vrcholu nad zakladom m 1
zakladna referem& hladina nad m 2
vodorovna plocha prierezu m2 1
povrchovy tlak bar 1,01325
po iato na urove kvapaliny m 1

po iato na teplota C 20
maximalny tlak bar 5
typ kvapaliny - Jet A-1
tepelna kapacita - auto
tepelny prenos udajov - auto
riadenie teploty - auto
horizontalna prierezova plocha vs Urove - auto
objem vs drove - auto
teplota okoli vs ase. - auto
vysledky. - zap.

6. Zaver

Programové simulaé prostredia a ich vyuzivanie sa stavaju neoddebt suas ou
vyvoja lietadlovych palivovych systémov a taktiezyéh systémov lietadiel. PouZivanie
tychto nastrojov simulacie je vyhodnejSie atliska asového ako aj ladiska finanného.
Vyvoj takychto programov je taktiez finame néarony, nakoko sa jedn& o Specifické
poZiadavky pre tento program od vyrobcu danéhasystalebo lietadla. Nasledkoroho su
tieto naklady premietnuté aj do ceny takéhoto simého programu atym sa stavaju pre
Skoly a vyubové procesy takmer nedostupné, alebo &ko dosiahnut@é.
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Obrazek 5 Graf pritoku nadrze.1 do nadrze.3

Graf predstavuje pritok paliva do nadrzg, v ase 1-3s je pritok paliva do nadrze,

ktory je v ase 3-16s zastaveny pretoze Uropaliva dosiahla
v nadrzi .3 pozadovanud, nami zadanu hodnotu 1m.
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FBW koncept izeni-navrh systému, komponent a HIL simulator

Ing. Jii Doubrava, Ing. Libor Waszniowski Ph.D.
Aero Vodochody,
email:jiri.doubrava@aero.gzel.: +420-731-135-145
VUT , Fakulta elektrotechnicka,
email: xwasznio@fel.cvut.czel.: +420-775-367-726

Resumé:

P isp vek shrnuje aktivity spojené s grantovym projekigmrhu FBW systémuzeni pro
lehky proudovy letoun. lanek popisuje navrZzenou architekturu a fumdst FBW idiciho
systému \etn pozadavk na ov ovaci zkousky provadeé HIL simulaci.

Vyvijeny FBW idici systém se sklada z dvoukanalovémticiho poita e navazujici na
dvoukanalovou idici elektronickou jednotku elektrohydraulického ykanového
servomechanismu s mechanickou redundantni vazhery kyl vyvinut v rdmci projektu.
Navrhovany idici letovy poita podporuje letové médy od autopilotnich az po vgbitétu

Z nezvyklé polohy-recovery.

Dale je popisovana architektura SW a HW komponentyvijeném simulatoru a navazujicim
hydraulickém zkuSebnim stendu. Vybaveni simul§oraloZeno na rozsielném perifernim
za izeni komunikani sb rnice CAN.

Real Time simulace letovych modge provadna vestavnym Power PC s operaim
systémem Linux. Prosidi Matlab Simulink je pouZito pro vyvoj letovycbdal , idicich
algoritm , zobrazovani dat a vyhodnoceni. Dale je pro letoeBrazeni letu pouzit letovy
simulétor Flight Gear.

1 Uvod

Pouziti FBW (Fly-By-Wire) systémuizeni letounu obecnu letadel vyvolaly poZzadavky na
rozSieni letovych vlastnosti a letovych obalek. Raadii letovych vlastnosti a obalek
zavadlo letouny do oblasti nestabilniho chovani a tinelké naronosti na pilotaz. Letadla
v nestabilni oblasti ovdem mohou dosahovat paraméterych ve stabilni asti obalky
dosdhnout nelze. Jako prvni ak tohoto efektu vyuzivat dopravni letadla, kténda
koncepn a aerodynamickyeSena tak, aby se dosahovalo co nejnizSich prostordiklad.
Nizké provozni naklady byly ovSem zaplacené nesiabiletounu a lis sloZitou pilotazi.

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

I Cvi ny letoun L-39, L-159B, Hawk 100, Aeromacchi AMX,id/
AT, Jak/AEM 130

11 Lehky bitevnik L-159A, Hawk 200

v Bezpilotni letoun Predator, X-45, Global HawkBarracuda, SAAB
Filur

Tab. 1-1: Kategorie letoun
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Proto vznikla poeba vytvoeni izeni letounu ovladaného népo, s vazbou na kterou budou
mit vliv n které vnjSi podminky. U prvnich aplikaich verzi se jednalo o analogové
systémy v dopravnich letounech. S nastupem polowwedi elektroniky vznikl nasledn
digitédlni FBW, ktery byl aplikovan i v menSich letwech. DalSi aplikaci se tedy stala
vojenské proudové letouny, u nichz je to v ssmné dob standardem.

S dalSim vyvojem elektroniky a s jeji miniaturizag ichazi v posledni dob moznost
aplikace FBW na lehké proudové letouny v oblastk ¢ivilni, tak vojenské a podle tohoto
rozliSeni jsou dena do uvedenych kategorii, v Tab. 1-1.

P inosy uziti FBW izeni Ize celkov shrnout:

zajist ni akceptovatelnych letovych vlastnosti letounu sséZenou stabilitou az
nestabilniho.

zisk ze zmenSeni ocasnich ploch, plochill, spolu s vyuzitim zadjsich centrazi
s d sledkem snizeni celkové hmotnosti.

zisk ze snizeni odporu vsledku volby zmenSenych ploch (vizepchozi bod),
zejména pak snizeni nutného vyvaZzovaciho odpordedem kvolb zmensené
zasoby statické stability (posunu centraze vzadyysSeni aerodynamické jemnosti
(dopad na vykonové parametry - rychlost, splod).

zlepSeni stranovych vlastnosti uzitim funkce tlwergtranovych kmit (Dutch Roll).
zisk na obratnosti zavedenim funkceinggho izeni vztlakové sily bez nutnych
p echodovych nalh ; zp esnni ahl azimutu, trajektorie a zanmovani.

sniZeni zatiZzeni v obratech &oryvech, zvySeni kritické rychlosti flutteru.
zavedeni omezova kritickych parametr, zejména kritického Ghlu nabu, ale i
mezniho nasobku, umadjici sousted nost na Ulohu (carefree manoeuvring).

v neposledni ad pro cviny letoun nezbytna fbuznost charakteristik plynouci
Z uziti na bojovych letounech, na které je vycwakz en.

2 idici systém letounu

idici systém letounu je integralni sasti celého koncepiho navrhu letounu za élem
spin ni provoznich poZadavk z hlediska aerodynamiky, letovych vykora vlastnosti.
Aplikace aktivniho FBW izeni na stabilni aerodynamickou konfiguraci letourl59 je
p echodovou fazi vyvoje za élem ov eni koncepniho navrhu tohoto nového systému p
zachovani robustni spolehlivosti stavajiciho systéeprezentované mechanickou tou
vazbou.

2.1 Sou asny idici systém

izeni letounu je mechanické s hydraulickymi poslovnevratného typu v okruhu
podélném a p ném. Do soustavy je &zen systém automatickéhaeni, pedstavujici osy
autopilot. Sestava z automatickélimeni v kanale podélném ai pmém a z tlumie stranovych
kmit (TSK) v okruhu smrového izeni. Tyto automatické funkce jsouaxzovany ve
zvolenych rezimech letu.

Podélné a p né izeni mé jako své vykonnéeny hydraulické posilovae. Penos idicich
impuls od pilota k ovlada m Soupatek posilova je realizovan soustavou tuhych tahel a
pak. Autopilotni zasahy jsou zde vnaseny elektrdraeickymi vykonnymi leny v azenymi
paraleln p ed posilova. Smrové izeni je realizovano soustavou tuhych tahel a pad

-10 -
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kormidlem jsou zaazeny seériovy a paralelni elektromechanicky vykontgn tlumie
stranovych kmit. V kazdém kanaluizeni je rovnz elektromechanicky snimaily.

<> N\

Obr. 2-1 Blokové schéma mechanicko-hydraulickéhoizeného kanalu

Elektricky autopilotni servopohon instalovany \e@ni asti mechanické trasyzeni
nezahrnuje nelinarity (e a teni) v dalSi asti trasy izeni.

Autopilotni servopohon musi gkonavat silu ze zatovaciho mechanismu

Sila vyvozena autopilotnim servopohonem je nasleklbmpezovana pstavnim
vyvazovaciho servopohonu.

Autopilotni servopohon je elektricky odpojovan -. edpina nebo pekonani
odpojovaci sily snima sily.

2.2 FBW idici systém s mechanickou zp  tnou vazbou

Aplikace FBW systémuizeni do souasné konfiguraceizeni je navrzena na zaklad
vyvoje nové dvoukanalové elektrohydraulické jedyotEHSA) s mechanickou redundantni
vazbou pro zachovani grazné robustnosti bezp®osti systémuizeni. Hlavni motivaci pro
tuto instalaci je eliminace nevyhod sasné autopilotni konfigurace s moZnou aplikaci
vysS8ich stup idicich mod jak v oblasti tlumeni tak a i dalSich ASetu

STICK N\ TRIM ACTUATOR

N\ ARTIFICIAL FEEL UNIT

SENSOR

7
HYDRAULIC —} #1 ‘ #2 « HYDRAULIC
CIRCUIT 1 ‘ } CIRCUIT 2
FCC1 l Foe2 l @{‘f ‘ ECU1 ” ECU2 l
— 1 A » CAN1
» CAN2
Obr. 2-2 Blokové schémaizeného kanalu FBW

Mechanicky idici systém je zachovan jako zalozni.
FBW jako priméarniidici systém jeeSen dvoukanalovy.

-11 -
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Nespornou vyhodou tohoto navrhu je zachovankamné bezpeiosti a spolehlivosti
systémuizeni pi jeho kvalitativnim zlepSeni. Na druhou strandejeto konzervativni fstup
pon kud problematicky pro aplikace tlumi rychlych kmit. Zachovala mechanickadici
vazba zpsobuje zptny p enos vychylek do pilotnidici paky.

Tento nedostatek je mozno dale odstranitazenim seériového servopohonu SA za
vykonovy elektrohydraulicky servopohon EHSA. Temtériov azeny servopohon ovlada
idici plochu nezavisle nddici pace. V pipad poruchy je tento servopohon zablokovan a
v dal§im procesuizeni letounu se chova jako tuhé tahlo. Tato kooeeje aplikovana
v sestav tlumi e stranovych kmit

N\

STICK TRIM ACTUATOR

N ARTIFICIAL FEEL UNIT

FORCE
SENSOR

—1
EHSA
HYDRAULIC ey #1 ‘ # | HYDRAULIC
CIRCUIT 1 ‘ ‘ CIRCUIT 2

‘ ECU1 ” ECU2 l

FCC1 I FCC2 I

[E—

CAN1

VY

CAN2

Obr. 2-3 Blokové schémaizeného kanélu FBW s sériovym servopohonem

2.3 Architektura FBW systému

eSend problematika vniti struktury systému FBW je spojena s identifikabiodnych
elektronickych komponent etn komunikanich siovych protokol. Byla ov ena moznost
vyuziti sb rnic CAN (CANaerospace), Flexray a real-time mdditie Ethernetu. Vlastnosti
t chto sbrnic byly porovnany se standardy MIL1553 a ARINC34Zpolu s navrhem a
realizaci redundantnidici elektronické jednotky ECU bylaipravena komunikace sinici
CAN s idicimi po ita i v redundantnim uspédani, viz. obr.2-4.

Fec 1 GAN1 ECU1 EHSA1 _.
MECHANICAL
CONTROL

FCC 2 CAN2 ECU2 EHSA2 _.

Obr. 2-4 Koncepce redundantniho dvoukanalového syétnu

Ustednim lenem prototypového FBW sytému je Flight Controln@miter (FCC) ureny

k aplikaci regulanich model p edstavujici testovanyidici algoritmus. Aknimi leny
jednotlivych idicich ploch jsou v ramci tohoto projektu novyvinuté elektrohydraulické
servomechanismy (EHSA) se zachovanou mechanickeduridantni) zgnou vazbou
integrované do zkuSebniho stendu. EHSA jsiaeny pomoci elektronickédici jednotky

v digitdlnim provedeni komunikujici s FCC pomocirsiice CAN. Cely systém FBWzeni

je dvoukanalovy respektujici zalohovani vazebipad poruchy nebo Spatné funkce jednoho
kanalu.

-12 -
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Obr. 2-5 Blokové schéma FBW

2.4 Vykonové agregaty

Na zaklad systémovych poZadavkdefinovanych v pedchozich kapitolach byl proveden
koncepni navrh s naslednou konstruk realizaci dvoukanalové elektrohydraulické jeétgot

EHSA pro aplikaci v okruhu p ného a podélnéhdzeni, vetn oZiveni a integrace v ramci
hydraulického zkuSebniho Zzeni.

Tt . H1
v
CH1 SERVOVENTIL MANUALNI
RIZENI
1 ]
»| SOLENOID |---------- BY PASS : !
: : i |
» SOLENOID f--d--f-—--f BY PASS |
! ! TANDEMOVY
LVDT . II
LVDT | |
T I
SOLENOID [ ~~1~"71 "~~~ I . BYPASSI - !
SOLENOID 1T BY PASS : |
“n > SERVOVENTIL MANUALNI
RIZENI
x @
o [ H?
Obr. 2-6 Koncep ni blokové schéma dvoukanalové elektrohydraulickégdnotky
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Realizace novych elektrohydraulickych jednotek EH&§8hazi ze sowsného hydraulického
posilovae nevratného typu. Novy navrh konstrukce elektroaytického servomechanismu
vychazi ze systémoveého navrhu FBW a vyitkbmpaktni vykonovou jednotku proimé
izeni aerodynamickych ploch letounu.

Zaklad vykonoveé jednotky je existujici posiloviaidélka/vySkovky, ktery je modifikovan
tak, aby jej bylo mozZnéidit elektricky dvma nezavislymi kanaly. P poruSe obou
elektrickych kanal dochazi k pepnuti na mechanické ovladani. Tim je konoepzajist na
funkce, aby byl bezpay (ovladatelny) g dvou na sob nezavislych poruchéach.

Servomechanismus je twn dvoustupovym tandemovym pmo arym hydromotorem,
kde kazdy stupehydro-motoru je napajen z nezavislého hydrauliokékruhu H1, H2. Oba
okruhy jsou nezavislé, neni mezi nimi zadné prapiojMinozstvi kapaliny je izeno
servoventilem (nezavisly pro pravou a levou straktery je ovladan na zaklaelektrickych
signal . Civka servoventilu je tvena dvma nezavislymi vinutimi. Kazdé vinuti je napajeno

VDT 81

COIL 811 SERVO VALVE 1

COIL 232

SWITCH BY

==#0 HYDRAULIC

< SOURCE 1
AR
COIL B
COIL SW1 4
MECHANICAL
WALVE 1
3 SWITCH SW 1
SWITCH CTRL VALVE 1
A 1: SwWiTcH
SWITCH SW1 Foasudon
LVDT G s CYLINDER 2
MECHANICAL
CONTROL
LVDT 62 HYDRAULIC
CYLINDER 1
SWITCH SW2 — S
" WALVE 2
m SWITCH Sz
CFF
coine MECHANICAL
= VALVE 2
oL e
CDIL B2
f - HYDRAULIC
G i
" SWITCH B ==pp SOURCE 2
BYPASS CTRL VALVE 2 SWITCH B2
SWITCH B2
SERVO
WALVE 2
e —— LvDT 52
COlL 521 I I I l
COlL 522
LvVOT 82
Obr. 2-7 Schéma uspcadani vykonového lenu pro FBW
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z nezavislého kanal Okruh mechanického ovladani servomechanismu jd led od
elektroimpulzivniho okruhu BY-PASS ventilem.

Jestlize servomechanizmus pracuje bez jakékoliwghyr, je manualni okruh v rezimu
STAND-BY. V pipad, Ze se v elektroimpulzivhim okruhu servomechanisnyskytne
porucha, ktera znemozni ovladani linearniho hydotemu, servomechanismus se
automaticky pestavi do médu manuélnihizeni.

Jak bylo e eno v uvodu, ob komory linearniho hydro-motoru jsou nezavisle napga
z hydraulického okruhu H1 resp, H2. ipad selhani jednoho ze dvou okryhe vykon
servomechanismu snizen, ale ovladatelnost je zagist

Obr. 2-8 Sestava dvoukanélové elektrohydraulické gnotky pro FBW izeni

2.5 Elektronické vybaveni

Spolu s vyvojem dvoukanalové elektrohydraulické njetly byla realizovana digitalni
elektronicka jednotka (DECU), ktera dale roaf@ aplikani nasazeni v ramci integrovaného
idiciho systému. Na obr. 2-9 je pro informaci zékliablokové schéma této jednotky.
Dale byl v této etaprealizovan poita FCC (Flight Control Computer) k vypt algoritm
izeni. Vstupy a vystupy jsou distribuované preghictvim sbrnice CAN s protokolem
CANopen. Toto eSeni je vyhodné z hlediska dostupnosti s dostate reprezentaci
systémovych pozadavkv Urovni eSeného projektu. Zakladni desku i@ e Ize v pipad
nutnosti dale roz3bvat o specialni desky prostinictvim sbrnice SPI.
Zaizeni se sklada ze zakladni desky (Main board)ev&aprocesorem PowerPC MPC5200 a
pam mi, ktera se ppojuje k tzv. Carrier board. Tato deska obsahuwjedktory pro periferie
vyvedené ze zakladni desky a umajg vestavni do nosného bloku.
Parametry zakladni desky

procesor: MPC5200

Jadro MPC603e, superskalarni architektura

Frekvence jadra 400MHz

FPU (floating point unit)

MMU (memory management unit)

SDRAM: 64MB, 32bitova

- FLASH: 16MB, 16bitova

Periferie
Ethernet 10/100Mbps
2x CAN
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Obr. 2-9 Blokové schéma DECU

Obr. 2-10

Zakladni deska poita e FCC
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Na poitai FCC je pouzivan operai systém Linux 2.6. Jako CAN driver je pouzit
SocketCAN. Jako implementace CANopen protokolugazit CANfestival. Pro vyvoj SW
realizujici algoritmy izeni je vyuzivan LinTarget evadjici Simulinkové modely do kodu C
a p ekladajici je pro FCC. Ve funkci FCC je navic vya#ii blokset pro komunikaci s MFD a
FlightGearem pro projekci letu.

3 HIL simuléator
Navrh koncepce HIL simulatoru vychazi z principueohé Hardware In the Loop (HIL),

simulace bzn pouzivané pro testovaridicich systém a jejich komponent nejen v leteckém
pr myslu, ale také v automobilovém pnyslu, 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 Z&kladni koncepce Hardware In the Loop siralace

Pi vyvoji systtmu izeni zcela odliSné koncepce neZz je pouZivana dpeschod
z hydraulického izeni na FBW) bylo nutné testovat nové elektronickéni leny,
komunikani a idici prostedky. Pro testovani inteligentnicidicich prostedk jako jsou
autopiloty a stabilizatory letu je nezbytné testodgnamiku systému a dalSi automatické
funkce idiciho systému zaloZzeného na FBW. Navrh testovaleiformy je tvoen
elektronickym m icim a idicim systémem pln integrovanym s vyvojovym progidim
Matlab/Simulink. To umoznilo testovani Sirokéhosaku navrh model A L (Automatické
izeni letu) modelovanych v Simulinku a verifikovedk chovani vyvinutého idiciho
systému s modelem. Testovani r@ich len a souvisejicich mechanickych komponent
umoznil zatZovaci hydraulicky systém. HIL simulator, tak umib&imulovat stavy blizké
realnému provozu testovanéhigliciho systému letounu,imz provadné testy mohou do
ur ité miry nahradit nkteré mnohem sloziSi, nakladnjSi a riskantnjSi letové zkousky.
Vyznamnou vyhodou testprovedenych na stendu pomoci HIL simulatoru opletivym
zkouSkam je moznost provddie jeSt p ed vyrobou letu schopného prototypu a moznost
testovat chovani i za kriticky extrémnich podminleieré nelze z bezpeostnich dvod pi
letovych zkouSkach navodit. Neméryznamnym pinosem propojeni HIL simulatoru se
Simulinkem bylo také vyznamné zjednoduSeni a timrychleni provadnych test. Data
ziskana bhem test a zpracovana pmo v Matlabu se mohou pak stat jednim z podkljaib
certifikaci pouZzitych komponentdiciho systému.
UZivatelské rozhrani integruje letecky simulatoigklGear do simulatoru Hardware In the
Loop. Toto rozhrani umoiije idit a vizualizovat prb h letu v leteckém simulatoru Flight
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Gear. FlightGear i MFD komunikuji s FCC preastnictvim ethernetu. Pro integraci do SW
FCC byl vyvinut blokset pro Simulink.

PFC Rudder pedals

] P ModelL e
( 'fn';’:ﬁ';c": ][ TCP Send ]( TCP Receive )q—

v v

Obr. 3-2 Za len ni FlightGear blocksetu do HIL simulatoru

3.1 Architektura systému

Instrumentace zkuSebniho stendu je zaloZena maisbCAN. Pro implementaci testovanych
algoritm pro FCC i model pro simulator byl déle rozvijen target pro genérdvkddu
z prostedi Simulinku. Implementovan byl gdevSim algoritmus o3eni asynchronnich
udalosti. Na obr. 3-3 je celkové usgadani systému FBW, gtn vybaveni a komunikaich
periferii.

Model development environment
T — o

R T |

Ethernet

T switeh ]

AN -
CANopen Simulator
' ~
~
~

N

Obr. 3-3 Celkové uspoadéani systému FBW
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HIL simulator je implementovan v ramci pozemnihouzébniho hydraulického Zaeni
reprezentujici realné dimenze a instalace letolrB9LTim je moZnost na tomto zkuSebnim
zaizeni v realném provozu ovt spravnost koncepce nového HIL simulatoru, jelakfnost

a verifikovat parametry celého systému FBW.

Obr. 3-4 Celkové uspoadani FBW zkuSebniho systému

Obr. 3-5 Instalace pi ného elektrohydraulického servomechanismu

Obr. 3-6 Instalace podélného elektrohydraulickéhoervomechanismu
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Resumé:

Integrovana modularni avionika (IMA) se stava nedlil souasti instalaci avionického
vybaveni modernich vojenskych letadel. Tento kajeep es problémy spojené s narpjsi
certifikaci zavadn i do oblasti civilniho letectvi na zakladdostupnjsi a vykonnjsi
elektroniky. Moderni elektronika pronika i do ollaselmi malych a kZnym lidem
dostupnych typletadel. Tato prezentace se zanje na definici jednotlivych bloktvo icich
integrovanou modularni avioniku, kdy jednotlivésti a porovnani jsou ilustrovany iglady

z praxe. Prezentace poukazuje na podobnost \asaé dob pouzivanych elektronickych
systém se systémy modulérni avioniky, ,smart“ senzarzobrazova .

1 Uvod

V nasledujicich kapitolach jsou popsany zakladirigypy certifikace avionického vybaveni
v oblasti letadel uenych pro vSeobecné letectvi a obchodnéppmvu. Jsou uvedeny
nevyhody certifikaniho procesu, které vedly k zavedeni pojmu integmdv modularni
avionika. Oproti uvedenym kategoriim je oblastalthkého létani specificka volnou definici
procesu certifikace a tim, Ze v této oblasti vyragligtroje velké mnozstvi firem, jejichz
produkty jsou vzajemn malo kompatibilni. Tento lanek se snazi pnést terminologii

Z oblasti vSeobecného letectvi a obchodeppavy i do kategorie ultralehkého Iétani, kdy je
problematika integrované modularni avioniky ilusna na univerzalnim systému, ktery je
pouzit pro vyvoj specialni IMA funkce. Tato IMA fune ma za cil vyhledavat v okoli
letounu plochy vhodné pro nouzovéigtani a to pro ppad vyskytu mimadné udalosti
v podob vypadku pohonné jednotky. Tento systém je v asné dob pouzivan i pro vyvoj
dalSich funkci kontrolyinnosti pilota v prb hu letu i pro pozdsi offline zpracovani.

1.1 Auvionické vybaveni a jeho certifikace

Pojem integrované modularni avioniky nabyva stdte\wna vyznamu s rostoucim pem
letadel, kde je tento koncept pouZzivany. Pojem a&éna pouzivat od roku 1990 hlavn
v souvislosti se 4.5 generaci vojenskych bojovyathdel a s potbou zpracovavat staletsi
objem informaci souvisejicich s monitorovanim staletadla, izenim letadla, a
monitorovanim okoli stroje [1]. Pro zaji&i t chto funkci v poZzadované kvalia rychlosti jiz
nedostauje klasicky koncept propojovani elektronickychisfroj [2] sloZzeny zet zce:
senzor p evodnik signalu zobrazova. Obr. 1-1 zobrazuje schéma propojeni
senzorovych a zobrazovacich prvipouzivané hlavn pro zamnu, tzv. retrofit, starSi
mechanické avioniky za moderni zobrazovadstmje, nap v armadnim letectvu eské
republiky [2]. Vtchto pipadech je kZné, Ze na palubz stavaji pvodni mechanické
senzorové systémy (viz gyroskop AGD1E, obr. 1-19yatémova integraceeSi problémy
vzajemné kompatibility vstupa vystup jednotlivych senzorovych a zobrazovacicfsioj .

V situaci zobrazené na obr. 1-&Si pevodnik konverzi analogového signalu inercialniho
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Obr. 1-1: Schéma propojeni senzoru a zobrazovacihm istroje [2]

1.2 P echod k Integrované modularni avionice

Uvedeny koncept navrhu, vyvoje, vyroby a certifikdeteckych gstroj vyzaduje pro kazdy
blok z et zce sbru a zobrazeni informace pouzitedepsanych metodik. Jedna se o:
- Navrh pozZadavk na pistroj a jeho funkci, jejich oveni a validace;

Navrh hardwarového modulu, ktery obsahuje pod@ obvody, mikroprocesor, pam

a obvody vstup a vystup;

Navrh a vyrobu pouzdra istroje;

Zp sob testovani funkce igtroje (nap. podle DO-178);

Testovani odolnosti fstroje oproti vnjSim viiv m (nap. podle DO-160); Atd.
Uvedene kroky poZaduji, aby irkazdy vyrobce k dispozici odpovidajici tym odbirnve
vSech pokryvanych oblastech (navrh HW, SW, meclanlt asti, vypotae, certifikani
odborniky, atd.). V gpad Usp Sné certifikace pstroje znamenda i minimalni rozs8hi, nebo
modifikace, existujici funkce nutnost znovu projechny uvedené kroky agsvd it
certifika ni autoritu k udleni opravnni k pouziti modifikovaného fstroje v letectvi.
Instalace systémtypu varovani pd narazem do zem(GPWS), nebo protisrazkového
systému (TCAS) dstavuje nutnost zabudovat do letadla novou kalzefd@istrojové bloky,
které nesmi ovlivovat stavajici funkce a hmotnost letounu. VSechrsowasné dob
realizované komplexni systémy umaiici plnit poZzadované funkce jsou sloZené katika
modul s vlastnim pouzdrem, které komunikuji pomoci digitch sbrnic a obsahuiji alespo
jeden vykonny vypcetni systém. Z dvodu stale rostouci vykonnosti elektronickych
sou astek a jejich klesajici cefe mozné uvazovat o vytveni jedné zalohované vypetni
platformy, pomoci které bude mozno realizovainé funkce letadla, nag3]:

integrace GPWS a TCAS,

odvzduSovani, ovladani tlaku vzduchu, vzduchova ventilageji ovliadani, ovliadani

ventilace avioniky a pilotni kabiny, ovladani tefglo

hlaSeni letového provozu, smva komunikace avioniky,

izeni elektrického zatiZzeni, monitorovani jistielektricky systém BITE,
izeni paliva, ovladani brzd, ovladaideni, vysouvani a zasouvani podvozku, hlaseni
o tlaku pneumatik, hlaSeni o tlaku oleje, monit@mivteploty brzd, atd.
Koncept integrace zminych funkci do jednoho vypetniho bloku [4] byl poprvé pouZzity ip
vyVvoji avioniky pro letoun Boeing B777 v roce 199%ery se nazyva Airplane Information
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Obr. 2-6: Propojeni jednotlivych blok pro realizaci funkce navedeni na pistani

2.2 Vyvojovy systém

Z d vodu poteby rychlého otestovani navrzenych algoritfil] byl vyuzit letadlovy
simulator Flight Gear (FG), ktery umaije pistupovat k vnitnim promnnym jeho letového
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Obr. 2-7: Distribuce dat v testovacim systému Inteagvané modularni avioniky

Datovy server vyuziva pro komunikaci £podnikem USB2CAN a pomoci UDP knihovnu
DLL, ktera je souasti Matlab2CAN toolboxu. Jednotlivé zobrazovaekgrvyuzivaji stejnou
knihovnu pro vstup dat z rozhrani UDP arsiice CAN. Bloky pizp sobeni dat jsou bu
jednoduché pevodniky nap typu RS232/CAN, jako v fpad p enosu dat ze systému GPS,
nebo jednolelové m ici p istroje jako je aerometricka centrala a blok emi Uhlu nabhu a
ahlu vybo eni. VSechny tyto moduly vyuZivaji univerzalni avitky modul, jeho knihovnu
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Obr. 2-9: Struktura knihoven zobrazovaciho modulu ajejich relace k realnému
vestavnému systému
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Obr. 2-10: Navrh jednoduchého zobrazovae pro realizaci funkce navedené na pstani
a jeho vysledné realizace zobrazova

2.5 Implementace algoritmu

Pro zde prezentovanou implementaci testovanéhaitgop edpokladame ohodnoceni stavu
letadla pouze informaci ,funguje” nebo ,nefunguj@&tito informaci poskytuje blok kontroly
pohonné jednotky. Kontrolni blok porovnava poZadtama vykon motoru zadany pilotem
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Obr. 2-11: Profil trajektorie letu a ilustrace ohodnoceni terénu ve snru letu letadla
a vysledna trajektorie po simulaci poruchy

3 Zav r

V tomto lanku byl pedstaveny koncept integrované modularni avionilglusg fungujicim
vyvojovym systémem, ktery umodje rychlé testovani integrovanych modularnich ftink
Tento vyvojovy systém je sloZzeny zkolika vzajemn komunikujicich SW program
V rdmci systému jsou pouZzivané standardizované \etpo baliky typu Mathworks Matlab,
FlightGear, nebo SW prosdky umoZujici jejich vzdjemnou spolupraci, ipadn
vizualizaci dat. Sowasti je i simulator vestavného systému s LCD panglgery umozuje
rychly vyvoj grafickych pistrojovych panel pro letectvi pipadn pro automobilovy pmysl
nebo jiné prmyslové odvtvi. Cely systém byl pouzity pro otestovani a i funkce
automatického vyhledavani vhodné plochy prastani v pipad vyskytu mimoadnych
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Resumé:

Leteckd fakulta Technicke] univerzity v KoSiciacbezpeuje vysokoSkolsku pripravu
Studentov aj v Studijnom odbore Elektronika vo kiggt troch stupoch. V prispevku je
prezentovany sasny stav v oblasti akreditacie a obsahovej strardgdpovedajicich
Studijnych programov, po piatich rokoch existerfeiaulty.

1 Uvod

Letecka fakulta Technickej univerzity v KoSiciachspytuje vysokoSkolské vzdelavanie so
zameranim na leteckd elektroniku vramci akredibgeqd Studijnych programov
s reSpektovanim poZiadaviek Ministerstva Skolstira[$] a Akreditanej komisie od roku
2005, od jej vzniku. Tvorba a akreditacia Studimyarogramov prebiehala najprv v obdobi
transforméacie predchodkyne Leteckej fakulty - Vejej leteckej akadémie GMRS
v KoSiciach na civilni leteckd vzdelavaciu institiic V nasledujicom obdobi, v ramci
komplexnej akreditacie univerzity v roku 2009, leké fakulta ziskala v zmysle § 82 a 83
zakona . 131/2002 Z. z. o vysokych Skolach akreditaciu gmigravu Studentov v Studijnom
odbore Elektronika vo vSetkych troch stoph a pravo udeva absolventom zodpovedajlci
akademicky titul, ako aj pravo vykonavaabilita né konania a konania na vymenuvanie
profesorov.

2  Akreditacia Studijnych programov

Letecka fakulta Technickej univerzity v KoSiciaclskala v obdobi svojho vzniku pravo
poskytova trojstup ové vysokoSkolské vzdelavanie oblasti leteckej tebeitky a udeova
jeho absolventom zodpovedajuci akademicky titulasledujacich Studijnych programoch
(tab. 2-1):

Stupe Ziskany

Nazov Studijného programu Studijny odbor Vs akademicky

Studia titul

Avionické systémy

Letecka a priemyselna magnetometria a senzofika 1. Bc.

Elektronické komunikacie v letectve

Avionické systémy 5.2.13 | Elektronikal

Letecka, bezpaostna 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



1. STUPE STUDIA

3 ROKY
denné/externé
Stadium

SP Avionické systemy

SP Senzorika

Bakalarska praca
STATNE SKUSKY
obhajoba bakalarskej prace

2. STUPE STUDIA 3. STUPE STUDIA

2 ROKY Denné stadium
denné/externé 3 ROKY
Stddium Externé Stidium
5 ROKOV

SP Senzorika a avionic SP Letecké a priemysel
systemy elektronické systémy

Diplomova pracs Dizerta na praca
STATNE SKUSKY OBHAJOBA
obhajoba diplomovej prace DIZERTA NEJ PRACE
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Resumé:

Tématem lanku je pouZiti strnice CAN (Controller Area Network) v systému rebdat

a jeho optimalizace pro uziti na vojenském letadeo komunikaci je vyuzit protokol
CANaerospace roz&@ny o moznost dynamického nastaveadového rozvrhu vysilanych
zprav bhem letu. Navrzena metoda byla experiment@wn ena a vysledky jsou uvedeny
v lanku.

1 Uvod

Datova sbrnice popisovana v tomtdanku byla navrZzena pro pouziti na vojenském letadl
s pedpokladem jeji aplikace na UAS (Unmanned Aerialst&y) popipad AUAS
(Autonomous UAS). Cely systém propojeny toutorslzi ma pak slouZzit pro sba penos
informaci mezi jednotlivymi podsystémy a jejich pg®vani do integrovaného prosti
NEC (Network Enabled Capability). Zamem tedy neni pilotovani letadla anzeni jeho
kormidel. Pouzita byla pvodn automobilovd/prmyslova sbrnice CAN s nadstavbou
v podob aplika niho protokolu CANaerospace. Pouziti tradi komunikani sbrnice
na vojenském letounu vyZaduje v kolika ohledech odliSnéeSeni. lanek poukazuje
na nkter& omezeni a popisuje mwb izeni komunikace, ktery plnvyhovuje viem
poZzadavkm.

1.1 Specifika pouziti CAN na vojenském letadle

Zé&kladni odliSnost pouziti CAN v automobilu a valéie spoiva v tom, Ze v gpad letadla
je podstatn vySSi poZzadavek na mnoZstvepasSenych dat a Ze jejichlézitost se v prb hu
letu vyrazn m ni. Zatimco u automobilu je od nastartovani motafudo jeho vypnuti
poZzadavek na skladbugnaSenych dat nemny, u letadla nas bem kazdé faze letu (start,
stoupani na letovou hladinu, let po trati, plhbojového Ukolu v ppad vojenského letadla,
p iblizeni na pistani, pistani, pohyb po pojizdi draze) zajimaji zcela rozdilné informace a
uz o stavu letadla, letovych parametrech a nawiga datech, vyzbroji, kondici pilota apod.
Z tohoto dvodu je nutné zajistit, aby datagmasSena po sknici byla prav ta data, ktera jsou
v aktualnim okamziku patbna pro vlastni let, nebo pro presti NEC.

Z tohoto pohledu je mozné zvolit dzcela odliSné metodyizeni komunikace po shnici
CAN. Pistup ke shrnici je mozné idit bu klasickym zpsobem na zaklad priority
jednotlivych zprav CSMA/CA (Carrier Sense Multidecess with Collission Avoidance) [3]
(tento zpsob arbitrovani je téZz nazyvany event-triggereddban na zéklad asového
multiplexu (time-triggered). Kazdy ze zgob ma své pednosti i zapory. Zasadni nevyhodou
prvniho zpsobu je fakt, Ze neni mozné zadnym sgbem zarut, Ze zprava s velmi nizkou
prioritou bude v poZzadovanénase penesena [2]. Vyhodou gtava ovSem flexibilita této
metody, kterA umodije pruzné vyuziti sbinice pro data, ktera jsou v danou chuvili
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Resumé:

V praci jsou popsany matematickeé modely letounuostpru pro staticky autopilot
v analytickém vyjaeéni i ve stavovém popisu. Vychazelo se z podélpéinybu pi
aproximaci pomalym pohybem - stabilizaci rychlggimoci vySkového kormidla. Pro dané
matematické odvozeni byly vyteny poita ové modely a provady variace koeficient
Vysledkem prace jsou nejlépe nastavené hodnotyiciemef zp tnych vazeb statického
autopilota.

1 Odvozeni matematického modelu statického autopilo ta
v podélné rovin

V této kapitole je uvedeno matematické odvozenipazho pohybu paproximaci pomalym
pohybem - stabilizace rychlosti pomoci vyskovéhoidla, pro staticky a astaticky autopilot
v analytickém vyjaceni i ve stavovém popisu.

1.1 Analyticky popis statického autopilota p i aproximaci pomalym
pohybem - stabilizace rychlosti pomoci vySkového ko rmidla

V prvnim kroku jsou odvozeny pohybové rovnice pathal pohybu letounu v podélné
rovin . Na pomaly pohyb v podélné rovima vliv jak vychylka vySkového kormidla, tak i
tah motoru. Prace jeeSena jen pro vliv vychylky vySkového kormidla nadginy pohyb
letounu. Pijetim ur itych zjednoduSujicich podminek pro dGplnou soustdifarencialnich
rovnic podélného pohybu, ziskame vychozi soust@enecialnich rovnic pro nasipad ve
tvaru:












Obr. 2-2: Pr b h statického autopilota pro koeficientyk, = 2, k, =12

Variace koeficientu k, :

Z obr. 2-3 vidime Ze, p snizeni zesilovaciho koeficientu vimém smru se hodnota
skute né rychlosti vzdali od pozadované hodnoty na vstsystému. im menSi hodnota

Obr. 2-3: Pr b h statického autopilota pro koeficientyk, =1, k, =12



Obr. 2-4 : Pr b h statického autopilota pro koeficientyk, =10, k, =12

Variace koeficientu K, :

Na obr. 2-5 je 2teln poznat, Ze p sniZeni zesilovaciho koeficientu prvni derivagstém
se statickym autopilotem zae kmitat v podélné rovin V praxi by se letoun pohyboval
v prostoru houpavym pohybem nahoru, ddlo by bylo jist nepijemné pro osadku letounu.
Koeficient funguje jako tlumeni pomalych kmitPolozime-li hodnotu rovnou O, staticky
autopilot bude stéle funki, jen bude kmitat s uitou frekvenci okolo poZzadované hodnoty a
to nejmeén 400 sekund nez se ustali.

ZvySovanim zesilovaciho koeficientu prvni derivécbr. 2-6) prodluZzujemeas, za ktery se
skute na rychlost ustali na konstantni hodndbystém je zatlumen. V praxi bychom museli
zvolit kompromis mezi stabilitou aditelnosti letounu. Bude-li systém gilumeny, pilotv
zasah doizeni muze byt utlumen automatem a pilot tak nedesgpozadované zmy
parametru letu, naopak bude-li systém netlumenyeblat vtakovém letounu velice
nepijemny diky rychlym zmnam vysky a rychlosti.



Obr. 2-5: Pr b h statického autopilota pro koeficientyk, = 2, k, =2

Obr. 2-6 : Pr b h statického autopilota pro koeficientyk, = 2, k, =20

2.2 Variace koeficient stavového popisu statického autopilota p i
aproximaci pomalym pohybem - stabilizace rychlosti pomoci
vySkového kormidla

K analyze vlastnosti letounu ippodélném pohybu ve stavovém popisu topyuzijeme
simula ni prostedi programu Matlab - Simulink. Tenimo obsahuje blok charakterizujici
stavovy popis a jeho numerickéseni.

Matici Z pouzijeme jako prostdek pro ureni, které vystupni veliny chceme pozorovat.
Matice Ka F maji na danych mistech zesilovaci kesity, jak jsme si uili pi



Obr. 2-8: Pr b h statického autopilota pro koeficientyk, = 2, k, =12

3 Zav r

P edlozeny lanek ukazuje moznost, jakSit statického autopilota pro jiné kanaly (rychips
nez jsou eSeny v uvedené literakl V analytickém vyjaebni statického autopilota je vzdy
nutné odvodit a vytvat p enosové funkce, jejichZz spravnost sitzp ov ime zapsanim
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Resumé:

P isp vek pojednava o vyvoji Zaeni slouziciho k validaci dynamickgeného pgstupu na

sb rnici CAN. Celé z&zeni je koncipovano jako snimaap ti a je postaveno na rozéhém

mikroprocesoru AVR90CAN128. Zzeni je schopno mit stejnosmrna napti v rozsahu

0-5V. Zm ené napti je nasledn odesilano do palubni simice CAN vyuZivajici protokol
CANaerospace se strategii TTCAN s dynamiclky jpvanymi sloty.

1 Uvod

Moderni avionické systémy se staly nedddinou soudésti letecké techniky. Maji na starosti
celou adu proces, jako jsou napklad monitorovani, diagnostika, konfigurace paliton
vybaveni, ale i takovych proceskteré vyzaduji kvalitnsi asovy pistup, jako je najpklad
izeni letu (FBW). Na zakladprojektu, jimz se zabyvame, vytihe systém shu dat, ktery
ma na rozdil od podobnych pouzivanych elektronibkygystém slouzit pouze jako
informa ni brdna pro sbvé prostedi NEC, vyuZitelny najklad v rdmci elektronického
bojist . Na obrazku je vid blokové ideové schéma budovaného elektronickghbtEsu.
Zakladni ideou tohoto systému je nahronmddco nejvtsiho mnoZstvi dat relevantnich pro
prostedi NEC a jejich odeslani ostatnim uzivatelv siti. Jak je z obrazku vidvnit n je
proto cely systém koncep zaloZen na komunikaci po jedné sfici.
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Resumé:

Dnesni vojenské operace jsou charakterizovany yysoktupnm mobility nasazenych
jednotek a zarove nutnosti velmi rychlého opusti p epravniho prosedku. Zakladnim
pozadavkem vSak je, aby i ppustni vozidla i vrtulniku z stali lenové tymu v radiovéem
spojeni. Pisp vek pojednava o nowyvinutém osobnim komunikam rozhrani VICM 209,
které bylo vyvinuto s cilem maximalasnadnit vojakovi sesednuti zZpravniho prosedku
a p itom mu zabezpé spojeni s celouadou taktickych komunikaich prostedk .

1 Problémy vysadku v dneSnich vojenskych operacich

VSechny dnes probihajici vojenské operace jsouaktenizovany velmi vysokym stupm
mobility jednotek a pouzivanim celédy r znych spojovacich prostdk . Pitom spojovaci

a nadizenym stuprm veleni. VtSina operaci je vedena ve stech v zastavba maiji
charakter hlidkové a pzkumné innosti. Pi kontaktu s protivnikem je nutno velmi rychle
opustit transportni progtdek a zstat ve vzajemném spojeni.

Jednotky jsou mpravovany v rznych bojovych a transportnich prastcich. Nkteré z nich
jsou charakterizovany velmi vysokou hhosti. Hladiny hluku dosahuji az 120 dB. Z tohoto
d vodu je absolutnnezbytné, aby byl ppravovany vojak po celou dobu pobytu ve vozidle
vybaven kvalitni ndhlavni hovorovou soupravou, &tgdnak zajifuje ochranu jeho sluchu,
jednak prosednictvim vozidlového interkomu VICM 200 [1][2] #&juje komunikaci mezi
vSemi leny posadky vozidla a jejich igtup k vozidlovym radiostanicim.

P i sesednuti vojaka z bojové platformy je ro¥mutné, aby m vojak chrann sluch a monhl
vést komunikaci prostdnictvim radiovych prostdk s ostatnimi leny jednotky

a s nadzenym stupmm veleni. Pi charakteru dneSnich vojenskych operaci je neghyhy
vysadek pepravovany ve vozidleasto z tohoto vozidla vystupoval zaelem przkumu,
popipad navazéani aktivniho bojového kontaktu s protivnikenoptovn do pepravniho
bojového prosedku nastupoval za é@lem transportu na dalSi misto.

Dnesni elektronické vybaveni vojdka na tyto novégplavky dostaten nereagovalo, a proto
bylo nutné vyvinout takové prosdky, které tutoinnost budou usnadvat.

1.1 Vybaveni vysadku komunika  nimi prost edky

Ve vSech dnes probihajicich vojenskych operacicizivaji armady celéady komunikanich
prostedk pro spojeni s natzenym stupnm veleni. Z toho plyne paba, aby byl vojak
vybaven celouadou taktickych radiostanic, které mu umozni sgajenr znych siti. V praxi
to znamend, Ze kromaktické VKV radiostanice podle pozadavkonkrétni operace je zcela
nutn vybaven personalni radiostanici, kterd mu zaj&taktické spojeni na relativikratkou
vzdalenost. Ukolem personalni radiostanice je iagpojeni primarns leny tymu vysadku

a nasledn spojeni s osadkou bojoveho transportniho ped&u. Krom toho pi p eprav

a vedeni bojovéinnosti v bojovém prostdku vyuziva vozidlové radiostanice, podle typu
vozidla obvykle jednu az dv
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Resumé:

P isp vek shrnuje vice jak iteté pokusy sestavit nahradni matematicky motel ka -
pilota vyuzitelny v modelechizeni letounu v prostoru. VSeobedge tvorba ekvivalentniho
modelu lov ka velmi komplikovana, nebwlastnosti lov ka nejsou vase stalé, ale nmi se

s okamzitou kondicilov ka. Pi simulaci chovani lov ka Ize tedy sestavit jen obecny,
p iblizny model lov ka, pi emz pedpokladame vyrazné zjednodusSeni jednotlivych prvk
nahradniho modelu v podobzanedbani rkterych parametr p enosové funkce. lanek
ukazuji na dalSi moznosti jak podrofinzkoumat chovanilov ka — pilota pi ur ovani
vybranych parametrp enosovych funkci.

1 Uvod

Jiz delSi dobu se autofanku zabyva problematikou sestaveni nahradnictemmetickych
model lov ka — pilota a vyuZziti thto model k rozboru chovanilov ka pi izeni letu
letounu. Sestaveni nadhradniho moddlw ka z pohledu automatické regulace je slozZita a
velmi rozsahla udloha. V teoriiizeni letu letounu stoji viceméma okraji teoretickych
rozbor v etn jeho pipadného zden ni do regulani smyKky izeni letu. Je tomu tak proto,
Ze "parametry” a 'asové konstanty“lov ka jsou asov velmi nestalé, ovlivmy adou
vliv , které na lov ka p sobi (Gnava, vycvenost, okamzitd nalada apod.). Posuzovani
chovani lov ka v regulani smyce pi izeni vybraného rezimu letu je tedy mozné jen
s ohledem na ziskani vysledkegulace, tedy mozné schopnodtiv ka dany rezim letu
spravn a v as realizovat.

2 Charakteristiky vlastnosti pilota

Moznosti vytvoeni n&hradnich modelvlastnosti lov ka je cela ada. Historicky se
p istupuje ke stanoveni gnosové funkce émi moznymi zpsoby. V dostupné literate a
ve vSech publikacich autora etn tohoto pisp vku jsou vlastnosti lov ka vyjadeny
linearnimi modely charakterizovanymi gmosovymi funkcemi ve tvaru PD reps. PID
regulatoru se setrvaosti prvniho nebo druhéhédu s dopravnim zpozdim. Pro jednodussi
identifikaci jsou jednotlivé typy modelpilota opt oznaeny pismeny ,A“ az ,C“, p emz
pilot typu ,A”“ je modelem nejslozifSim (tvoi jej p enosova funkce se setrvesti druhého
adu s dopravnim zpozdim) a pilot typu ,C* pak nejjednodusSim modelendd jej tvoi
jen penosova funkce se setrvsti prvnihoadu s dopravnim zpozaim).

Pro pipomenuti tvaru matematickych modedilot jsou v tab. 1. uvedeny gnosové funkce
a v tab. 2. pak vyznam jednotlivych parametichto funkci, vychazi z pdchozich publikaci
autor [4, 5, 6, 7], resp. historicky z [10, 11,12]. Rrolast izeni automobilu pak z [3].
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Resumé:

V lanku je uvedeno slozeni, specifické ukoly a indonmhmoznosti jednotlivych subsystém
Operational Tactical Command and Control SystemAnfForce (OTCCSAF) z pohledu
jejich interoperability do prosedi Network Enabled Capability (NEC).

1 Uvod

Network Enabled Capability (NEC) gdstavuje rozvoj operaiho pouziti sil v informanim

v ku s podporou nejnoysich informanich a komunikanich technologii. Podstatu NEC
vyjad uji niZze uvedené principy, které je paia naplnit pro ziskani nadvlady nad
protivnikem:

Vid t vice a jako prvni dosdhnout informani p evahy.NaplIn ni této myslenky je
zaloZeno na shbu dat z bojist pomoci rznych senzor pozemnich, i vzduSnych sil

nebo ze zpravodajskych informaci. Déale tyto infarmapracovat tak, aby byly
dostupné vSem opravmym uZzivatel m ve forméatech pro nzpracovatelnych.

Porozum t I1épe a rychleji k dosazeni znalostni pevahy. Znalostni pevaha umozni
velitelskému sboru efektivni pochopeni stavajittisgie na bojisti. VSichni opravni
budou mit pistup k aktualnim dam, ktera budou obsazena v kterékoliv databazi sit

Rozhodovat se lépe a rychleji k ziskani gvahy v rozhodovéani.Pro vytvoeni
p evahy je nutno vybavit Staby vSech stuppokro ilymi nastroji pro podporu
rozhodovani, schopnymi analyzovat a navrhovat mogseni.

P sobit i jednat rozhodn a rychle a tim dosahnout operani p evahy.

OkamZzité zveejn ni srozumitelného a jednozmeho zamru velitele umozni v8em

pod izenym pochopeni jejich kgl které jsou schopni samostata iniciativn plnit.

Neustédly pehled o okamzité situaci na bojisti, o &elenych sounnostnich

jednotkach vede k vytveni efektu synchronizace a dosazeni poZzadovavalpy.
Budovéani schopnosti NEC je dlouhodoby, praktickdginekonici proces. V sedn dobém
horizontu budovani NEC je nutno vytviot i irovn schopnosti:

1.1 Komunikovat a sdilet informace

Aktivity sm uji p ekonani informanich bariér a vytveni schopnosti ziskat informa
p evahu. Zahrnuji sdilené pochopeni situace vlastniojsk a protivnika a jednotné
pochopeni zamyslu velitele a schopnosti vygva podporovat praci Communities of Interest.

1.2 Spole n planovata idit

Cilem je pekonani bariér znemodjicich bezprosedni spolupraci p planovani a izeni
operace a vytveni schopnosti ziskat gvahu v rozhodovani. Jsou zde zahrnuty schopnosti
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Resumé:

V lanku jsou uvedeny moznosti vyuziti informaci poskynych hlavnimi subsystémy
Komplexniho integrovaného systému zabeageizeni letového provozu R (KIS Z LP)
pro operani pouziti v NEC. idici innost subjekt veleni a izeni je informan
komunikanim procesem, ktery musi byt komplexesen. Uplatnni informaci z KIS ZLP

v prostedi NEC nezavisi ani tak na technické®eni, jak na jejich systémovém a opefan
vyuzitim. Do integrovaného prosti NEC je moZné zahrnut jak zdroje informaci (@Br)z
tak vystupy z informaich podsystém D leZitou roli z hlediska nabidky informaci pro NEC
m Ze mit Letecky vizualni informrd systém (LETVIS) a jeho podsystém LEDIS.

1 Uvod

Zakladnim néstrojem i prosidkem k realizaci veleni dzeni (eSeni idicich problém,
rozhodovani a realizace rozhodnuti) je komunikaproces. Obecn Ize konstatovat,
Ze “Veleni” - popisuje pravomoc k vedeni a koordingojenské sily, zatimco ‘izeni” -
odpovdnost za realizaci rozkaz nebo pikaz v pravomoci velitel. Komunikace
je realizovana prostdnictvim komunikani struktury (obr. 1). Komunikai struktura
v procesu veleni dzeni ma vertikalni a horizontalni rozm

A

e

Obr. 1 Zakladni schéma komunikani struktury

Pi integraci jakéhokoliv subsystému do presti NEC se neobejdeme bez systémového
p istupu (systems approach). Cilem teorie systémopébtupu je teoreticky popsat systém,
zobecnit poznatky o jeho prvcich a strukturalnieizbach a na tomto zakladypracovat
pojmovy aparat a metodologické principy pro teatstivyzkum neboidici innost.
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Resumé:
Tato prace je zamena do oblasti pasivni radiolokace a jeji vyuzitegevsSim v oblasti

sledovacich radiolokator které jsou ve st hojn vyuzivany. Prace se zabyva jak
teoretickou tak i koncep realizani oblasti s provedenim owvacich principialnich
m eni. Samotné sledovani je provad vicesvazkovym anténnim systémem \gitym

Butlerovou matici.

1  Principy pasivniho sledovaciho radiolokatoru

Oblast pasivni radiolokace ma v principu dakladni eSeni ureni polohy cile. Multistaticky
pasivni radiolokator a bistaticky radiolokator «oeperujicim vysilaem. Jelikoz je tato
prace svazana s praktickou realizaci, je prvniavaa, oproti druhé, technicky velice namé.
Dale se nabizi jen a pouze moznost druha a tousiatioky radiolokator s nekooperujicim
vysila em.

1.1 Ur eni polohy cile metodami pasivni radiolokace

Stejn jako v pipad klasického monopozniho radiolokatoru je poloha cile bistatickym
radiolokatorem urovana na zakladm eni asového zpoZai pijatého signalu a znalosti
ahlu natoeni antén. V bistatické radiolokaci jasové zpozdi pijatého signalu unrné
vzdéalenosti vysila— cil — pijima a jeho konstantni hodnoty tipv 3D prostoru, povrch
elipsoidu (obr. 1a), v jehoz ohniscich jsou umigtvysila a pijima . Je zejmé, Ze v gpad
monopoziniho radiolokatoru tvé body konstantniho zpozdi povrch koule (obr. 1b).
Poloha cile je pak uena prse ikem smrové vyzaovaci charakteristiky antény (znenim
azimutu a elevace) a daného elipsoidu.
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D

-10,921 -10,62 -11,12 -12,96
-12,04 | -12,09 -12,2] -11,38 -11,44 -10,82 -10,46 ,042
-10,98 | -11,18 -11,7, -10,2 -11,72 -11,07 -11}92 98&Q,
-11,97 | -11,66 -13,3 -12,2 -12,2 -10,07 -119 -11,97
-11,53 | -11,08 -9,98 -9,6| -1148 -11,42 -10j22 -31,5
-10,15 -12 | -10,37 -124 -11,34 -11,16 -9,38 -10,15
-9,77 -10,6 -11,8 -10,§ -10,75 -11,6 -113  -9,7
-11,1 | -11,43) -12,2| -11,2 -9,9 -102  -104 -111
Veskeré hodnoty jsou uvedeny v dB

Tab.2. - hodnoty gnos Butlerovy matice na kmitdu 575MHz

DalSimi bloky (viz obr. 2.) pasivniho radiolokatgeou: komern zakoupeny televizni tuner,
pasmové propusti s Ebu pasma B=8MHz, vysokofrekvemi zesilova, logaritmicky
detektor a zobrazovaci panel s LED diodami.

2 Finalizace pasivniho radiolokatoru

Po sestaveni, oZiveni, odreni a ujistni se, Ze jsou vSechny dil bloky pasivniho
radiolokatoru funkni, doslo k jejich kompletaci. Jako nosny prvek gswolili celokovovou
konstruk ni ski , jeZ zajiSovala bezproblémové uchyceni vSech prvBki je ze slitiny
hliniku, coz zajiSovalo snadné konstruki Upravy. Vysledek naSi prace je zachycen na
obrazku 7.

Je vidt, Ze cely radiolokator je sloZzen zgy nosnych desek ploSnych spog toho deska

p ijimaci trasy s tunery a konstrukce Butlerovy mataujimaji ve skni vysadni postaveni.
Anténni oddlova e jsou umistny pimo na anténnich konektorech typu F, aby doSlo
k ispoe prostoru. Pod okrasnymeaanim panelem je ukryta deska s LED zobrazioea
pochopiteln i s celou elektronikou.

Na sestaveném radiolokatoru jsme provedli ovaci principialni m eni, abychom potvrdili
jeho korektni funknost. Prvni meni na ov eni spravné funkosti celého zadzeni
spoivalo v pivedeni signélu z generatoru postupdo bran pro antény od jedné do osmi
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Resumé:

lanok sa zaoberd moznesni vyuzitia univerzalneho jednoduchého zaznamrd&t
OpenLog, riadeného mikrokontrolérom ATmega328 amaebho ukladadata na pamévu
SD kartu do veosti 2 GB, pri konStrukcii meracieho a zaznamovétariadenia
s vlastnosami poda potrieb merania a poziadaviek konsStruktéra. \Aasti, miniatirne
rozmery a minimalna hmotnosa spotreba energie umafl vyuzitie zaznamnika dat
OpenLog v autondmnych meracich a zaznamovych eaiech na malych mobilnych, alebo
lietajucich prostriedkoch.

Keywords: zaznamnik dat, data logger, Openltoduino Duemilanove, ATmega328

1 Uvod

Na meranie a zdznam hodndt viacerych analégovythivea viacerych digitdlnych stavov
v laboratérnych podmienkach je v s8nosti mozné vyuzimnoZzstvo meracich pristrojov
a zariadeni. Moderné meracie pristroje, alebo nerpeevodniky dosahuju v saisnosti
vysoku presnos vysoké vzorkovacie frekvencie a «é rozliSenie meranej velny

a spravidla obsahuju dostatdl vnatorni kapacitu pamate na zdznam nameranyghoho
alebo su vybavené Standardizovanym komumiigen rozhranim, ktoré umogje pripojenie

na nadradeny pda , ktory zabezpd zdznam nameranych hodn6ét.

Pri nutnosti meraa zaznamenavamerané veliny na malych mobilnych, alebo lietajucich
prostriedkoch su v8ak rozmery, hmotnoa spotreba energie meracich a zdznamovych
zariadeni limitované, preto je niekedy nutné vyavawlastné konStrukcie meracich
a zaznamovych zariadeni presne podkonkrétnych poziadaviek a moznosti. Jednou
z moznosti na konStrukciu takéhoto zariadenia jeiZzitie zaznamnika dat OpenlLog
a vhodného riadiaceho a meracieho mikrokontrol8i& prototyp vyuziva zdznamnik dat
OpenLog s firmvérom verzie 1.6 vybaveny 2 GB pamnau SD kartou a mikrokontrolér
ATmega328 na vyvojovej platforme Arduino Duemilagov

2 OpenLog

Zaznamnik dat OpenLog [1, 2] je jednoducha opemesoplatforma [3] s rozmermi priblizne
1,5cmx 2 cm, ktorej zakladom je mikrokontrolér rA&ga328 pracujuci na frekvencii
16 MHz (Obr. 2-1). Cieom tvorcov tejto platformy bolo vytvorizaznamnik dat, ktory je
schopny samostatne pracovezaznamenavadata prichadzajuce po sériovej linke hngo

pripojeni napdajacieho napatia. Mikrokontrolér ATra888 na platforme OpenLog je
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Resumé:

lanok sa zaobera problematikou merania PSV lietagjleantény poas vySkového letu
lietadla. Vyhodnotenim tohto merania bola zistegdkeva zavislosPSV lietadlovej tzv.
~plutvovej* antény, ktord sa s olmbou na stasné lietadla inStaluje. Zadznam zmeny tohto
parametru antény bol realizovany vo vySkovom rozsdd 40 000ft. Analyza grafického
priebehu vySkovych zmien hodnoty PSV je realizovandch vySkovych rozsahov na troch
réznych frekvenciach. V zaveréanku autor vysvetije svoj pohad na priinu vyskovej
zmeny parametru antény, ako doposiaodhaleného a nepublikovaného javu.

1 Uvod

Meranie PSV antény za letu bolo realizované v zestaktivhe vyuZivanou radiostanicou
po as letu vo vekych vySkach. Bol navrhnuty a realizovany meracarec (reflektometer +
zaznamové zariadenie), ktory bol zapojeny do amiéonobvodu radiostanice, obr. 1.
Z h adiska mechanickych rozmerov, elektrického napajakionstrukného rieSenia bol
umiestneny do malého priestoru lietadla. ZadznamamarPSV bol realizovany pas cca 90
minutoveého letu. Pritom boli spinené vSetky poZidgaa normy pre bezpay let.


















petr.makula@unob.czel.: +420-973-442-914

Resumé:

lanek se zabyva problematikou ocwani vybranych parametrp ijima e a vysilae
vojenskych leteckych radiostanic pracujicich v paddKV 225-400 MHz. Obecnse ve
vojenském letectvi uplatji radiostanice, které pracuji kromvySe zmimého pasma i v
civilnim pasmu VKV 117,975-136,975 MHz. Pro pasnkd/ \éxistuji pedpisy a normy
upravujici metodiku ovovani parametr radiostanic. V pasmu UKV neni jednotna metodika
zpracovana a hodnoty parametse |iSi od hodnot platnych v pasmu VKVanek analyzuje
dostupné normy pro pasmo UKV,epklada metodiku ovovani vybranych parametra
vysledky experimentalnich neni na letecké radiostanici LUN3520 pouZivanou RA

1 Civilni normy a standardy vztahujici se k letecky ~ m radiovym
stanicim

Letecky p edpis o civilni telekomunikani sluzb , svazek Ill — komunika ni systémy,
ast Il — systémy penosu hlasu, L10/1lI

Tento pedpis stanovuje technické a provozni poZzadavkyariaeni a systémy zabezpsaci
letecké techniky vetn odpovidajiciho radiového vybaveni letadel a jeazay pro vSechny
organy zabyvajici se konstrukci, vyrobou a insialebezpeovaci letecké techniky; pro
vSechny pracovniky civilniho letectvi a jinych ongaaci, ktei zajis uji provoz, udrzbu a
kontrolu innosti zaizeni a systém zabezpeovaci letecké techniky; pro vSechny
provozovatele telekomunikaich zaizeni, ktera pracuji na kmitmvych péasmech,
vyhrazenych civilnimu letectvi.

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

Tento dokument definuje sérii standardnich podmir(gktegorii) a aplikovatelnych
testovacich procedur pro environmentalni testgmych pro palubni vybaveni. Elem t chto
test je poskytnout laboratorni prostlky pro ureni vykonnostnich charakteristik palubniho
vybaveni v podminkach prostli, kterym bude vystaveno v letovych podminkagh (2

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

Jak z nazvu vyplyva, obsahuje tento dokument milim@perani vykonové standardy pro
letecké radiostanice operujici v kmitovém pasmu 117,975 — 137,000 MHz (3).vbd,
pro je zde tato norma zmina, je ten, Ze vojenské radiostanice operujicisnpaANATO
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Resumé:

,29. zai 2006. Upln novy, brazilsky letoun Embraer Legacy 600 se kmzrotileticim
Boeingem 737. Maly letouniptal, velky se itil do amazonského pralesa. Zahynulo vSech
148 cestujicich a 6len posadky Boeingu. Rozborem zaznase mimo jiné ukazalo, Ze
v Legacy byl vypnut automaticky odpovidd vypnuti doslo nejspiSe nahodou.”

P isp vek se zabyva problematikou eliminace selhanisa@mpenych nezadoucim vlivem
lidského initele, zejména interakciov k-stroj, pi navrhu a vyvoji leteckych fstroj .

1 Uvod

Lidsky initel (Human Factor) stoji za veSkerou lidskoinnosti, Iétani nevyjimaje.
D kazem toho jsou ,nepochopitelné” letecké nehodyrastp spravn fungujici letecké
techniky.

2 Lidsky initel v letectvi

2.1 Letecké nehody s nezadoucim viivem lidského initele

Zde si dovoluji uvést rkteré typové ukazky leteckych nehod s nezadouciveml lidského
initele.

18.8.1975 u 47. pzlp (VU 8863) doslo ke katastrgfi niz zahynul pilot 2. letky, por. Ji
Drahovzal. B provad ni pr zkumného letu na letounu MiG-21R 2083vlétnul do mlhy

a nizké oblanosti a zachytil se o zalesny svah kopce u erveného Kostelce.

3.1.1984 u toho samého pluku zahynuiilptecké katastrofL-29R . 3236 pplk. Ivo Pachol
a kpt. Jaroslav Stak. Piloti vyletli na pimy pr zkum poasi, ale i kilometry jizn od
Chlumce nad Cidlinou v ostrém Ghlu vietdo zem. Komise stanovila jako pinu letecké
katastrofysvévolnou zmnu letového Ukoluy pi niz zaali piloti provadt techniky vySSi
pilotdZe v nizké vysSce. Do zemarazili v okamziku, kdy se snazili vybrat zvraj.|

20. prosince 1995, let 965 z floridského Miami fnegional Airport do kolumbijského Cali.
159 lidi zemelo poté, co Boeing 757 narazil do kolumbijskych. MEechny palubni systémy
p itom byly pin funk ni. O pohodiny let se staraly nejmodgsn systémy té doby. Flight
Management Systemy (FMS) které umi, poté, co jsoun §l zadana spravna datddit let
letadla viceménod startu do pstani. Pro pilota je to ten nejlepSi pomocnik. Ypad letu
965 se aleSpatné pouziti FMS stalo letadlu osudnym. VySevani odhalilo mnoho
nedostatk, které samy o sobnemusely mit na havarii Zadny dopad. Jejich koad®nbyla
bohuZel smrtici. ast viny Sla na firmy zodpodné za vstupni data navigdaho systému.
Kdyz totiz kapitdn hledal radiomajak ROZO, netugs, oznaeni R, které v mapach nasel,
bylo v Kolumbii pouZito vicekrat. [2]
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Resumé:

Prace pojednava o nowyvinutéem systému LUN 5275, ktery slouzi pro kiagam eni
mnoZstvi paliva na nowyvijeném letounu EV-55 Outback spalesti Evektor. Konkrétnje
VvV praci popisovan princip meni a signalizace mnozstvi paliva. Dale je popsilici a
konfigura ni software.

1 Uvod

Systémy m eni mnozstvi paliva patk d lezitym palubnim systénm letadel z dvodu, Ze

p esnost a spravnost vyhodnoceni mma mnozstvi paliva je jednou z nejefit jSich
informaci poskytovanych pilom b hem letu letadla. JelikoZz od 70. let 20. stoletiSet
vyvoj metod m eni a metod zpracovani mnoZzstvi paliva intenzivmywojem, je nutné tyto
zm ny promitnout také do stavajicich a novyeBeni m eni mnoZstvi paliva.

Nov navrzeny systém meni mnozstvi paliva LUN 5275, ktery byl vyvinut sggn pro
nov vyvijeny turbovrtulovy letoun EV-55 Outback spatesti Evektor [1], [2], tyto trendy
zachycuje. Informace v tomtolanku obsazené poskytuji detailni nahled do princip
fungovani kapacitniho meni mnozstvi paliva.

2 Koncepce eSenipalivom ruLUN 5275

Mezi v souasnosti nejroz&n jSi zp soby m eni mnoZstvi paliva pdtprincip kapacitniho

m eni mnozstvi paliva. Tento zgob m eni je zaloZen na jednoduchém principu, kdy se
vyuziva jevu, Ze p zaplaveni kapacitniho snime palivem dochazi ke zm hodnoty
kapacity idla. Ur ité hodnot kapacity pak odpovida uté mnoZzstvi paliva v nadrzi letounu
(jeho vysce). Monostabilni klopny obvod dojnje pak kapacitniidlo p ipojeno, pevadi
kapacitu na rzné délky obdélnikovych pulsjejichz délka je gmo um rna aktualni hodnot
kapacity idla. Pomoci digitalni metody zpracovani délky pujsou tyto délky islicov
zpracovany a digitalizovany do podoby, ktera jeamaina v mikroprocesorové technice. V
mikroprocesoru je pak takto ziskana hodnota pono&rsakalibranimi daty na jejichz zaklad

je stanovena celkova hodnota paliva v nadrzi.

2.1 Kapacitni snima e

Vlastni m ici systém kapacitniho snimea tvoi dv koaxialni trubky z lehké slitiny
p iSroubované k plastoveé ipub . Vodivé spojeni trubek s vyvody je provedeno Syoab
mosaznymi sloupky zalisovanymi vipub . Piruba jednotlivé trubky vzajemnizoluje a
zarove je udrzuje v konstantni vzdalenosti. Ke koaxialrtimbkam je z boku jpevn na
hlava vysilae, kterd je vyrobena z lehké slitiny. Uvrtilavy vysilae je namontovana deska
plosnych spoj s elektronikou soupravy palivomu. Tento ploSny spoj je kompletrzality
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Resumé:

Tento lanek se zabyva zpracovanim dat, generovanychst pdd Matlab, pomoci obvodu s
programovatelnymi hradlovymi poli (FPGA) Spartan .3B/ prostedi Matlab je
naprogramovana aplikace umajgici detekci a meni parametr pohybu objektu ve video
sekvenci. Informace o poloze cile je posilana m@wéu linku RS-232 v PC. Obvod FPGA je
naprogramovan tak, aby dokazal st tato sériova data, uit Uhlovou rychlost pohybu a
ur it zda objekt pedstavuje nebezpie i nikoliv. Tato data jsou pak zobrazena na LCD
displeji, jenz je solasti vyvojového kitu Spartan-3E.

1 Uvod

V lanku je popséano eSeni propojeni aplikace naprogramované v Matlalmovedem
s programovatelnymi hradlovymi poli (FPGA) Spar@h-pomoci sériové linky RS-232. Jde
o prvni krok pi vytva eni samostatn pracujiciho systému, ktery mé za uUkol detekovat

nebezpené objekty v zorném poli kamery, umisé na létajicim prostdky a informace o
nebezpeném objektu pedavat po letadlové simici dalSim systénm.

V tomto prvnim kroku jde o oveni moznosti obvodu Spartan-3E provadni vypot

s pijimanymi daty. Jako zdroj dat byla pouZita apli&ae Matlabu, kterd komunikuje
s obvodem Spartan-3E pomoci sériové linky RS-232lawku je tato aplikace stro
objasnna. Dale jsou vlanku popsany jednotlivé moduly, které byly napesgovany
vjazyce VHDL. Stmito moduly pak pracuje obvod Spartan-3E a vykonéwérace
naprogramovane v jednotlivych modulech.

2 M eniparametr objektu

Aplikace, naprogramovéana v Matlabu, vyuziva funke#ovny Image processing toolbox,
pomoci kterych se ur poloha objektu v jednotlivych snimcich video setkee. K detekci
objektu v obraze je nutné kazdy snimek upravit &y, byly potlaeny rusivé vlivy pozadi a
ve snimku zstal pouze objekt zajmu. Je tedy nutné reg@ pevést barevny snimek na
snimek ve stupnich Sedé. Dale se pomoci jasovgrisformaci zvyrazni zajmovy objekt a
snimek se gvede na tzv. binarni obraz, kde se vyskytuji airédzody (pixely), které maji
hodnotu jasu bu rovnu nule (bila barva) nebo 255e(na barva). Po tomto gvodu je
zajmovy objekt ohranen (pipadn tvo en) pixely o stejné jasové hodnptzatimco pixely
patici pozadi, i nezadoucim ruSivym objekn, maji jasovou hodnotu op@ou. Déle se
pomoci hranovych detektorur i hranice zajmového objektu a tim i poloha ve snifij.

VySe zminna aplikace umoaije vybr video souboru umistého v poitai, vypsani
zakladnich charakteristik tohoto souboru (rozliSesmimkovou frekvenci) a nastaveni
velikosti zorného pole. Dale Ize ve dvou hornicihneth, viz obr.2-1, sledovat yodni video
soubor s pohybujicim se objektem, ktery je & tmavym bodem, a video soubor po
zpracovani, na kterém je detekovany objekt ognaV dalSim okn jsou zobrazovan sm
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Resumé:

A signal processing plays a crucial role in eactldiof engineering. In case of navigation,
where there is very popular to use MEMS inertiahss®s in low-cost applications, the
adaptive signal processing, for instance Kalmatefihg (KF), is a necessity to ensure even
the basic functionality. Standard navigational datalude the position, velocity, and attitude
and are based on acceleration and angular rate meag in 3D orthogonal frame.
Measured quantities have to be preprocessed andiskh before the mechanization of
navigational equations and KF take place. This d&ng provides smaller data variance and
increases the precision of estimated position, arglpand attitude. This paper deals with
Allan variance analysis and its applicability inrd@sing procedures. An overview of applied
method and its results are presented.

1 Allan variance analysis

In the field of inertial sensor errors estimationdamodeling there exist various known
methods using for example PSD (Power Spectral Bgnsind ACF (Auto Correlation
Function) which are straightforward; however, thesethods cannot clearly distinguish
different characters of noise error sources ingidedata without understanding of a sensor
model and its state-space representation [1, 2anAVARiance analysis (AVAR) is a time-
domain approach to analyze time series of data fiorse terms point of view. The AVAR
was introduced by D. W. Allan in 1966 in [1]. Omgilly it was orientated at the study of
oscillator stability; however, after its first putdtion this kind of analysis was adopted for
general noisy data characterization. Because ofclbge analogies to inertial sensors the
AVAR has been also included in IEEE Standard [35,46]. As described in [7] the AVAR
technique provides several significant advantages the others. Traditional approaches,
such as computing the sampled mean and varianceadnmeasured data set, do not reveal the
underlying error sources.

The AVAR estimates the variance of averaged data cluster of a certain length,
which is defined by intervat, moving through the whole data set. A typical €hap Allan
deviation plot can be found in [2]. The AVAR chaexizes Allan deviatiorsy that can vary
based on the cluster lengtland analyzed data setA basic equation is defined as [2]

s;=1(t.y), (1-1)

The AVAR has some modifications and based on thi shclusters in the data set and
corresponding AVAR calculations (for details sep [Bis possible to distinguish three basic
types of AVAR: non-overlapped (original), overlappeand modified. There also exists
another type called dynamic AVAR, for details s® 10]. The original non-overlapped
AVAR is defined as [8]
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1  Uvod

Referat se zabyva navrhem systému pespe m eni vysky modifikovanou baromet-
rickou metodou ve spolupraci s levnym inercialniystémem. Je orientovan na vyuziti lev-
nych senzor pro m eni diferenniho tlaku vzduchu s ohledem na aplikaci ispojovém
vybaveni malych letadel [1].

V sou asné dob se km eni vySky v leteckych aplikacich pouZzivaji kromadio-
vyskom ru [2] dv z&kladni metody. Jedna se o inerciélni a barooketwi metodu.

Inercialni metoda spéva v neustalém snimani zrychleni letadla ve swislé a jeho
dvojitém integrovani. Timto matematickym postupesnvgpo ita vySkovy udaj. Nedostat-
kem této metody je omezendepnost akcelerometrzp sobujici odchylku mené hodnoty
od skutené. Tato odchylka se sssem zvtSuje.

Barometrickd metoda meni vysky vychazi ze znamé zavislosti vySky naulakolni-
ho vzduchu — s rostouci vySkou tlak exponenci&diesa. Krom tlaku ale vySka zavisi také
na dalSich parametrech atmosféry, zejména na tepdpiotnim koeficientu a pb hu teploty
v zavislosti na vySce. Neznalosthto veli in zp sobuje nepesné ureni barometrické vySky
letadla, které je znatelné zejménappistavacich manévrech.

Systém navrzeny v této praci vyuziva obou zmyeh metod pro ueni vyskové dife-
rence h a minimalizuje jeji nesnost. UmoZlje tak korigovat vySkovy Udaj inercialniho
systému, ktery je dany nedokonalosti akcelerometr

2  Princip systému

Princip systému spéva v postupu, ktery je patrny z obr. 1. Viprhu letu se v uitém
okamziku zm i hodnoty teplotyT; a tlakup;. Tyto hodnoty se uloZi do pathspolen s
vyskovym udajenty; ziskanym z inercidlniho systému. Hodnotghto Gdaj se zm i takeé
v druhém okamZziku s uitym asovym odstupem — jedna se tedy o hodigtp, ahy;.
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Abstract:

The calibration of angular rate sensors is a compiagsk, mainly due to the crucial role of
defining the reference during the calibration preseLow-cost angular rate sensors, such as
MEMS (Micro-Electro-Mechanical-Systems), cannot b&ed without calibration even
in basic precision desired applications. The goé&lcalibration involves the estimation of
the angular rate sensor deterministic error mod®ttconsists of the bias vector, matrix of
scale factors, matrix of non-orthogonalities, ankijament matrix. In this paper there is
proposed a calibration process that does not reg@ither a precise rotational platform or
a precise positioning or other reference. The aiifpon of tri-axial angular rate sensor
calibration is based on a special procedure of daguate measuring under different setting
conditions, Cholesky decomposition, and LU factimen in the angle domain. This
calibration algorithm was evaluated using two AHRE&titude Heading and Reference
System) units 3DM-GX2 (MicroStrain) and AHRS M34labs). The calibration process and
the deterministic sensor error analyses of angudde sensors are presented.

1 Introduction

A recent technological progress in the precisiod agliability of MEMS (Micro-Electro-
Mechanical-Systems) have enabled the usage ofiahednsors based on MEMS in wide
range of consumer applications such as Unmanne@lAgystems (UASs), underwater and
indoor navigation, human motion tracking, etc.413].

The magnetometers and MEMS inertial sensors —egakters, and angular rate sensors are
contained in the Inertial Measurement Units (IMUd)ich is a part of Attitude and Heading
Reference Systems (AHRSs). Due to automated prootshe sensor manufacturing,
parameters of mentioned systems can vary pieceieie.p Therefore, the calibration of
the tri-axial frame of inertial sensors is necegstor achieving of desired accuracy.
The calibration of inertial sensors and magnetorsatgeans the estimation of deterministic
sensor error model. The main goal of this papetoipresent a method how to calibrate
tri-axial angular rate sensors and to point outrésellts of this calibration. The methodology
of the tri-axial accelerometer calibration was diesad in [4] and results of accelerometer and
magnetometer calibration were presented in [5]. Wsed two different ARHS units
3DM-GX2 (MicroStrain, [6]) and AHRS M3 (Innalabs7]) providing raw inertial data
from accelerometers with total range £5g and t2geetively and from angular rate sensors
with range +300 deg/s for the evaluation of catibraalgorithm.

2 Tri-axial Angular Rate Sensor Error Model

For the sensor’s description, the mathematical®esrsor model is used. The triad of sensors
should be mounted perpendicularly to each other aach triad must be aligned to
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Resumé:

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

Keywords: Euler angles, attitude, inertlabasurement unit, navigation

1 Introduction

The Inertial Measurement Unit (IMU) typically prodis an output of the vehicle’s
accelerations and angular rates, which are thesgiated to obtain the vehicle’s position,
velocity, and attitude. The system providing tm#&rmation is called an Inertial Navigation
System (INS). Over the last decades there was arkanle increase in demand for low-cost
inertial navigation systems to serve as a car &g, personal navigation, indoor
navigation, navigation of Unmanned Aerial Vehiclg$AVs) etc. A recent technological
progress in the precision and reliability of mi@ectro-mechanical systems (MEMS) has
affected the area of low-cost INS remarkably. Theration of the inertial navigation system
follows the laws of classical mechanics as fornadaby Newton. With ability to measure
specific forces using accelerometers it is possiblealculate changes in velocity and position
by performing successive integration of the acegien with respect to time [4]. For proper
function the INS has to be initialized when turradby initialization procedure containing
alignment procedure whose is in charge to determnitial attitude [3]. Under initial attitude

is understood setting up the initial Euler angtée foll, pitch and yaw angles) which express
relationship between navigation frame as a referérame and body frame as a frame where
the inertial measurement unit is mounted. The loatdnertial measurement units contain
three-axis accelerometers, three-axis gyroscopdsttaee-axis magnetometers. The reason
for this configuration is low quality of gyroscopésat not allow perform so-called self-
alignment of the low-cost inertial measurementauniihe self-alignment means the capability
to determine the initial attitude without the ext@rsources.

2 The Sensor ADIS16405

The ADIS16405 iSensor is a complete inertial systhat consists of triaxal gyroscope,
triaxial accelerometer, and triaxial magnetomegsssrs [1].
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