OA YLINNVA
ITY OBRANY

UNIVERZITA
OBRANY

OPROX, a.s.

ve spolupraci s
Katedrou leteckych elektrotechnickych systéme

Fakulty vojenskych technologii Univerzity obrany

Sbornik peispevke

11. mezinarodni vedecké konference

Measurement, diagnostics, reliability of aircraft onboard systems

Brno 19. - 20. 10. 2011



BYST@ICKY, R., JALOVECKY R., (ed.): Sbornik pgispivkil.1mezinarodni videcké
konference ,Migeni, diagnostika a spolehlivost palubnich soustav le2@d#i, 19.-2Q gijna
2011, Brno, Eeskaepublika, Brno, Univerzita obrany, 2011. 258s.

ISBN 978-80-7231-828-5



Patronat nad konferenci peevzal

plk.prof. Ing. Zdenik VINTR, CSc.
dikan Fakulty vojenskych technologii:

Vedecky vybor konference

pledseda

plk. doc. Ing. MiloS ANDRLE, CSc.
prodikan pro studijni a pedagogickou éinnost Fakulty vojenskych technologii

“lenové

prof. Ing. RudolfJALOVECKY, CSc.
vedouci Katedry leteckych elektrotechnickych systému

prof. Ing. Zdenik ZIHLA, CSc.
emeritni profesor Katedry leteckych elektrotechnickych systému

doc. Ing. Karel DRAXI:ER, CSc.
Katedra migeni Fakulty elektrotechnické Eeského uéeni techoickBraze

Ing. Jan ROHAE, Ph.D.
Katedra migeni Fakulty elektrotechnické Eeského uéeni technického v Praze

doc. Ing. Jindgich PLOCH, CSc.
Letecké opravny MaleSice

Ing. Vladislav MAZUREK, Ph.D.
jednatel a vykonny geditel spoleenosti MESIT pgistroje, s.r.o

Ing. Vladislav MAZUREK, Ph.D.
MESIT pgistroje spol.s r.o.

prof. Ing. TobidS LAZAR, DrSc.
Katedra avioniky, Fakultatectva, Technicka univerzitadoSicich

doc. Ing. FrantiSek ADAMEIKCSc.
Katedra avioniky, Fakultatectva, Technicka univerzitakKosSicich

Ing. JanLABUN, PhD.
Katedra avioniky, Fakultatectva, Technicka univerzitadoSicich

Ing. Michal DUB, Ph.D.
Katedraleteckych elektrotechnickych systénuniverzita obrany Brno

Ing. Milo§ SOTAK, PhD.
Akademie ozbronejnych sil, Liptovsky Mikulas



Programovy vybor konference
Organiza"ni garant:

prof. Ing. Rudolf JALOVECKY, CSc.
vedouci Katedry leteckych elektrotechnickych systému

#lenové

Ing. Jili Palizek, CSc.
vedouci skupiny specialnich systému a vyzbroje
Katedry leteckych elektrotechnickych systému

mjr. Radek Bystlicky, Ph.D.
mjr. Ing. Radim Bloudi"ek
mjr. Ing. Martin PolaSek
odborni asistenti
Katedry leteckych elektrotechnickych systému

por. Ing. Josef Bajer
por. Ing. Plemys| Jan#
por. Ing. Jan Bolil
interni doktorandi
Katedry leteckych elektrotechnickych systému



Uvodni slovo pledsedy v$deckého vyboru
Véazené damy a panové, pgiznivci leteckeé techniky.

Zaéiname druhou desitkypravidelného setkavani odbornikieteckych technickych
specializaci na pudi Univerzitpbrany. Katedra Leteckych elektrotechnickych systému
Fakulty vojenskych technologii UspiSni pogada kazdoroéni tuto konferenci s cilem poskytnuti
novych odbornych informaci a vyminu zkuSenostbhtasti elektrotechnickych, strojnich,
specialnich a zabezpeéovacich systému letecké techniky. P@edchozi roéniky nasi mezinarodni
videcké konference zaroveo prokazaly, Ze vysledky videckotechnického rozvoje v letectvi
mohou byt aplikovany i do zdanlivi nepgibuznych odvitvi narodniho hospodagstvi a proto je

tento seminédg otevgen i Siroké vegejnosti a dalsSim zajemcum.

Vigim, Ze i letosSni roenik mezinarodni videcké konference se stane dobrym mistem pro
navazani a posileni dobrych profesnich vztahu videckych, odbornych a pedagogickych
pracovniku, studentu technickych a zejména leteckych oboru, pracovniku obranného

prumyslu i zastupcu soukromého sektoru.
S pgatelskym pozdravem
prodikan pro studijni a pedagogickou einnost

Fakulty vojenskych technologii
plk. doc. Irg. MiloS Andrle, CSc.



VI.



Obsah:

UVODNI SLOVO PGEDSEDWIDECKEHO VYBORU
MILOS ANDRLE V.

VYZVANE P%EDNASKY

RADIOVYSKOMER POEAS KONEENEJ FAZY PRIBLIENIA NA

LABUN JAN, KURDEL,PAVOL 3.
AzIMUTH DETERMINATION BASED ONMAGNETOMETERMEASUREMENTS

ROHAE JAN, SPOSMARTIN, NOVAEEK PETR 11.
NAVRH, VYVOJ A REALIZACIA INTEGROVANEHO NAVIGAENEHO SYSTEMU

SOTAK MILOS 18.

#LANKY

TERMOVIiZNA DIAGNOSTIKA MALEHO PRUDOVEHO MOTORA

SVITELNE ZDROJE LED VE SVITELNYCH ZABEZPEEOVACICH SYSTEMECH LETIS.

BLOUDIEEK RADIM 35.
VLIV PILOTA NA STABIL ITU VRTULNIKU P@I PORUSE @IDICIHO SYSTEM

BogiLdaAn 43.
SYSTEM AUTOMATICKEHO RIADENIA LIETADLA V PROCESE LETOVEJ BEZEENOSTI

BREDA ROBERT, BEOOV LADIMIR 53.

NAVRH STRUKTURY JEDNODUCHE INERCIALNI REFERENENI JEDNOTKY

EZMARJAN 68.
NETRADIENI LETECKE PALUBNI ZDROJE ELEKTRICKE ENERGIE

DuB MICHAL, POLASEKMARTIN 75.
ZVYSENI TAKTICKYCH VLASTNOSTI{ VOZIDLOVYCH KOMUNIKAENICH SYSTEMU

HOVORKA JAROSLAY 83.
TESTOVANI KOMUNIKACE SYSTEMU ZALOZENEHO M CANAEROSPACE

JANU PgEMYSL, BAJERJIAN, BYsT@ickKY RADEK 89.
ULOHA ATM SYSTEMU P@I PODPOGE NOVYCH ZPUSOBU A METOD LETECKE NAVIGACE
JEGABEK JAROSLAV 96.

VII.



KALIBRACIA DVOJOSOVYCH AKCELEROVETROV POMOCOU SPEKRALNEJ ANALYZY
KMEC FRANTISEK, PRASLIEKA DUSAN, DRAGANOVA KATARINA , LASSAK MIROSLAV 105.

MIZENI MNOZSTVIi PALIVA POMOCI KAPACITNICH SNIMAEU VYSKY HLADIN Y
MICHALIK VLADIMIR 111.

METODIKA STANOVENI OBLASTI MOZNYCH VYPUSTINI LETECKE @IZENE STPELY
ST@GEDNIHO DOSAHU

LABORATORNI SYSTEM PRO ILUSTRACI PRINCIPUSTABILIZACE KOSMICKY CH
PROST@EDKU
PAEES PAVEL, NOVAEEK PETR, SIPOSMARTIN, VESELY MILAN 145.

POKROEILE ZOBRAZOVACIMETODY PRO MALA LETADLA.
PAEES PAVEL, HAINY JAN, POPELKA JAN 165.

EHAS IMPLEMENTATION IN ADVANCED COMBAT AIRCRAFT
PeELc MARTIN, MED SLAVOMIR 179.

ROZLOZENI TLAKU KOLEM ZAVISNE REFERENENI A PITOT-STATICKE SONDY A OVIZENI
MIGENI POLOHOVYCH UHLU VE VITRNEM TUNELU
PoPELKA JAN PAEES PAVEL, HOSPODAZPAVEL 189.

SYSTEM FORVIBRATION TESTING
SIPOSMARTIN, ROHAE JAN, STACH MICHAL 213.

VYUZITI PROST@EDKUEVROPSKEHO SOCIALNIHOFONDU K PODPOZE ODBORNEHO
VZDILAVANI LETECKEHO PERSONALU

MODERNI PROST@EDKY PRO DETEKCI NEBEZPEENYCH LATEK A PGEDMITU V OCHRANI
CIVILNIHO LETECTVI P@ED PROTIPRAVNIMI ENY
ZYKA JAN 234.

VIII.



11. mezinarodni Weckéa konference ,Meni, diagnostika, spolehlivost palubnich sousttadel” 2011

Anotace

vyzvanych p ednasek



11. mezinarodni Weckéa konference ,Meni, diagnostika, spolehlivost palubnich sousttadel” 2011




11. mezinarodni videcka konference ,Migeni, diagnostika, spolehlivost palubnistasdtetadel 2011

RadiovySkomer poeas koneenej fazy priblizenia na pristatie
Radio altimeter during the final landing approach phase
Doc. Ing. Jan Labun, PhpDing. Pavol Kurdel, PhD.

Letecka fakulta TU KoSice
e-mail:jan.labun@tuke.skavol.kurdel@tuke.skel.: +421-903-429-060, +420-903-629-637

Resumé:

Elanok pojednava dlohe radiovyskomera poéas koneénej fazy priblizenia lietadla na
pristatie. Vysvet¥auje, ako na prvy poh%¥ad jednoducha funkcia radiovySkomera zohrala ve¥ami
negativhu ulohu dvoch ve¥kych katastrofach, ktoré sa udigdbslednych rokoch vo
Vychodnej Eurépe. Predklada odborny postojntierakcii elovek — stroj vsuvislosti
suvedenymi katastrofami. Pojednawedvoch krajnych pristupoch pilotov k informaciam
zradiovySkomera. Objasouje, Ze pri katastrofe Slovenského vojenského dopravného lietadla
An-24 (Hejce— Maiarska republika) doSlo kpodceneniu Udajov z radiovySkomera a pri
nehodePo%sského viadneho SpecialutIb4 (Smolensk Rusko) doSlo kreceneniu udajov
zradiovySkomera. Zohto poh¥adu je cie¥som élanku prispreydeniu bezpeenosti leteckej
prevadzky.

The article discusses the role of a radio altimeter during the final approach phase of aircraft
on landing. It explains show, at first glance, a simple function of a radio altimeter has played
a very negative role in two major disasters that have occurred in recent years in Eastern
Europe. It submits the professional attitude to the interaction of man-machine in connection
with introduced disasters. It discusses the two extreme accesses of pilots to radio altimeter in
formation. It also clarifies that in the disaster of the Slovak military transport aircraft An-24
(Hejce - Hungary), the radio altimeter data were underestimated, and in the disaster of the
Polish government's special Tu-154M (Smolensk - Russia), the radio altimeter data were
overestimated. From this perspective, the aim of the article is to contribute to enhancing
aviation safety.

1 Uvod

V poslednych piatich rokoch doSlo vo Vychodnej Eurdpevém vedskym leteckym
katastrofam sragickymi nasledkami pre prepravované osobgk (2006 An-24 Hejce -
Maiarsko, rok 2010 Tu-154 Smolensk - Rusko).oWoch pripadoch doslo ku katastrofe

v dbsledku straty vysSkovej orientacie s naslednym riadenym letom lietadla do terénu.
Z h¥%adiska bezpeénosti letu st priéiny pomerne jaspépade prvej katastrofy doslo

k nedodrZaniu bezpeénej sektorovej vysky letu na danom Useku priblizepigpade druhej
katastrofy zase goklesu lietadla pod tzv. vysku rozhodnutiaasekeri pilot nemal vizualny
kontakt so zemou. H¥.adiska priebehu letureakcie pilotov na pristrojové informacie

akointerakcie ebvek— stroj nie je prieina katastrofy az tak jasna.

-3-
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Elanok sa preto venuje skutoénosti, do akej miery malo podiel na tychto katastrofach
pristrojové vybavenie lietadla. KeiZze na oboch katastrofach sa podie¥alo neadekvéatne
vyhodnocovanie skutoenej vySky letu lietadla, je pozornose venovana prave leteckym
radiovySkomerom malych vySokieh Ulohe poeas koneénej fazy priblizenia na pristatie.
Bliz§im poznanim faktov &h porozumenim je mozné predchadzae problémom na leteckej
technike v budicnosti. Preto sa élanok nezaoberd analyzou publikovanych vonkajSich
vplyvov na konanig@osadky, ale je zamerany na technickirevddzkovu stranku samotného

letu audalosti, ktoré sa dokazate¥sne odohrali.

2 Katastrofa An-24 pri Hejce

Doa 19. januara 2006 doSlgviestore obce Hejce (Maiarska republika)dteckej nehode -
katastrofe dopravného lietadlan®4, OS SR. Lietadlo prevazalo 43 os6b pri rotacii misie
KFOR v Kosove. Pri leteckej nehode zahynulo 42 os6b MO SR. Letecku nehodu prezil jeden
cestujuci. Zo zaverov vySetrovania hlavnou priéinou netsadjavi pravdepodobne strata
vySkovej orientacie pri nedodrZzani bezpeénej sektorovej vySky letu na danom useku
priblizenia.

Nebezpeenu situaciu vytvorila pre pilotov ve¥tmava noc,kedy emna obloha bez
mesaeného svitu splyvala s tmavym horizontom zeme. Na pozadi ¢aktejtnoci nebolo
mozné rozoznae vizualne tmavé horské masivy, ako prekazky na letovej drahe. Rjéve v
tmavej noci vytvoril poh%¥ad pilotov na prenikavé svegdta KoSic iluziu bezpeeného letu.
Lietadlo klesalo zakej vySky a pod takym uhlonie kopec, ktory sa im stal osudny vdbec
nevytvaral prekazku, ktord by zakryvala vyh%¥ad na noeny poh¥ad KosSic.

a) Zo spravy vySetrovania leteckej nehody je mozné eitaesidka si pravdepodobne
neuvedomila nebezpeenose situacieeom svedei pokojna radiokoreSpondencia
sradarom aj to, Ze neoznamila organom riaddrffaziadne problémy na palube
lietadla ana zazname eiernej skrinky nie su zaznamenané také hodnoty parametro
letu, ktoré by mohli viess klomnienke, Ze posadka rieSila nebezpeénu situaciu.”

b) Z vyhodnotenia palubného zaznamového zariadenisspaave uvadzaV ease tesne
pred narazom (pred zachytenim vrcholkov stromov) bola hodnota horizontalnej
rychlosti V = 338,9km/h avySka H= 477,6m. Lietadlo letelo takmerhworizonte."

c) V zavere tejto spravy sa piSe: ,Piloti pravdepodobngnahe vytvorie si €0
najpriaznivejSie podmienky pred pristatinp@d vplyvom dobrych meteorologickych

podmienok akceptovali ponuku viaimeho spésobu priblizenia na pristatie, €o im
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umozoovalo klesas na okruhova vysku letiskd25m, prieom pravdepodobne
podcenili vySku terénu pod lietadlom. Tato vySka vratane vySky okolitych stromov
bola okolo 770m nad morom (747m kopec + 20m strotoyznamené d0m vysSie.”

Eo sa ztychto troch vied da vyéitas? Len to, Ze piloti rieSili Standardnu letovu situéciu za
dobrych meteorologickych podmienok. Jasne videli noéné swvedata KoSice, €o im
umoznilo akceptovae ponuku vizualneho spdsobu priblizenia na pristatiezeToevideli

v noénych hodinach na eiernom pozadi zeme reliéf samotného terénu im neprekazalo
v plynulom lete. Pritom klesali z takej vzdialenostvygky pod taky uhlom, Ze sa im
,osudovy kopec” nedostal do zorného po3ezakryl m vyh¥ad na mestoeom svedei
skutoenose, Ze do poslednej chvile nerieSili nebezpeéna situaciu. Uvedenu situaciu znazorouje

obr. 1 a depSim rozliSenim vo vertikalnej rovine obr. 2.

Klesanie lietadla BORSO KEKED Letisko
H=1km

Lz 24km

Obr. 1: Vertikalny reliéf terénu v smere klesania lietadla

Za nepriaznivych meteorologickych podmienok by pilotlanom sektore nemohli klesae na
okruhovl vySku letiska, ale oni ,vSetko videli“ a mali vSetko ako ,na dlani“, preto sa citili
bezpeene. Lietadlo klesalo pod vaésim uhlom (strmdke)bol uhol tieda osudového kopca,
ktorym by mali zakryty vyh¥ad na noéné svetla KoSic. Lietadlo sa pohybdledalo cely

eas nad urovoou tiephktory vytvaral prislusny kopec. Na obr. 2 je znazorneny reliéf terénu

v smere letu lietadla v rozsahu cca 50 km pred prahdéiydetiska KoSice.

Az do tohto momentu sa zda, Ze bolo vSetkposadku. Prispevkom k nepriazni osudu
mbZzeme povazovae skutoénose, Zzamere navigaeného bodu KEKED, kde malo lietadlo

v danej chvili namierené, sa nachadza kopec BORS&Isorskou vyskod47m. Keize sa
lietadlo nachadzalo poslednych okamzikoch vo vySke cca 750fatalo uz vhorizontalnom

lete, tak ho malo preleties. No nestalo sa tak, lebo na vrchole kopca rastl az 20 metrov vysoké
stromy, ktoré okruhovu vysSku letiska prekroeili na hodnotu 770m. Inak povedané, ak by na
vrcholku kopca Keked nerastli vysoké stromy, lietadlo by kopec preletelo.

Nasledne by sa dalo diskutovatam, ako a eo vSetko mali piloti na pristrojoch nastavie, €o
mali sledovae, eomu sa mali venovas, aké opatrenia mali prijae, ati. Fakt je ten, Ze pri danom

vybaveni lietadla As24 existoval na jeho palube jediny pristrajadiovy vySkomer, ktory

-5-



11. mezinarodni videcka konference ,Migeni, diagnostika, spolehlivost palubnistasdtetadel 2011

nebezpeeenstvo priblizenia k zemi aj ukazoval, no nikto sid@nem momente nevsimol

aautomaticka signalizacia priblizenia k terénu bola vypnuta.

[ft] | [m] Klesanie lietadla
SO0 LS00 - - == - - o m e mmm mm e e oo e o

Oblast’ bez zatienenia
4500 [1350 - svetiel mesta Kosic
kopcom BORSO

1 7,

3500 | 1050

900 - e T o o e e e e oo oo
3000 KEDED Prah drahy
letiska Kosice

mesta Kosic |
kopcom BOR SO

2500 750

2000 [600 ---- =72 <Sarin ne e Sibr e i

1500 [450 i e

1000300 ---- T et

D [km] 45 40 35 30 25 20 15 10 5 0

Obr. 2: Reliéf terénu vsmere klesania lietadla so zmenou mierkyo vertikalnej osi

Je mozné konStatovae, Ze pri pribliZzovani sa lietadla na pristatie dgglddeneniu ulohy
radiového vySkomera, éi uzh#sadiska nastavenia nebezpeénej vysky, aléi3eadiska
sledovania skutoenej vysky poeas letu. Ureite si mnohi piledvislosti souto katastrofou
uvedomili, Ze pri pristdvani neznamom teréne nestaei sledovae len zostupovu os, ale je
potrebné venovaes pozornose aj radiovému vyskomesiwslosti snoznym nebezpeenym

pribliZzenim sa lietadla terénu.

3 Katastrofa Tu-154 pri Smolensku

Doa 10. aprila 2010 doSlopriestore Smolenskej leteckej zakladne (Rusklietdéckej nehode

- katastrofe Po%iského vladneho Specialnedtadla Tul54. Lietadlo viezlo po¥askych
politickych a armadnych predstavite¥aov na spomienkovl slavnosyr@dia Katyoskej
tragédie. Pri pade lietadla poeas pristavania v hustej hmle zahynulo 96 oséb. Leteckd nehodu
nikto neprezil. Zo zaverov vySetrovania sa hlavnou prieinou nehody javi nedodrzanie
predpisanych postupov pre koneené priblizenie, najma klesanie pod tzv. vysSku rozhodnutia, aj
kel pilot nemal vizualny kontakt so zemou.

Pod¥aa dostupnych informé&cipreebehu letu, lietadlo Ta54M sa priblizovalo Standardnym
spbésobom na pristatie. Vo vzdialenosti priblizne ktln od prahu drahy lietadlo

»Z hevysvetlite¥snych* dovodov zaéalo klesas k zemi pod vaeSim uhlom, t.j. rychlasSie

bola jeho predpokladana trajektéria na pristatie, pozri obf.eBto pokles sa ukazuje ako

-6 -
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kriticky moment, ktory viedol k tragickému koncu letu. Lietadlo sa sice nachadZaow od

osi letiska, ale inak smerovalo na stred prahu drahy. Nasledkom tohto poklesu sa lietadlo vo
vzdialenosti asi jeden kilometer pred prahom drahy rychlo priblizileerki. Pilot na
nebezpeény pokles zareagoval pomerne neskoro, preto lietathniZSom bode letu
zachytilo ¥%avym kridlom vrcholec stromu. Néasledne, aj kei sa pilotovi podarilo odvratie

v danom bode nebezpeeenstvo narazu do zemdp zehetadlo (Wdbsledku ulomenej easti
Yaavého kridla) pozdaz osi prudko naklaoae tak, Ze po uleteni asi 500m sa otoéilo na chrbat. Pri
tomto otdéani do¥sava pozdaz jeho osi deitiwk vaéSiemuwdkloneniu sa lietadla od
zostupovej osi a vo vzdialenosti cca 400&havo, pregrahom drahy narazilo do zeme.

Pri posudzovani moznych predpokladov, ktoré sa podie%aali na vzniku katastrofy berieme do
Gvahy skutoénose, Ze piloti pristavali,wseznamom* prostredi v hustej hmleviglite¥snoseou

len necelych 400m a menej. Otazka znie: ,Eo viedlo sklseného pitaleekzmene- k

poklesu trajektorie letu lietadla, ktor&keneenom dosledku viedlankodvratnej katastrofe?”
Jeden majdolezitejSich pristrojov pri pristavanitakej situacii je radiovySkomer. Ten
vyhodnocuje skutoenu vysku lietadla nad terénosasova zmena vysSky vyjadruje, ako
rychlo sa priblizuje lietadlo kemi. Na obr. 4 je éasova zmena skutoenej vySkynidd
terénom ktoru ukazoval radiovySkomer pri lete lietadla, odvodena od skutoénej trajektorie
letu lietadla nad terénom. Pod%a uvedeného obrahkamwycovalradiovyskomerdo vysky
rozhodnutia 100m bod a) plynuly pokles vySky pod uhlom !. Bode rozhodnutia vSak
zaealo lietadlo prelietavae roklinu, kedy terén pod letiacim lietadlom zaéal klesas a

radiovySkomeri sa dlhSiu dobu (cca.Bws/Ska léu 100m skoro nemenila.

Planovana draha

letu na pristatie Miesto zachytenia
vrcholkov stromov Prah drahy letiska

l Smolensk

320 4 ~ Miesto dopadu ~

lietadla
300

280 4

260
Skutoéna draha
240 | letu lietadla
220

200 4

I T 1
D [km] 25 ! 120 H 15 11,0 0,5 L

Obr. 3: Vertikalny reliéf terénu v smere klesania lietadla geho zostupova draha
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Obr. 4: ! asova zmena skutoenej vysky lietadla nad terénom merana palubnym RV

V nezndmom prostredi, bez vizualneho kontaktu so zemou, pri konStantnej vySke
radiovyskomera to mohol pilot vyhodnotako vodorovny let. Keize sa mal pilot na tejto
vySke rozhodnue &etadlo (pod¥sa radiovyskomera) neklesalo, instinktivne potlaeil readeni
prindtil lietadlo znova klesae, aleskutoenosti uz pod vaesSim uhlerh Po prelete rokliny sa

jej druha strana rokliny zaéala dvihae, €éo sa spalhl@m klesania " prejavilo rychlou
zmenou poklesu skutoenej vySky lietadla nad terénom. Piloti na tento rychly pokles sice
zareagovali, no ich reakciareakcia *azkého lietadla nestaeila odvratie katastrofu. Ak by bol
terén pod lietadlom rovny, umoznilo by to bezproblémovy opakovany vzlet z vySky aj menej

ako 100m.

4  Zaver

Elanok pojednavajlci prieinach katastrof je originalnytem, Ze bliz3ie analyzuje vyskovy
profil letu poeas koneénej fazy priblizenia na pristatie u oboch tragickych letmedé&nych
analyz su deduktivne odvodené pravdepodobné dbévody konania pilotov, ktoré mali prieinnu
suvislose gragickym ukonéenim letu. Spoloénym rysom tychto katastrof sa javi chybajdci
vizualny kontakt pilota serénom bezprostredne pod letiacim lietadlom.

V pripade katastrofy pri Hejce piloti v dia%ke jasne videli suedtéska KoSice, eo im
dodavalo pocit bezpeeného letu. Podcenili pritom priebezné vyhodnocovanie zmeny
vySkového reliéfu terénu pod letiacim lietadlomtohto poh%aadu piloti podcenili informaéné
moznosti, ktoré im poskytoval radiovySkom&imulaciu tejto situacie poéas dennej doby
ilustruje obrazok 5.

V pripade katastrofy pri Smolensku piloti nevideli letiskaoatupovi os vyhodnocovali

zodpovedne, ale len pod¥a UdajoadiovySkomera. Radiovyskomer vyhodnocuje skutoénu
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vySku lietadla nad prelietavajucim terémoa vtrase letu bola roklina. Nevedomym
sledovanim vysky letu v hmle ppklesom do rokliny sa lietadlo nebezpeéne pribliZilo

k terénu, kei sa zaeal terén nasledne na druhej strane rokliny dvillakt@ poh%sadu piloti
precenili informaéné moznosti, ktomd poskytoval radiovyskomeSimulaciu tejto situacie
poéas dennej doby ilustruje obrazok 6.

Uplne presny obraz tohéo sa dialo na palubach oboch lietadiel sa verejnose pravdepodobne
nikdy nedozvie. Ulohou eélanku bolo poskytnie odbornej verejnosti podrobnejsi suhrn
zverejnenych udajov koneénej faze letu tesne pred katastrofou bez Spekuléeiizacii.
Zaroveo zdorazoujeme, Ze elanok nespochybouje zaveary ktorym dosli prislusné

vySetrovanie komisie, ale naopglodporuje ich a sdstupom easu aj objektivne rozSiruje.

Obr. 6: Simulécia letu lietadla Tu-154 (v pozadije roklina a letisko)
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Abstract:

The paper describes the methodology of an azimuth evaluation based on Earth magnetic field
measurements. For this purpose tri-axial fluxgate magnetometer were used. Fluxgate

magnetometers are the most precise sensors in comparison with magnetoresistive or AMR
alternatives. They can be found with both analogue and digital outputs. The described

methodology relies on analogue sensors output processing which included the designs of a
pass-band filter and an output voltage phase detector. For the design analyses we compared
performances of the designed filter and FFT. Reached results and the implementation are
presented.

1 Introduction

An azimuth determination belongs to basic functions of almost all navigation devices. It relies
on the Earth magnetic field and its measurement with magnetometers. This principle can be
used in a wide range of civil and military applications such as on airborne, space, and also on
terrestrial devices, human head and hands tracking, robot navigation, mobile phones, PDAs,
etc. [1, 2, 3, 4] Nevertheless, operation conditions have to be always considered, because the
magnetic field is easy to affect with a presence of for instance magnetic ceadnaterials.

The navigation/guidance systems are very important devices of all civil and military aircrafts.
All large and middle size civil aircrafts are equipped with an autopilot, which operate based
on attitude and heading/azimuth determination. The most important part of the autopilot
system is gimbaled fluxgate compass. The gimbaled mechanism is supposed to align the
sensors into the horizontal position under all conditions. This alignment is in modern systems
done mathematically without moving parts [2].

Fluxgate magnetometers contained in magnetic compasses are the most precise sensors of the
Earth magnetic field measurements [5]. Fluxgate sensors are placed on a gimbaled platform,
see Fig.1. To determine actual azimuth/heading only two horizontal components of magnetic
field have to be measured. The arctangent of their ratio is directly proportional to the heading
[6]. The vertical gyro is usually mounted on the platform in order to stabilize horizontal plane

of measuremant. The sensitivity axes contain angle of 120°. The fluxgate sensors consist of a
ring core, excitation and measuring coil. Fluxgates are excited by alternating or pulse

-11 -
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currents. The output signal of the measuring coil is detected on the second harmonic of the

excitation signal.

Gimbaled
platform

Fig. 1. Fluxgate gimbaled electronic compass

2 Measurement setup

The measurement setup, see Fig. 2, consisted of the generator Agilent 3220A, two
multimeters HP 34401A measuring the current and fluxgate input voltage, data acquisition
unit (DAQ) Agilent U2531A communicating with PC via USB. The DAQ sampled three

channels of the fluxgate output voltages, plus the voltage of the mid-point, and the fluxgate
input voltage. All data were stored and consequently analyzed in the Matlab environment. The

sampling frequency of the DAQ was set on 10 kHz [7].

Generator Fluxgate magnetic field

sensor

XY Z Mid

PC DAQ

Fig. 2: Block scheme of the measurement setup

-12 -
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3 Azimuth determination

To determine the azimuth/heading it was necessary to evaluate the amplitude of the second

harmonic of each fluxgate output voltage and determine their direction [7].

3.1 Second harmonic evaluation

The fluxgates were excited by alternating currents with the frequency of 400 Hz. This
frequency is commonly used in this kind of sensors, because the value is a compromise
between the sensitivity and undesired effects of high frequencies of utilized coils and their
windings. Thus, the frequency of our interest was 800 Hz, which corresponded to the second
harmonic of the excitation current. The frequency spectrum of the output voltage can be seen
in Fig. 3. According to this figure there was a requirement to design a pass-band filter around
800 Hz with an adequate single-sided bandwidth less than 300 Hz.

0.03 ! ! ! ! ! ! ! ! !

7% NS S NS SN U S SN S SN S—

=2

=]

%]
T

___________________

Amplitude (mV)

______________________________________________

" 1h | & " 1 L 1 | 1 1 | L
0 500 1000 1500 2000 2500 3000 3500 4000 4500 5000
Frequency (Hz)

Fig. 3: FFT of analyzed signal (x axis, azimuth = 0 deg)

There were analyzed different filters, e.g. Butterworth, Chebyshev, and Elliptic typd, but a
the end only Butterworth type was chosen due to its flat character of the pass baed,ims se
Fig. 4. The results of a"%order Butterworth filter applying on measured signal are depicted

in Fig. 5. At the beginning stage of the filtering there can be seen a sefusimgipof the

filter output voltage, which is caused by the filter group delay. It limits the application of the
filter and slows down the dynamics of the evaluation process to be about 0.02 seconds in the
case of 10 kHz sampling.

-13-
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Fig. 4: Butterworth filter performance
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Fig. 5: The effect of pass-band filtering- Butterwort fiiter

3.2 Phase detection

To determine phase of obtained second harmonics there is a need to have the input voltage
available as well. The input voltage has the frequency of 400 Hz, and therefore the signal has
to be doubled in frequency to have a capability of the phase detection. The modified input
voltage is then compared with each fluxgate axis second harmonic and the phases are
detected. In the experiment the azimuth was changed with steps of 45 deg in the range (0 up
to 360) deg and obtained values of second harmonics for each channel with a detected phase

evaluated. Results are shown in Fig. 6 [7].
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Fig. 6: Second harmonic tracks

4  Results

There was one experiment in which the azimuth was changed with steps of 45 deg in the
range (0 up to 360) deg and fluxgate output voltage for each channel was measured.
Consequently ¥ order Butterworth filter was applied on obtained data and the results were
compared to the ones gotten by FFT analysis. The main interest wa¥ daronic

observations. Differences between results of these two methods are depicted in Tab.1.

Pass-band filter FFT Difference
X (MmV) [ y(mV) | z(mV) | x (mV) | y(mV) | z(mV) [dx (mV) |dy (mV) |dz (mV)
30.0 11.0 10.0 29.6 9.2 9.8 -0.4 -1.4 -0.
22.0 24.0 11.0 22.2 24.2 11.1] 0.2 0.2 0.]
2.2 22.0 27.0 1.2 19.0 27.3 -1.0 -3.0 0.3
19.6 3.0 29.0 18.2 2.5 27.8 -1.4 -0.5 -1.4
27.0 18.0 17.0 26.0 17.6 15.9 -1.0 -0.4 -1.]
18.0 31.0 4.6 16.0 29.4 4.2 -2.0 -1.6 -0.4
3.4 28.0 21.0 2.4 28.2 21.0 -1.0 0.2 0.0
23.6 10.0 23.0 22.1 9.7 21.3 -1.5 -0.3] -1.7
30.0 11.0 9.0 28.6 9.6 8.3 -1.4 -1.4 -0.7

Tab. 1: Comparison of results obtained by IIR filtering and FFT analysis

Furthermore, the effect of a residual noise was also analyzed. The results are shown in Tab.2.

Azimuth (deg) 0 45 90 135 | 180 | 225 | 270 | 315 | 360
Variation (deg) | 0.05 | 1.75| 1.63 | 1.95]| 0.04 | 1.91| 1.54 | 1.08 | 0.06

Tab. 2: Azimuth variation due to residual noise presence
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Final compass accuracy can be evaluated according to Tab.3. Deviations could be caused
partially by the residual noise, partially by uncompensated and variable environmental
conditions, imprecise alignment into the horizontal plane, and finally by imprecise reference

readings concerning the azimuth.

True azimuth

(deg)
Obtained
azimuth (deg)

0.0 | 45.0| 90.0 | 135.0 | 180.0 | 225.0 | 270.0 | 315.0 | 360.0

-0.7| 46.7 | 94.2 | 139.6 | 181.9 | 2254 | 268.0 | 316.1 1.7

Tab. 3: Deviations between the reference azimuth and the determined azimuth

5 Conclusion

This paper described a principal methodology for the azimuth determination according to the
Earth magnetic field measurement with the application of fluxgate sensors. There were
analyzed different filters for real-time signal filtering and according to filter impulse
responses ™ order Butterworth filter was chosen. Its performance and effectiveness were
compared with % harmonics obtained from FFT analysis. Differences are depicted in Tab.1.
Obtained results proved the concept, however, weak-points were shown as well. The
inaccuracy of the azimuth determination process was up to 4.6 deg, reasons are mentioned in
chapter 4. This work will continue on the experimental level with upgraded measurement
setup to provide more accurate reference information about the azimuth and invariable

environmental conditions.
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Resumé:

Elanok pojednava o navrhu, vyvoji a realizacii integrovaného navigaéného systému.
Zameriava sa na integrovany navigaeny systém zaloZeny na komplemedtaijicgjt. j.
inercialny navigaeny systém vyuzivajaci lacné inercidlne senzory a globalny navigaeny
satelitny systémPre objektivne posudenie spravnosti navrhnutych algoritmov a metéd
umozoujucich vykonavanie integracie navigaénych systémov v realnorbcdase/rhnuty,
vyvinuty a realizovany elektronicky systénmagvom ,funkény vzor integrovaného
navigaeného systému*, ktorého realna pouzite¥snose je overena vykonanymi testami. Vysledky
realizovanych testov a merani su uvederzb@lnoten& élanku.

The paper deals with design, development and realization of integrated navigation system.
Integrated navigation system is based on low-cost inertial sensors and global navigation
satellite system. The goal of the paper is to describe integration algorithm implementation in
real time. The algorithms are confirmed and verified by designed, developed a realized
electronic system named as “Meuh of integrated navigation system”.

1 Uvod

Vyvoj leteckej techniky \poslednej dobe zaznamenal v technologickej oblastikfysozvoj,

prieom dochadza kmenam \koncepcii konstrukcie nielen lietadieleteckych motorov ale

aj avionickych systémov. Eoraz vaesi doéraz sa kladie na spo¥ahlivose, integritu ale aj
presnose systémov. Tento fakt sa odzrkad%uje aj pri konStrukcii navigaenych systémov
lietadiel, ktoré su ich neoddelite¥snou suéaseou. Pri tychto systémoch dochadza oproti
minulosti, kedy architektira navigaenych subsystémov bolame&tej decentralizovana,

k jej integracii do tzv. integrovanej modularnej architektigyre§zom zvySenia spo¥sahlivosti

ale hlavne presnosti. Hlavnhym dévodom pre zmenu architektary je faktpdslednej dobe

doSlo kve¥kému rozvoju leteckej dopravyym kzhuseovaniu vzduSného priestoru eim
doSlo kzvySeniu poziadaviek na ureovanie polohyta@a vpriestore, aby sa prediSlo
kritickym situaciam.V sUeasnej dobe sa do popredia dostavaju moderné globalne navigaéné
satelitné systéemy (GNSS), ktoréysokou presnoseou umozouju uréie polohu, rychlogseas.
PouZzitie navigaénych prostriedkov je zavislé od typu lettoxom je navigacia vykonavana,

t.j. éi sa jedna et pod¥aa pravidiel VFR/isual Flight Ruleyalebo IFR [nstrument Flight

Rules. Pri VFR letoch, ktoré su oznaéované ako lety za vidite¥no&toaych sa pouziva
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porovnavacia nhavigacia, to su pristroje: magneticky kompas, rychlomer, vySkomer,
variometer, zatdékomerpalubné hodiny. Pri IFR letoch, pri ktorych sa navigacia vykonava
len pomocou pristrojov, su vyZadované pristroje: umely horizont, relativny prieény
sklonomer, magneticky kompassianerovy zotrvaénik, zatdékomer, vyskomer, rychlomer,
variometer, sekundarny odpovedae, prostriedky pre radiové spojenie so strediskom riadenia
letovej prevadzky aalubné hodiny. Pri vaésSine uvedenych postupov navigécie je ich
dostupnose obmedzena dostupnosedurgkenoseou externych zdrojov informacii, €0 mdze
bye do istej miery ich nevyhodou. Pri navigacii pomocou inercialneho navigaeného systému
je tato nevyhoda potlaéena faktom, Ze vystupné udajerzialneho navigaéného systému su
ovplyvnené len samotnym pohybom daného objektieasu zavislé od externych zdrojov
informacii. Tento fakt predstavuje hlavnu vyhodu inercialneho navigaeného systému voei
ostatnym navigaénym systémomstreasnosti je v navigacii trendom integracia roznorodych
navigaénych systémov za Uéelom dosiahnutia €o najpresnejSej navigaenej informéacie. Za
najznamejsi pristup mézeme povazovae integraciu inercialneho navigaeného systému (INS)
aglobalnehgpolohového systému (GPS). INS sa hlavne pouzil@pdu jeho autonomnosti

a poskytovania navigaenych informacipolohe a uhlovej polohe v trojrozmernom priestore s
vysokou opakovacou frekvenciou. Jeho hlavnou nevyhodou je néarast chyby v polohe
a uhlovej polohe dosledku dvojnasobnej resp. jednoduchej integracie udajov o zrychleni
z akcelerometrov ahlovej rychlosti zo senzorov uhlovej rychlosti. Z tohto dévodu sa pri
integracii vyuziva systém GPS, ktory sprostredkovava informacie o polofehlasti

v trojrozmernom priestore prieom chyby v tychto informéciach su ohranieené. NajeastejSim
prostriedkom pre integraciu navigaénych systémov je rozSireny Kalmanov filter (EKF). Pre
jeho spravnu einnose je okrem definovania spravneho matematického modelu dynamiky
systému (tomto pripade sa hovorimodeli dynamiky chyb INS) a modelu merania, tiez
potrebné poznae matematické modely jednotlivych senzorov, ktoré vyrazne ovplyvouju
kvalitu vystupnych navigaénych informécii. Keizeposlednej dobe vyrazne stipa dopyt po
malorozmernych &cnych inercialnych navigaénych systémoch, ktoré by mali Siroké
uplatnenie poéas réznych navigaénycbhitak napredovanie veOG (z anglického ,fiber

optic gyroscope*) MEMS (zanglického ,micreelectromechanical systems*) technolégiach
naznaéuje s¥subné smerovanie vyvdgte oblasti &irokej Skale pouzitia v aplikaciach ako

su robotika, osobna navigacia, automobilova navigacia, navigacia bezpilotnyategkast,

letecka navigacia ati.
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2  Funkeny vzor integrovaného navigasného systému

Navrh, vyvoj a realizacia integrovaného navigaeného systému predstaaighlu anaroénu
problematiku, ktor( autadetailne popisuje literatare[1, 2]. Zakladom celého realizovaného
integrovaného navigaeného systémuasiiorom navrhniét algoritmy pracuju@ vrealnom

ease, ktoré boli vyvijané na autorom vytvorenej vyvojovej supragsladne aplikované na
vyrobeny funkenyvzor integrovaného navigaéného systémprake je zname, Ze samotnému
rieSeniu funkéného vzoru predchadza navvijnej hardvérového aoftvérového rieSenia na

tzv. vyvojovej suprave resp. vyvojovej doske ploSnych spojov, ktord umoZouje hardvérové
prepojenie zakladnych komponentov systéRavyrobehvyvovej supravy bolo vykonanych

viacero merani a testov. Vysledkom bolo defimnie koneénej Strukturfunkeného vzoru

Obr. 2 Vyrobena osadena doska plosnych spojov funkeného vzordolna as!

Navrh funkéného vzoru integrovaného navigaéného systému vychagraktizkych
skusenosti ziskanych poeas prasgrebenou vyvojovou supravou. Proces navrhu, vyvoja,
vyroby, osadenia @Zivenia bol easovo néaroergy trval viac ako 2 rokyNavrhnuta Sese

vrstvova doska ploSnych spojov funkéného vzoru ma rozmer 1065itmm a je jej koneéné
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hardvérové rieSeniilustrujeChyba" Nenalezen zdroj odkaz#a Chyba! Nenalezen zdroj
odkaz#.

3  Overenie algoritmov pri rieSeni realnej navigasnej ulohy
Praktické overenie funkénosti vSetkych navrhnutych algoritmov pracujuaieinom éase
bolo potrebné vykonae realny experimentuskénym vzorom integrovaného navigaeného
systému. Vykonany experimentpedstate predstavoval rieSenie navigaénej Glot§Zz&ou
trvania pol hodiny, ktora predstavovala navigaciu osobného automolplarkaviska
obchodného domu Nkiptovskom MikuldSi do obce Liptovsky Janspas. Cela trajektoria

pohybu poéas navigaenej Ulohy je zobrazem@hyba! Nenalezn zdroj odkaz#.

Google
C

Obr. 3 Trajektoria pohybu zobrazena na mapovom podklade

Poeas vykonavania experimentu bol funkény vzor integrovaného navigaeného systému
umiestneny na streche osobného automobilu. Poeiatoené podmienky ureené funkenym
vzorom boli:
« zemepisnd dazka/ =19,603132¢, zemepisna Sirkaj =49,0779974, vysSka
h=513,5 n, tieto parametre boli ureené GNSS prijimaeom tHA
e sklon f =-0,3, naklong=8,7°, kurz y =208,&, tieto parametre boli vypoeitané na
zaklade algoritmu inicializaéného procesu bezplatformného inercidlneho navigaéného

systému,

-21 -



11. mezinarodni videcka konference ,Migeni, diagnostika, spolehlivost palubnistasdtetadel 2011

e poeéiatoena rychlosy" =[0,08 0,10 O O]i i , tieto parametre boli taktiez uréené

GNSS prijimaeom LEAST.

Skutoené poeiatoené podmiig boli:
e zemepisnd dazka/ =19,603392:, zemepisnd Sirka; =49,0786910, vyska
h=580 n, tieto parametre boli ureené sluzbou Google Earth,

e sklonf »0,2, ndklong » 7,8, kurzy » 208 , tieto parametre boli odeitand”DA,

e poeiatoena rychlosy" :[O 0 qT ni <, tieto parametre boli definované statickou

polohou automobilu.

Z uvedenych Gdajov je zrejmé, Ze najvaésie rozdiely a8mepisnej dazke, zemepisnej Sirke
avyske. Tieto rozdiely su spdsobené inicializaciou GNSS prijimaga astanovenych
medziach definovanych odhadom presnosti GNSS prijimdearizontalnej a vertikalnej
rovine na zaeiatku navigaenej tlohy.

Cela trajektéria pozostavalanasledujucich Usekov: dve zékruty v¥avo, jedna rotacia po
kruhovom moste, priamy Usek po dia¥snici, odboéka vpravo (do Liptovského Jana), rovny
Usek cesty, otoeenie sa, rovny Usek cesty, odboéka v3avo na dia¥nicu, jedna rotacia po
kruhovom moste, dve zakgutvpravo azaparkovanie. Poéas jazdy na dia¥snici bola dosiahnuta
maximalna celkova rychlose 1Idn/h. Poeet GPS satelitov pouZzitych pre vypoeéet
navigaénych informacii sa poéas navigaénej tlohy menil od Sese do devae.

Na overovanie navrhnutych algoritmov bola zvolena integraéna architekiiang viazané
systémy: Zber Udajov &pecifickych silach ahlovych rychlostiach mercialnej meracej
jednotky bol realizovany sekvenciou 10(Hz. Zber Udajov g@olohe aychlosti zGNSS
prijimaea bol vykonavany feekvenciou 1Hz. Samotny integraeny procesj(tjeden cyklus
rozSireného Kalmanovho filtrareisledna aplikacia spatnych vézieb) bol taktiez vykonavany

s frekvenciou Hz. PoZzadované vstupné parametre pre rozSireny Kalmanov filter boli
stanovené nasledovne: jednotlivé hodnoty kovariancii procesnych Sumov boli stanovené na
zaklade parametrov ziskanych metddou Allanovej variancie, jednotlivé hodnoty kovariancii
Sumov merania boli ziskavanéGNSS prijimaea, poeiatoené hodnoty kovarianénej matice
boli stanoené pod¥.a oéakavanych chyednotlivych stavoch a poeiatoeny chybovy stavovy
vektor obsahoval nulové hodnoty.
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Ako uZ bolo uvedené, poéiatoéné Udajeemepisnej dazke, zemepisnej Sirkg/ske boli
chybne stanovené GNSS prijimaeéom. Keize tieto navigaené informacie predstavuju
poeiatoené podmienky pre inercialny navigaeny systém (ktory sa ,spolieha“ na ich presnose
tak na poeiatku navigaenej ulohy integrovany navigaény systém vykazoval vyrazné chyby
v ureeni polohy. Na overenie danej skutoenosti svedéi fakt, Ze skutoéna poéiatoena poloha
osobného automobilu bola identick&ancovou polohou, viiv detaileChyba! Nenalezen

zdroj odkaz#. (modré body reprezentuju polohu stanoveni GNSS prijimaezeteaé body
reprezentuju kazdu piatu vzorku polohy stanovenej integrovanym navigaenym systémom).
Dan& chyba bola korigovana integraénym algoritmom po prejdeni druhej zékruty, kedy
integrovany navigaéeny systém zaéal poskytovae spravne navigaené informaciayfred
Nenalezen zdroj odkaz#to mdZzeme vidiee ako prichod na cestu).

skorigovane uddjess,
integracnym algoritmom

skutoény Start a cief

«—chybne urceny start

.Google

Obr. 4 Detall zasiatku a konca trajektérie zobrazeny na mapovom podklade.

Spravnose navrhnutych algoritmov jednoznaene potvrdzuje fakt, Ze ani jedstazn

nediverguje. Odhadyednotlivych biasov su ilustrované \iteratdre [1], stredné hodnoty

odhadov biasov akcelerometrov v ogi avosi y su blizke nule (cca0,008 mni 3
a-0,006 ni 8), aviak stredna hodnota odhadu biasu akceleromesizvje rovna hodnote
0,09 i . Stredna hodnota odhadu biasu senzora uhlovej rychlostiwje rovna0,6°/=,

Vv 0si y je rovna-0,12°/<av osiz je rovna0,1°/.
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Na poslednonChyba" Nenalezen zdroj odkaz#je zamerne zobrazeny detail trajektérie na
mapovom podklade dia¥snieného Useku, ktory prezentuje poskytované navigaéné informacie
o polohe testovaného funkéného vzoru integrovaného navigaéného systému.

poloha urcena GNSS prijimacom

: = polohy ur¢ené funkénym vzorom
integrovaného navigacného systému

Obr. 5 Detall trajektérie na dia$nici zobrazena na mapovom podklade.

Na obrazku je jednoznaene vidies rozdiel medzi intenzitou opakovate¥snosti poskytovania
navigaénych informacii polohe GNSS prijimaéom (vii modré body) imtenzitou
opakovate¥anosti poskytovania navigaénych informggiilahe integrovanym navigaénym
systémom (vii zelené body (z dévodu ve¥kého poetu bodov je zobrazenych iba 20 bodov
namiesto 100 vypoéitavanych bodov za jednu sekurjdmedzi dvomi ureenymi polohami
GNSS prijimaéom)).

4 Zaver

VSetky doposia¥. uvedené zavery pri testovani jednotlivych algoritwysleaky redlneho
experimentu $unkénym vzorom integrovaného navigaéného systému potvrdzuja spravnose
vSetkych navrhnutych algoritmov pracujucichredlnom éase.Na zaver je potrebné
poznamenas, Ze testovany integrovany navigaeény systém prac@®N$S prijimaéom bez
zapnutého podporného systému EGNOS. Vzh¥adom na tato skutoenose je mozné
konStatovae, Ze zahrnutim sluzieb EGNOSJo integrovaného navigaéného systému ako

celku by jednoznaene malo za nasledok TalSie zvySenie presnosti.
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Termovizna diagnostika malého pradového motora

Infrared diagnostic of small jet engine

Ing. FrantiSek Adameik, prof. Ing. FrantiSek Adameik, CSc.
Letecka fakulta TUKE
email: frantisek.adamcik.2 @tuke.skantisek.adamcik@tuke.sk
tel.: +421-0917 330 576, +420-0915 768 364

Resumé:

~

Cielom prispevku je priblizi* moznosti termovizaiejgnostiky malého turbokompresorového
motora, ktory sa nachadza experimentalnom Laboratoriu inteligentnych riadiacich
systémov leteckych motorov na Leteckej fakulte TUKEdnbtlivych #astiach su postupne
prezentované vlastnosti motoreh!adiska teplét, informéacie gredchadzajucich merani a
vlastnosti termoviznej kamery, ktora bude vyuZzitd na meranie povrchovych teplét motora.
Prispevok poukazuje na samotny proces merania a parametre, ktoré je potrebné bra" do
Gvahy pri takomto merani.

The aim of the contribution is the bring of possibilities of thermo diagnostics of the small
turbo jet engine, which is situated in the experimental Laboratory of intelligent control
systems of the aircraft engines in the Faculty of Aeronautics TUKE. In the individual parts
are process referred characteristics of the engine in terms of temperature, information from
the previous measurements and properties of thermal imaging camera, which will be used to
measure of surface temperatures the turbo jet engine. The contribution also highlight on the
process of the measurement and parameters, which are necessary to consider for such
measurement.

1  Uvod

Letecké turbokompresorové motory st¥adiska diagnostiky ich stavaaustalom procese
vyskumu. Cie%om je zvySkontrolu nad ich einnoseou, eo znamena zlepSie ich predikciu
moznych kritickych stavov. Jednou nmZznosti ako komuto prispies je aj vyuZitie
termoviznej techniky, ktoré jestiéasnej dobe plne vyuzivanéenych oblastiach. Kajviac
vyuZzivajacimi su oblasti stavebnictva, lekarstva, elektrotechniky.

V experimentalnom Laboratoériu inteligentnych riadiacich systémov leteckych motorov na
Leteckej fakulte TUKE sa nachadza objekt merania, maly pradovy motor, na ktorom sa
pripravuje realizacia termovizneho merania. Jednotlivé vlastnosti objektov, ktoré budd
vyuZivané garametre potrebné pre meranie, budl postupne priblizgeénaotlivych

kapitolach
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2  Objekt merania— maly pradovy motor

Maly pradovy motor ,MPM20“ (Obr. 1), ako objekt merania vznikdpravou turbinového
spuSeaea ,T0“ na jednopradovy letecky turbokompresorovy motor (TKNye
experimentalne  potreby. Ide jednopradovy, jednohriade¥iovy leteckyTKM
sjednostupoovym, jednostrannym radialnym kompresorom, zdruzenou spa¥sovacou komorou,

jednostupoovou nechladenou plynovou turbinqeenou dyzou.

Obr. 1: Maly pradovy motor

V predchadzajucom obdobi boli na danom motore realizované merania tepl6t jeho vnatornych
easti.
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Obr. 2: Priklad nameranych hodnot teplotyt; a t,

Ato teplétv rezepred plynovou turbinoust(Obr. 2, ktora patri kmiestu shajvysSou
koncentraciou tepla.Hodnota teploty pri predchadzajucich meraniach sa pohybovala
v rozmedzi od 700!C do 1100!C.
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Na zéklade tychto merani je mozné predpokladae, Ze teplota mahpomotora sa nebude
pohybovae vhodnotach vysSich ako 1100!C. Tomu zodpoveda aj vyber kamery, ktora by

mala mae pozadovany teplotny rozsah merania.

3 Prostriedok IR diagnostiky

Ako bolo spomenutépre uskutoénenie merania bude potrebnd kamera, ktora ma dostatoeny
teplotny rozsah zodpovedajuci predpokladanym teplothm na povrchu motora.
Prostrednictvom spolupraceFakultou banictva, ekoldgie, riadeniageotechnolégii sa
podarilo zabezpeéie termoviznu kameru FLIR A@br. 3) ktora vyhovuje podmienkam er
realizaciu merania
Je vybavend detektorom (systém Focal Plane Array, mikrobolometrovg gyoldiSenim
320x240 bodov a vyuziva spektralny rozsah vinovych dazok 7,5 az 13 pm. Kamera ma
k dispozicii tri teplotné rozsahy merania:

* Rozsah 1:40!C az +120!C

* Rozsah 2: 0!C az +500!C

* Rozsah 3: +350!C az +1500!C (s filtrom na +2000!C)

Meranie pomocou termoviznej kamery je realizovate¥ané s citlivoseou 0,8§i@snoseou *
2!C. Kamera ma vstavanu optiku, ktora pracuje so zornym po¥.om 24! xnik8mg&inou

ohniskovou vzdialenoseou 0,3 m.

+0- +500 FOV232=1.0
01/06/11 11:39:25 ¢=0.98 Trefi=20 Dst=3.5 Tatm=21

Obr. 2: Termovizna kamera FLIR A40 a priklad termogramu

Pre vyhodnocovanie adrivaciu ziskanych termogramov, bprazupovrchového rozloZenia
teploty (Obr. 3 je mozné vyuZie progranThermaCAM Research&f, ktory umoZouje

prepojenie termoviznej kameryséitaeom a vysokorychlostny prenos dat spaul&danim
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vSetkych funkcii kamery. Ve¥kou vyhodou tohto prepojeniagkzacia teplotnych merani

a Statistiky vrealnom ease.

4  Snimanie a detekcia tepelného obrazomnotora

Pri samotnomexperimente je potrebné bras do Uvgbgrametre, ktoré ovplyvouju proces
snimania deda presnose merania. Pri snimani leteckého motora kamera nebude prijimase len
Ziarenie samotného objektu, ale aj Ziareniakalia, odrazeného povrchu objektu. Pri
zanedbani ruSivych vplyvov je moZné vychadzamagledujlicej meracej schémy, ktora
pouzijeme kzostaveniu rovnice pre vypoeet teploty motora na zaklade vystupu kalibrovanej

termoviznej kamery (Obr. 4).

2 3
€W°bj S STWobj =
(1 - E)Wreﬂ N (1 - E:)‘I:Wreﬁ
(1 - T)Wam
Wreﬂ T Tatm

Obr. 3: Schéma termografickej meracej situacie
(1-okolie, 2merany objekt, 3-atmosféra, 4kamera)

Vo vSeobecnosti je moZznjadrie tri zloZky prijatého Ziarenia:
* Emisia zobjektu = ".#.Wy;,
» Odrazené Zziarenieakolitych zdrojov = (1- ") #Wen,

e Emisia zatmosféry = (& #)Wam,

kde: " je emitancia objektu, # priepustnose atmosféry, of; - teplota objektu, (1 ) -
odrazovose objektu, & - teplota okolitych zdrojov, (: #) - emitancia atmosféry, Tm -
teplota atmosféry.

Pre celkovu energiu prijatého Ziarenia plati:
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9cack YA 149 s F Ya14380R:s F 14 Qs 1)
Po Uprave ziskame vSeobecnu meraciu rovnicu:

s F

s Y 'S Fi
7a6\ﬂ-7361|<,7ag5—\'( a {guk

Yai

43ca 2)

kde:

Uobj je vypoeitané vystupnou paméaeou kamery fmplotu Tp; €ierneho telesa, tj. napatie,
ktoré mozno priamo prevadzae skutoénu teplotu poZzadovaného objekly, je nanerané
vystupné napdatie na kamere pre skutoeny pripag,je teoretické vystupné napétie kamery
pre teplotu Ten éierneho telesa pod¥sa kalibratlgy, je teoretické vystupné napatie kamery

pre teplotu Tim €ierneho telesa pod¥a kalibracie.

5 Parametre potrebné pre realizaciu merania

Aby meranie bolo Uspesné, je potrebné zada@noty niektorych parametrov, ktoré maju
vplyv na funkciu termoviznej kamery.

Emisivita objektu’ - v praxisa oou rozumie relativna schopnose povrchu objektu vydavae
elektromagnetické Ziarenie odpovedajlice jeho teplejehodnota sa pohybujeezmedzi od

0 — 1 aje definovan®odielom intenzity vyZarovania teplotného Ziarieaingenzity

vyZarovania absolltne eierneho telesa:
H
ST 3)

Pre ureenie hodnoty emisivity je mozné vyuzie nieko¥sko spdsobov. Je ich mozné ziskae z
tabu¥akiek emisivit, ktoré su dostuprtéchnckej literatire alebo na internete. Ide vSak skor

o reprezentativne Udaje, pretoZe emisivita povrchu materialu nepodlieha len jeho Struktare.
Patri tu napriklad aj korézia alebo zneéistenie povrchu inymi latkami. Hodmalbyilrek, ale

mo&zu aspoo priblizie rozsah, kiorom sa bude hodnota emisivity pohybovae. Pre presné
meranie povrchovych teplét je vhodné vyuzie aj TalSie moznosti, naprikidetodu
aplikovaného termospojgri ktorej je potrebné disponovae objektmi, ktoré buda (vzh¥aadom
na skutoenose, Ze ich emisivita je znama) pouzité ako objakbgiee referenénej emisivity.
Postup ziseovania spoeivapestupnej aplikacii pasky (resp. nateru) na povrch skiimaného

objektu. Nasledne sa meria teplota, pokia¥: plochazrédmou emisivitou (pri%ahla
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k paske/nateru) nevykazuje rovnaku teplotu ako plocha so znamou emisivitou. Po dosiahnuti
tejto hodnoty je mozné nasledne hodnotu emisivity odéitas. Podmienku teploty okolia je
potrebné dodrzae aj tomto pripade.

lal3im parametrom jeteplota okoliaalebo odrazanékolita teplota Ter. Rozumiemedou
parameter, ktory sa termoviznej praxi vyuZiva na vyrovnavanie efektov spésobovanych
odrdzanim IR Ziarenia od povrchovych pléch skimaného objektu a Ziarenim emitovanym
atmosférou medzi kamerou a skimanym objektom. ZvlaSe dblezité je korektné nastavenie
systému, vo vzeahu teplote okolia, pre dosahovanie poZadovanej resp. akceptovate¥snej
presnosti vystupnych hodnét termovizneho systému v pripade, kel je emisivita povrchu
skiumaného objektu nizka, diStancia medzi objektom a termoviznym systémom ve¥ika a kei sa
teplota okolia blizi keplote predmetného objektu.

lalej je to vzdialenos" objektuDop). Vzdialenoseou medzi termoviznym systémom a
skiimanym objektom rozumieme dazkov( diStanciu medzi objektom a éelom prvej SoSovky
optickej sustavy termovizneho systému. Potreba korektného prednastavenia tohto parametra
vyplyva zo skutoéenosti, Ze bez oh%adu na prostredie, Uroveo vyZzarovania klesa so zvySujucou
sa vzdialenoseou.

Medzi TalSie parametre, ktoré je potrebné poznae pri merani patria aj relativna vihkose

ateplota atmosfery Jm.

6 Zaver

Pre realizaciu uspesného termovizneho merania je potrebné zabezpeéis, aby vysledok splnil
Géel ato analyzovae povrchovu teplotu turbokompresorového motora. Nasledne bude mozné
prostrednictvom simulaénych prostriedkov uskutoénie modelové situacie, ktoré by mohli

prispies kzlepSeniu kontroly stavu turbokompresorového motora.
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Svetelné zdroje LED ve svetelnych zabezpeeovaciclystémech letiSe

LED light sources in the airport lightning systems

Ing. Radim Bloudiéek
UO, FVT, email:radim.bloudicek@unob.czel.: +420-973-445-296

Resumé:

Svetelny zabezpelovaci systém je neoddelitelnou sou'asti kazdého letiSte, bez ohledu na dalSi
vybaveni. Svetelné soustavysaulasné dobe vyuZivaji standardizovanych halogenovych
svetlotechnickych Zarovek, jejiclmtovoz je neekonomickgharaktersticky malou Zivotnosti

a citlivosti i na malé zmeny napajeciho napeti. "lanek ukazuje zp#sob nahrazeni techto
svetlotechnickych Zarovek modernimi soulastkdr&ED a mozZnosti nahrazeni sou'asnych
svetlotechnickych rozvod# rozvody paralelnimi.

The lightning system is an indispensable part of the every airport. The airport lights use
incandescent light sources now. This method is uneconomioalerm of wattage, life time

and supply method. The deal describes the new possibilities in the use of modern components
in the airport lights, their advantages and it shows the different ways of their power supply..

1  Moderni svetelné zabezpeeeni letiSte

Neustaly vyvoj woboru letectvi klade zvySené naroky na technické vybaveni letiSe. Souéasna
letiSti musi zvladat odbavit stale narustajici poeet letovych spoju, coz vedgSdvani
pozadavku na svitelné zabezpeéovaci prostgedky podavajici vizualni informaci pilotovi. Pro
zvySeni bezpeenosti letového provozu je nutné, aby veSkera svitlotechnika podléhala
ureitému typu standardizace, konkrétni pgedpisu Léi kde jsou podrobni popsany
poZzadavky na svitelné zabezpeeovaci prostgedky.

Dulezitym kritériem pro modernizaci letiStnich svitelnych zabezpeéovacich prostgedku,
v zavislosti na typu prostgedku, je dodrzeni stanovenych hodnot svitivosti a jejich regulace
v zavislosti na denni dobi, éi povitrnostnich podminkach. Dale pak musi byt splniny
pozadavky konstrukéniho provedeni, Ghlu vyzagovani svitelného svazku, zpusobu napajeni a
umistini n4vistidla na letisti a to viesouladu platnymi pgedpisy.

Pokrok ve vyvoji novych technologii vede k pozvoluyénini dosud pouzivanych klasickych
Zarovek za vysoce svitivé vykonové LED diody. Na letiStich dosud pouzivané standardni
Zarovky maji, ve srovnanivykonovymi LED diodami, vySsi tepelné ztraty, menSi Zivotnost a
ueinnost, delSi dobu reakce, nizSi hodnoty svitivosti, vitSi rozmiry a praeyfis$mi proudy.

Oproti tomu u svitidel s LED diodami je nutné odvadit teplo prostgednictvim pasivniho nebo

aktivniho chladiciho prvku, jinak by doSlo k poSkozeni nebo pgipadné destrukci LED diody.
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1.1 Zdroje svetla svetelnych zabezpeeovacich prost!edk"

Pokud bude realizovana vymina halogenovych letiStnich Zarovek za UspornijSi vysoce svitivé
LED, diody je tgeba si pgedem stanovit konkrétni poZzadavky, které by nové zdroje svitla mily
sploovat. LED diody musi bezpodmineeni sploovat pgedepsana ustanpesuipisu L 14.
Konkrétni se jedna o stanoveni minimalnich hodnot svitivosti, vyzagovacich
charakteristikach, konstrukénimu provedeni a umistini na letisti, zpusobu indikace informace,
barvi svitla v zavislosti na typu navistidla, zalohovani a napajeni jednotlivych obvodu.

Mirny vykon bizné Zarovky je z velké éasti omezen pgipustnou teplotou wolframového
vlakna. Pokud budeme zvySovat teplotu wolframu ve vakuu, bude se nam neumirni zvitSovat
rychlost vypagovani wolframu a zkracovat jmenovitd Zivotnost zarovky. Pgidanim
inherentnich plynu (xenon nebo krypton) a slouéenin obsahujici halogen (metyljodid nebo
metylbromid) Ize docilit zvySeni teploty wolframového vlakna a tedy i mirného vykonu
Zarovky. Halogenovou zarovku tvogi baoka z kgemenného nebo tvrdého skla, vlakno
pgedstavuje dvojiti svinutou Sroubovici z wolframového dratu a plynna naplo. Teplota
wolframového dratu je pgiblizni 3000 K, tudiZpektralni kaivka je strmijSi nez u obyéejnych
Zarovek a maximalni intenzita vyzagovani je na spektralni ose posunuta smirem k mensim
vinovym délkdm. Na Obr. 1 je zobrazeno chovani hlavnich parametru zarovky pgi kolisani
napiti. Zgrafu lze vyeist, Ze se zarovce p@i vySSim pgipojeném napiti zvysi vSechny

sledované parametry, ale vyznamni se zkrati Zivotnost a haopak.
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Obr. 1: Vlastnosti halogenové svstlotechnické Zarovky
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1.2 Vyzalovaci charakteristika vSesmerového navestidla

Dulezitymi parametry vSesmirovych navistidel jsou eary svitivosti zobrazené na2QObr.
Diagram patgi navistidlu postrannich drahovych gad firmy ADB Airfield Solutions typy RVE
3-045/45W. NejvysSi svitivost je soustgedina do Uhlu 3° vertikalni, coz poskpilajtovi,

ktery vtéto sestupové rovini leti, dostateénou vizudlni informaci o krajich drahy.

V horizontalni rovini navistidlo pokryva uhly -360°. Hodnoty svitivosti jsou poéitany v
desitkdch Candela pro noeni provoz, pgi dennim provozu by musela byt svitivost az tisice

Candela.

10

Obr. 2: Vyzalovaci diagram svetelného navestidla postranni drahové !ady 2]

1.3 Navestidla z modul" LED

Abychom bezezbytku nahradili dosud pouzivané halogenové Zarovky modernijSimi vysoce
svitivymi LED diodami, je zapotgebi splnit nikolik pozadavku plynouci ze specifickych
vlastnosti pgechodulP.

Zdroj svitla se vytvagi prostgednictvim modulu obsahujici nikolik paru LED diod
uspogadanych tak, aby tvogily svitivy bod v jednom misti. Jsou kladeny vysoké pozadavky na
chlazeni gidicich prvku a samotného zdroje svitla.

Stejni jako u halogenovych Zéarovek, i zde je nutné rozptylit vyzagovany paprsek do
pozadovaného prostoru kryti pomoci svitidla. Svitidlo musi byt zaroveo konstruovan tak, aby
odolaval vysokym teplotam ze zdroje zageni. Navistidlo musi obsahovat gidici prvky,

zabezpeeuijici plynulou regulovatelnost jasu.
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Vyhody oproti halogenovym Zarovkam:

Produkuji vice svitla na watt energie nez zarovky (pges 100 Im/@8haz plyne
vySS8i Geinnost.

Mohou vyzagit svitlo ypoZadované barvi bez pouziti slozitych barevnych filtru.
Jejich pouzdro muze byt navrhnutsdustgedini svitla na uréité misto. Halogenové
Zarovky vitSinou potgebuji $oustgedini svitla vnijSi optickou soustavu.

Neni potgeba Zhavit vlakno, kdyZ neni svitlo v provozu jako u halogenové Zarovky.
Pai snizeni napajeciho proudu nemini svou barvu narozdil od halogenovych Zarovek,
které pgi snizeni napajeni vydavaji Zlutijsi svitlo.

Jsou velice malé a snadno mohou byt osazeny do desky plosnych spoju.

Odolné vuéi narazum.

Velice rychle se rozsviti.

Neobsahuji rtue.

Nevyhody oproti halogenovym Zarovkam:

VysSi pogizovaci naklady.

Vykonnost hodni zavisi na teploti okolniho prostgedi. Musi se zajistit dostateené
chlazeni. Pgekroeeni hranici pracovniho proudu muze dogielkgati pouzdra LED
diody a knaslednému selhani zagizeni.

Nutnost napdjet spravnym proudem.

Nt

V soueasné dobi jsou navistidla na bazi LED diod v nabidkach nikolika firem, zabyvajicich

se svitlotechnikou pro letisti. Prostgedky splouji pgedpisy dané FAA a ICAQO.

—
¢ )

Obr. 3: Navestidlo typu L-861 LED [3]
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Pgikladem muze byt navistidlo postrannich drahovych gad L 861E LED firmy ADB Airfield
Solutions.Zagizeni muze byt zapojeno s napajenim standardnim sériovym letiStnim rozvodem
z regulatoru konstantniho proudu 6,6 A. LED diody vyzaguji vykon srovnatelny s 30/45 W

Zarovkou. Prumirnd Zivotnost zagizeni je az 56 000 hodin.

2.Navrh a realizacedrahového navestidla LED

Navrh a realizace funkeniho vzorku vSesmirového navistidla na bazi LED diod uz
v samotnych poeatcich narézi na mnoho technickych i energetickych problému, které je nutné
zvéazit, analyzovat a spravni vyhodnotit na zakladi znalosti konstrukce elektronickych obvodu

a pgedem stanovenych parametru konkrétnich soueastek.
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Obr. 4: Blokové schéma mikroprocesorem !izeného obvodursodulem LED

-39 -



11. mezinarodni vedecka konference ,Meeeni, diagnostika, spolehlivost palubnistasdetadel” 2011

Pgi navrhu funkéniho schématu je nutné vyjkbrkrétni einnosti, kterou obvod bude
vykonavat. VnaSem pgipadi se musi zabezpeéit vyzagovani konkrétnich hodnot svitivosti a
kontrolu hlavnich parametru modulu LED.

V prvotni fazi navrhu se stanovi, jakym zpusobem se bude regulovat svitivost LED diod,
ktera je zavisla na mnozstvi protékajiciho proudu souaésikdvahu pgichazeji moznosti
vyuziti jednoduchého stejnosmirného napajeciho zdroggslaci proudu pomoci rezistoru,
nahrazeni rezistoru linearnimi stabilizatory, tranzistory gidici svitivost proudem baze nebo
zapojit diody do sériové smyeky napajené jednim vysokonapieovym zdrojem konstantniho
proudu. Zminina geSeni regulace svitivosti LED diod vSak nesplouji vysoké naroky na
pgesnost nastaveni konkrétni drovni svitivosti, jsou vysoce ztratova p@ipadi
vysokonapisového zdroje kladou vysoké poZzadawi&yobsluhu. \soueasné dobi se nejvice
vyuziva regulace svitivosti PWM modulaci pomoci spinanych minieu. Vyhodou PWM
modulace je moZnost linearizace zavislosti vystupniho napiti na gidicim signalu.

Kompletni navrh obvodu regulace a diagnostiky je na oba gklada bloku ovladani,
mikroprocesoru, zdroje napiti, budiee konstantniho proudu, A/D pgevodniku, sbirnice,
snimaeu parametru diod a modulu LED diod.

Realizace navistidla podrobnym zobrazenim optické soustavy je na obrazkdisenim
ovigené hodnotysvitivosti LED navistidla a jeho izokandelovy diagram odpovida
Zzarovkovému navistidlu vyuzivajici halogenovou svitlotechnickou Zarovku o jmenovitém
vykonu 55W.

Obr. 5: Realizace drahového navestidla LED a jeho opticka soustava
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2.1 Napdjeni navestidel z modul" LED

Pro pouziti LED diod ve svitlotechnickych systémech letiSe je nutno zminit pgistup k navrhu
napajecich obvodu. V souéasné dobi je pro letiStni stgpické napajeni sériovou smyekou,
avSak pgi vyuziti LED je moZno vyuZit vS8ech vyhod paralelniho napajeni, pgi zachovani stejné
svitivosti vSech svitel zapojenych do jedné si8kupinu takto napajenych svitel lze
interpretovat jako sie s rovhomirnym odbirem, viz dijrkde udavame tzv mirné zatizeni

siti.

T
W

a

VY,

A\ 4

Obr. 6: Paralelni zapojeni LED navestidel jako sie srovnomernym odberem

Ubytek napiti na konci vedeni je pak dértahem :

2
V,, = I\D/—V 100= 20071 .a[%,\/\/mnfm‘l,m,mnf,v,Am'l] 1)
0 c'o

Vo - procentni Ubytek napiti,
I - délka vedeni
a - mirna zatiz siti,

SC  -prugez vodiéeu.

3 Zaver

Elanek ukazuje novy smir ve vyuziti LED diod ve svitelnych zabezpeéovacich systémech
letiSe. Je zgejmé, ze LED diody jsou vysoce efektivnimi svitelnymi zdroji, mohou do
stavajicich system letiSe pginést nejen Uspory elektrické energie a podstatné ivysersty
svitelného zdroje, ale pginaSi i novy zpusob napajeni svitlotechnickych soustav, kde jiz
nebude nutno pouZivat slouzitych a provozni naroénych zdroju konstantniho proudu. Tyto
vlastnosti se dale mohou nasobit mobilnich svitelnych zabezpeeovacich systémech

vojenského letectva.
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Vliv pilota na stabilitu vrtuln iku pei poruse eidiciho systému

Effect of the pilot on the helicopter stability in the control system failure

Ing. Jan Bogil
Katedra leteckych elektrotechnickych systémdniverzita Obrany, Brno,
email:jan.boril@unob.cztel.: +420-973-445-258

Resumé:

PeedloZeny !lanek je l!astelnym vystupem mého teimesilniho p“"sobeni na University of
Hertfordshire v Anglii (ERASMUSY prvni sadeje vytvoeenanalytickymodel vrtulniku Sea

King SH3D v simula!nim prosteedi MatlaBimulink® a peitom je sledovana jeho odezva na
vystupus peedem zadanymi polate!nimi podminkami. Do obvodu zpetné vazby jednoho ze
senzoru je vnesena chyba (porucha), vrtulnik se stava nestabilnim systémem. V tento okamzik
je dosimula!lniho modelu vrtulnik" peidan model chovani pilo&edujeme, jak pilot owni
stabilitu vrtulnik" pei poruSe jednoho ze senzoru. Vystupem jsou okomentované grafy
jednotlivychsimulaci

The paper presents a partial result of my three-month work at the University of Hertfordshire
in England (ERASMUS¥:irst, the analytical model of helicopter is created (Helicopter Sea
King SH-3D) in simulation environment Matlab-Simuink With pre-specified initial
conditions the output response of helicopter is observed. Error (fault) one of the sensor in the
feedback loop is created, the helicopter became unstable system. At this time the pilot
behaviour model is added to the simulation model of helicopferobserve how the pilot will

affect stability of helicopter when one of the sensors will fail. The outputs of each simulation
are graph with comment.

1  Uvod

Podstatnou east letu vrtulnik stravi ve visu a to i za Spatnych povitrnostnich podminek, Spatné
viditelnosti ei vnoci. Je Zadouci pomoci automatickych systému stabilizovat vrtulnik tak,
abychomco nejvice zjednodusili pilotoyaraci s vyrovnavanim vrtulniku a tim tak sniZzili jeho
fyzickou a psychickou zétiz. Pgi letu za sniZzené viditelnosthiakych vySkach je Zadouci,

aby pgistroje dodavajici signaly zpitnovazebnim stabilizaénim obvodum byly spravne.
Duvodem kvytvogeni tohoto elanku byla zvidavost, co setidnikem stane, kdyz bude
autostabilizaéni systém dostavat na svuj vstup nulové hodnoty.

Byl zkoumanvliv na stabilitu vrtulniku pgi selhani jednohkanalu zpitné vazbyotgebného

k prowedeni autostabilizace systému vrtulniku Sea King-3Bl Zpgedem studovaného
materialu [1] se tento elanek vinuje pouze vzniku poruchy v obvodu zpitné vazby podélného
sklonu a derivace podélného sklonu. Oba dva signaly patgi do skupiny signalu prvni kategorie,

které jsou nezbytni nutné dtabilizaci vrtulniku. Tyto signaly pgichazejigyroskopu
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respektive derivaéniho gyroskopu. Do obvodu zpitné vazby bude vnesenawvchgtabi
nulového signalu pgichazejiciho na vstup autostabilizaéniho systému. Jak se pozdiji,dozvime
model vytvogeny @Simulinku® [2] se stane nestabilnim, pokud signaly zpitné vazby
podélného sklonu a derivace podélného sklonu budou nulové. Takto nestabilni systém jsme
schopni stabilizovazagazenim modelu chovani pilo@tazkou, ale dale zustava, kde jsou

hranice hodnot jednotlivych koeficientu pgenosové funkce modelu chovani pilota.

2 Rozbor simulalniho schématu

Zakladnim stavebnim kamenem pro vytvogeni simulaéniho schématu je znalost pohybovych
rovnic dynamiky vrtulniku Sea King SBD. Tyto rovnice byly pgevzatyprace Dr. Rashida
Aliho [1]. Na obr. 1 jsoutyto rovnice “ukryty” uvnitg subsystémunézvem Helicopter

dynamicsPohybové ovnice dynamikyrtulniku jsou matematicky vyjadgeny nasledovni:

RA FrarsxRrarrvyRrars{xfr {dazsaEraykfiazg7
Eréa{zs,7

Ra rarrvyRraruuRrarrryR {dzs Frav{Efmaysp
ErasyyB {azgE vautE sa{x7

Ra& FrarrrrsgRrarrrruxRréautvtRrarrssii rauwii
Fzuatg?7

08 fig

AL rarsuwuRraruyRrarrrzuRsa{x%xF sa{yfE rars;i 1)
EtsazErauvyw/tasu,/

abL

ApLrarsE rarruzBrarrwRrawvgzBrawyvitifk xewg
Erax{s

86L A

ApL rarrrrzgE rart{FE rarrr{zRrarrvyl rarrzdy

Frauryk rarsyyF yavzE wast7

kde: \«—podélnéa sloZzka rychlosti letu,
vy —pgiéna slozka rychlosti letu,

v, — vertikalni sloZka rychlosti letu,
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I x —klonini (Ghlova rychlost kolem osy x)

I'y—klopeni (dhlova rychlost kolem osy,y)

I ,—zataéeni (Uhlova rychlost kolem osy z)

" —pgieny naklan

# —podélny sklon

$ — kurz,

Up — vstupni gidici signal ovladani paky cyklikpadélné rovinj

Ut — vstupni gidici signal vyrovnavaciho rotoru,

Uc — vstupni gidici signal podélného sklonu hlavniho rotoru (paka kolektivu)

Ug — vstupni gidici signal ovladani paky cyklikpgiené rovini

Jedna seo pohybové rovnice vrtulniku, kterge nachazi ve visu 25 metru nad zemi
srychlosti otaeeni hlavnihmtoru 644 ft/se¢migeno na koncich rotorovych listu). Pohybové
rovnice jsou odvozeny na zakladi pgijatych zjednoduSujicich podmime&t@dy malych
odchylek od rovnovazného stavu.

Pomoci vySe uvedenych rovnic (1) vytvogime simulaeni schéma dynamiky vrtiokad
bychom spustili simulacitak zjistime, Ze je vrtulnik nestabilnV dusledku provadini
stabilizace je zapotgebi migit polohové uhly a jejich derivace, které jsou zpracovany ve
zpitnovazebnich gidicich obvodech, které dale posilaji signal na mechanické vazby
stabilizujici vrtulnik do rovnovaznych podminek.tétnuto Ueelu je dandalSi soustava
rovnic popisujici zpitnovazebni autostabilizaéni systém. Rovnice jsou opit pgebrany

z literatury [1].Rovnice zpitnovazebniho autostabilizaéniho obvodu jsou:

7Te LratzrnAE rawzxa
7i LrarssgsikrasyyylBrarvu{o6 Erarzs{o @

7e L FrarvvghrarrttfiFrasvwo
71/4L r

Zakomponovanim zpitnovazebnich rovnic do simulaéniho schématu vytvamidel
vrtulniku sautostabilizaénim systémerfobr. 1). Provedeme-li simulacitakto spravni
fungujicim systémemdosdhneme vysledku uvedenych olar. 3 Jednotlivé pgepinaée u

kanélu zpitnych vazeb slouzitkmu, abychommohli libovolny kanal vygadit @innosti a
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posilat tak nulovy signél na vstup. To ndm slouginkulaci vzniklé poruchy na libovolném
kanalu nebo na véckanalech zarovedgitom sledujeme, jak se bude vrtulnik chobky

snazvem Constantl0 a Constant9 levé horni éastiobr. 1 slouzi k “pgipojeni“ nebo
“odpojeni* subsystému modelu chovdnilota. Pokud nastavime jedniekpilot je veazen do
zpitné vazby a podili se na stabilizaci vrtulniku, nastavenim jeupylot odpojen a vrtulnik

se stabilizuje je za pomoci autostabilzaéniho obvodu.

Upp M

Ah
g

b 2 + [ =
1 2 2 J L o]
+  + ; , :
Constanti10 Helicopter dynamics
= D
MU " (D)
Uep =
: < "D
-+ ~ vz
k ! —-+ e Lt d=fi _.:{ 4:}
i
Constant9 .+ sB=p =® ii
omega x
p|uc wB=thets ::&-
theta
i cmega y
- s T
-+ e Lir -
=+ HE=T T
Ll
cmega z
0.0429 4—.;/?_‘7
el
|
0.0111 q—r/c
04777 q—q/H
il
|
0.0819 4—J
-
0.14850 q—J [
4l
-0.0441 q_J -

Obr. 1: Simula!ni schéma subsystému dynamiky vrtulniku a autostabiliza!niho
zp"tnovazebniho obvodu

Celkové simulaeni schémabfo 2) je slozeno ze subsystému dynamiky vrtulniku se
zpitnovazebnim autostabilizaénim obvodem a subsystému modelu chovani pilota.

Pro naSe simulaeni Géely byl vybrdn model chovani pilota typu je&"“je charakterizovan
nésledujici pgenosovou funkgj4]:
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F =K (T3p+1) e-tp
@ (Lp+1)(T,p+1)

3

kde K- pgirustek sily na kormidlech ve vztahjejich odchylce (0.5),
T1-integraéni éasova konstari€al),
T2 — neuromuskularni éasokénstanta (0.1),
T3 —reakéni easova konstar{ta8),

% dopravni zpozdin{0.2).

Hodnoty konstant pouZityclvtomto elanku pgi simulaci jsou uvedenyavorkdch za
vysvitlivkami. Subsystém tedy podstati obsahuje dva bloky charakterizujici pgenosovou
funkci a jedenblok dopravniho zpozdini. Na vstup subsystému je pgivedena informace
velikosti podélného sklonu. Vystupem jsou dva signaly ovlivoujici podélny pdPixmi
signél je pilotuv zasah do gizeni letounu pomoci cyklické paky gizeni podélného sklonu a

druhymsignaleme zasah do ovladani podélného sklonu pomoci paky kolektivu.

Helicopter dynamics with
feedback control
Pilot behavior i
mdel
vy
Upp ——— = Upp
L] theta vz
Uep i
omega X - |:|
theta Scope
omega Y
Ucp
psi
omega z

Angles

Obr. 2: Celkové simulalni schéma
3  Dosazene vysledky simulaci
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Simulace byly provadiny yprogramu Matlab-SimulirnR [2]. Grafy jsou zobrazovany pomoci
bloku Scope ktery byl umistin na vystupu celého systému. Jsou sledovany pouze polohové
ahly vrtulniku tedy podélny sklon, pgieny naklon a kurz. Délka trvani simulace byla nastavena
na 30 sekund, coz bylo postaéujiczidbrazeni vSech sledovanych diju. Poeateéni hadnot
ahlu pgi spustini simulace (podélny sklon, pgieny nadktare) je nastavena na hodnotu 0.15

rad. Vpraxi to znamena, Ze je vrtulnikpvostoru pootoéen ve vSech tgech smirech pravi o
hodnotu 015 rad. Autostabilizaéni obvod i pilot se budenaZzit dosahnout nulového

rovnovazného stavu

0.16
0.14
0.12

0.1
0.08

0.06

Angles [rad]

0.04

0.02

-0.02

-0.04

Time [s]

Obr. 3: #asovy pr$b"h simulace pilot neni ve smy!cea vSechny zp"tné vazby pro

stabilizaci vrtulniku funguji spravn")

Na vystupu celého systému se sleduje, zda se vrtulnik pomoci autostabilizaéniho obvodu vrati
zvychylené polohy do rovnovazného stavu.olt. 3 je patrné, Ze pokud vSechny
zpitnovazebni obvody funguji spravni a davaji odpovidajici hodnoty signalu, vrtulnik je

schopny se za ureity éas sam stabilizovat.
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Angles [rad]

Time [s]

Obr. 4: #asovy pr$b"h simulace (pilot neni ve smy!ce zp"tna vazba podélného sklonu

pro stabilizaci vrtulniku je peepnuta do nuly)

Pgepnutim dvou pgepinaéusimulaenim schématu do polohy davajici na vstup
autostabilizaéniho obvodu nulovou hodnotu pro kanal podélného sklonu a kanal derivace
podélného sklonu se vrtulnik stava silni nestabilnim systérfadm 4). Vpraxi si muzeme
pgedstavit, Ze signal pgichazejici do obvodu autostabilizaéniho systému je nulovy a vrtulnik
neni schoperse znerovnovazného stavu vratit zpit do rovnovazného stavu. Podobnych
vysledku dosahneme, pokud budeme simuloxatinik popsany pohybovymi rovnicemi
(dynamikavrtulniku), bez obvodu zpitnych vazeb. Vrtulnik, jak uz bylo geeeno d@ve
nestabilni systa.

Pgi dalSi simulaci byl do obvodu zagazen model cheiéatd [3,4]. Vstupnim signalem
subsystému “pilota“ je podélny sklon odebiranyyztupu celého systému. tdmto pgipadi
zpitnovazebni obvody funguji spravni a spolwpibtem stabilizuji vrtulnik do nulového
rovnovazného staviPatrné rozdilyjsou vprubizich polohovych uhlw obr. 3 kde je vrtulnik
stabilizovan pomoci spravni fungujiciho autostabilizaeniho obvodbra5, kde se pilot i
autostabilizaéni systém snazi stabilizovat vrtulnik. Viditelny rozdilgeatihu kurzu, ktery

na poeatku kitne o cca 0.7 rad za 2 sekunduv&¢ch uhludojde kzakmitnuti odpovidajici

PID elanku(pgenosova funkce pilotadyyhodou muzebyt, Ze kurz po dvaceti pititeginach
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dosahne témig nulové hodnptyaz u stabilizace pouze autostabilizaénim obvodem neni

mozné.

0.25

0.2

0.15

o
=

Angles [rad]

o
=)
&

-0.05

-0.1

Time [s]

Obr. 5: #asovy pr$b"h simulace, kdy zp'tnovazebniautostabiliza!ni obvod

spolupracuje smodelem chovani pilota

Nrw s

NejzajimavijSim a nejpodstatnijSim vysledkem se jevi posledni provesiemflace obr. 6.
Pgepnutim dvou pgepinaékamalech zpitné vazby podélného sklonu a derivace podélného
sklonu opit posilame do autostabilizaeniho obvodu nulovy signal. Bez pgitomnosti pilota se
systém stava nestabilobr. 4. Pokudale zagadime model chovani pilota pges zpithovazebni
smyéku do obvodu, systém se stane stabilni. Pilot je schopen i za pgedpokladu nefunkénich
ukazatelu podélného sklonu a jeho derivace stabilizovat vrtulnik pomoci smyslovych vjemu.
Tim je mysSleno vnimani polohy a pohybu vrtulniku pomoci smyslovych organu a celym
pilotovym tilem. Na obrazku je vidit, Ze grvnich osmi sekundach bude vrtulnik kmitat, nez

se pilotovi podagi toto kmitani utlumit a vratit vrtulnik do rovnovazného nulového stavu.
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Angles [rad]

Obr. 6: #asovy pr$b"h simulace, kdy vrtulnik stabilizuje pouze model chovani pilota

(nulova hodnota na vstupu autostabiliza!niho obvodu)

4  Zav'r

Elanek pokraéuje daldim zkoumani vlivu modelu chovani pilota ve smyéce zpitné vazby,
tentokrat pro model vrtulniku Sea King S3D. Pokud autostabilizaeni obvody dostavaji
nespravné nebo nulové hodnotgerivaénich gyroskopu je vrtulnik sdm o sobi nestabilnim
systtmem. Jd stabilizace funkéni, vrtulnik je schopen vrétit sevyzhyleného
nerovnovazného stavu do rovnovazného nulového stavu. Tato stabilizace snizuje pilotovu
zatiz. Problém nastava v okamziku, kdy pgestane autostabilizaeni obvod pracovat spravni.
Pilot je vtu chvili “odsouzen” pouze na své smyslové vjemlyy stabilizoval vrtulnik. Na

obr. 6 je vidit, Ze s modelem chovéni pilota zagazenym do zpitné vazby podélného sklonu
jsme schopni snensim zakmitanim let stabilizovat. Velkou nezodpovizenou otdzkou zustava,
zda je mozné se realni pgiblizit hodnotam koeficientu pgenosové funkce pilota pouzitych
v tomto elanku. Pgi vitSich zminach koeficientu se nepodagilo systém stabilizovat. Budouci
vyzkum autora elanku by se mil zamigit pravi na tgakych hodnotach se realni mohou
pohybovat koeficienty pgenosové funkce pilotaotdu by mili poslouzit data namigené

z leteckych simulatoru néniversity of Hertfordshire.
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Systém automatickeho riadenia lietadla yprocese letovej bezpe!nosti

System of automatic control of aircraft in flight safety process

Ing. Rébert Bréda. PhDing. Vladimir Beoo,
Leteckd Fakulta, Katedra avionikgampova 7, 041 21 KoSice, Slovensko,
robert.breda@tuke.skg.vladimir.oeno@gmail.com

Resumé:

Vllanku budu analyzovanévplyvy, ktorych pdsobenie degraduje letovd bezpe!nos" s
upriamenim pozornosti na vznik udalosti, ktoré mézu by" spésobené stratou spravnej funkcie
systému automatického riadenia (SAR) pri bezporuchovej funkcii objektu riadenia, t. j.
lietadla.

In the article impacts will be analyzed, which degrades the operation of Flight. Safety with a
focus on the occurrence of events that can because by loss of proper function of automatic
control system (SAR) for trouble-free management capacity object, i.e. aircraft.

1  Uvod

Bezpeenose letu lietadla vnimame ako plnenie Gloh metasystému bez sprievodnych udalosti,
ktorych vznik predstavuje ohrozenie statu jeho funkénosti iati sa komplexom
organizaenych, prevadzkovych kanstrukene technickych opatrenDo organizaénych
opatreni m6zeme zahrnule: dodrziavanie pravidiglagadeni dispeeerskej sluzby, prisne
dodrziavanie inStrukcii #echniky pilotovania, organizacivzdelavania deteckého vycviku
posadok, profylaktické prehliadky, fyziologicky stav operatorov (vratane pilotov) a v3etkych,
ktori sa zUeastouju na riadenpr@vadzkovani leteckej techniky. Do organizaénych opatreni
mozeme zaradie: pouzivanie lietadiel a ich konStrukeny resurs, pouzivanie zalohovych
zdrojov energie, spo¥abhlivé pilotaZmevigaéné systemy, ati.

1.1 Bezpe!nos" prevadzkovania ergatického systému

Pojem letova bezpeenoss méZzeme definovae, ako stav ergatického systému (ES), [10], ktory
zarueuje plnenie Uloh zadanych metasysténhem predpokladu vzniku leteckej nehody pri
stanovenych reélnych prevadzkovych podmienkach. Havarijnyestgatického systému je

také usporiadanie mnoziny parametrov pohybu ergatického systému, pri ktordem ¢eden

jeho prvok prekroei svoje pripustpgevadzkové hodnoty.
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Zobrazena
informacia

Prepinac

Systém
Automatického
Riadenia (SAR)

Ovladanie kormidla

Obr. 1: Schéma ergatickej vazby: LIETADLO - SAR-PILOT

Bezpeénose prevadzkovania ergatického systému LIETADLEAR — PILOT je prejavom

jeho kvality prace wtanovenom resurzBarametre ergatického systéemu mézeme rozdelie na:

pamametre, ktorych hodnoty su uréené aerodynamickyp@vaostnymi parametrami
neergatickej technologickej eastietadla,
parametre, ktorych charakter je ureeny Specifickymi podmienkami efektivneho

implementovania cie¥sov ureenych prislusSnym metasystémom.

1.2 Kritéria kvality ergatického systému

Bezpeéenose prevadzkovania ergatického systému sa hodpogbehu letovych skasok [3]

[11], vktorych sa odhaduje kvalita prace pozorovaného, osobitne zvoleného systému alebo
komplexu. Odhad kvality prace systému (SAR) sa vykondva pomocou ukazovate¥iov
efektivnosti, pod ktorymi rozumieme eiselnt charakteristiku, ktorou vyjadrime stupeo
dosiahnutia stanoveného cie¥a ureeného metasystéikarovate¥s efektivnosti W zvolenegj
easti ergatického systému zavisi od parametrov, akymi si napr.: cena vyvoja, vyhotovenia a
prevadzkové naklady C, kvalita prace K, spo¥ahlivose R, spotreba energie A, hmotnostné
parametre G, fyzicky objem V, technopriestor H, ako aj TalSie pozZiadavky, ktorym musi
systém vyhoviees (pdsobenie vonkiagf§o prostredia teplota, akvaplening, tlak, hluenose, ...).

Z uvedeného vyplyva, Ze ukazovate¥s efektivnosti W je vlastnou funkciou parametrov

ergatického systémuwplyvov, ktoré jeho pracu podmieou;ju
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W=W[CKRAGV H (1)

Okrem uvedenych ukazovate¥aov efektivnosti je ergaticky systém zavisly aj na jeho Strukture,
vnatornych vazbach (medzi elementméaseami systému) druhu pouzivanych algoritmov
azékonitostiach fungovania, ako aj ialSich (psychologickych, profesionélnyobpsostiach
operatora ...)Ergaticky systém je v prevadzkovom rezime ovplyvoovany pésobenim r6znych
druhov nahodnych faktorov, ktoré vyZzaduju vykonavae odhad efektivnosti Statistickymi
metdédami. Ukazovate¥s efektivnosti sa zvidite¥souje pravdepodobnosctak®n pripade

ES musi vyhovovae vSetkym vyjadrenym hodnotam (1), t. j. musi vyhovies nasledujicim

nerovnostiam:

P=PECEG;K* KR R A A6 G¥ Y £ Lj 2)

kde :C,, ...,H, —pozadované hodnoty parametrov.

Rovnice (1), (2 su zlozité, ich vypoeéet, t. j. vypoeet ukazovate¥aov kvality vyZzaduje spracovae
ve¥ské subory, ktoré su ddlezité pri navrhovani systéraueaeené zhodnotenie. Vhodnym
ukazovate¥.om je presnose prace systému, napr. presnose riadiaceho systému je mozné
hodrotie chybami vriadeni, ktoré predstavuju odchylky ES od zadanej trajekt6rie. Presnose
systému stabilizacie kurzu ES sa hodnoti pod¥a odchyliek !", ktoré predstavuju rozdiel
medzi okamzitou (realnou) zadanou hodnotou polohy lietadla na kurzovej linii. Presnose
systému riadenia letovej rychlosti sa hodnoti odchylkamyctilosti 'V, uhol sklonu
trajektorie pod¥a '# greletena vzdialenose pod¥a 'L, pretoZze od uvedenych parametrov je
mozné odvodie efektivnose splnenia cie¥sov uréenych metasystémgednofivych
pripadoch pouzivame normalne zakony rozdelenia, kde pracuj@ajeyami matematicka
nadej M astredna kvadraticka odchylks? . Obe uvedené veliéiny su zavislé od dynamickych
charakteristik systémov wéuju charakter pdsobiacich pordch. Ak je charakter poruch
znaény, potom sl vzeahy medzi Msg jednoznaéne definované.uedeného vyplyva, Ze

vo vSeobecnom pripade sU ukazovatele efektivnosti pomerne zl@igéasa pouzivaju na
hodnotenie bezpeénostipeeiatoénych fazach navrhupa koneénych experimentalnych
meraniach. \procese vyvoja systému vystupuje do popredia prioritna poZiadavka znalosti
pribliznych analogickych zavislosti, ktoré ukazuju na presnose parametrov systéné a

predstavuju jej vyvoj ease po dobu prevadzkovej funkcie ES.
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2. Odhad reakcie ergatického systému vezime automatického
riadenia na jeho poruchy.

Pri odhade reakcie eatického systému rezime automatickéhoadenia na jeho poruchy sa
riadeny pohyb ES prejaviadchylke X, od zadanej hodnot¥,. Nebezpeenym stavom na

danom rezime nazveme taku poruchu, vznik ktorej vyvola havarijni zmenu polohy ES bez

oh%¥aadu na éinnose operatora pri jeho riadeni.

poruchovy prejav-
Xi -prechod na nestabilny letovy rezim

i pov

i

A i | ,
.{lul
Xzp “J‘“m“ lm \Ziadany prejav dynamiky letu-

-stabilny letovy rezim

to tp t

skryté poruchova peridda peridda prejavu ' periéda likvidacie
poruchy poruchy

Obr. 2: Reakcia ES na vznik poruchy a jej periéda

Porucha znamena trvalé preruSenie schopnosti ASR vykonavas pozZadovanu funkciu
apredstavuje vznik potencialneho nebezpeeenstva, ktoré sa stava regmipade kei
operator riadiacim zasahom neodstrani havarijny stav. Porucha ASR, ktora sa nevyznaéuje
uvedenym prejavom aevyzaduje zasah operatora nie je nebezpeéna. Predmetom ilustracie
v tomto priklade su len tie poruchy, ktoré vyvolavaju stav nebezpeeesisiva obsahuj

vznik potencialneho nebezpeeenstva. Pochybndemo ei zasah operatora je nebezpeény
alebo nie, ureuje letecky ES, €0 nevyluéuje moznose vzniku nebezpeeenstva na
niektorych pracovnych (letovych) rezimoch. Za kritérium klasifikacie poruchy pouzijeme
ve¥skose reakcie ES na jej vznik. Pod reakciou ES na poruchu budeme rozumigjetmoen
polohy vdésledku pohybu jeho akeného elena, ktorého Ulohou je obnovie zadanui hodnotu

sledovaného letového parametra (vii obr. 2).
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Charakteristické easové okamziky reakcie ES :

* t, - okamzik vzniku poruchy,
e t, - okamZik prejavu poruchy,
* t, - okamzik odpojenia poruchového ASRaadenia operatora do obvodu riadenia

za Ueelom likvidacie prejavov poruchy.

V redlnom lete je fixacia okamziku vzniku poruchy operatorom takmer nempzetd, je
vyznamna h¥sadiska ialSej reakcie ES fixacia doby kedy sa porucha nadeni prejavi.
Z obr. 2 vyplyva, Ze:

* peridda skrytej poruchy ma trvaniBtg, =t; - t,,

e peridda prejavu periody je ureendtg =t - t;,

Perioda likvidacie prejavu poruchy ma poeiatokkamziku t apokraeuje az do odstranenia
vzniknutého nebezpeéenstva.

Skrytd poruchova perioda moéze trvae dlho, pretoZze porucha méze vznikiakejveéasti
Struktary SAR, ktora je wreitom pracovnom rezime mimo funkcie. Poruchy niektorych
elementov SARsa mozu prejavie len dosledku pésobenia vonkajSieho einite¥a, eo znamena,
Ze porucha SAR sa prejavive¥skym oneskorenim. Podstatné vsak je, Ze oneskoreny prejav

periody t, je prieinou oneskorenych zasahov pilota do riadenia a gastgotrebny na

nasledné spracovanie ialSich informacii pre spravne rozhodnutie sa skracuje. Peridda

likvidacie poruchy wkamziku odpojenia poruchového SAR 6d mbze predstavovae stav

ES, vktorom jeho koneéné nedovolené rychlosti zmien parametrov prekraéuju povolené
hodnoty. Vdanom pripade periéda $a mbéze zvaeSovasddsledky poruchy SAR operator
nemdze odstranie. Na likvidaciu vzniknutého havarijného stavu su potrebné TalSie
informacie. Na obr. 2 je uvedeny stay, Xedy porucha ASR na sledovanom pracovnom
rezime ES vyvola nebezpeeny stav z dévodu zmeny niektorého parametra pohybu. Porucha,
ktord sa realizuje wkamziku t, t. j. wase, kedy algebricky suéet zadahepnoty X
ahodnoty reakcie systéemuiXna na vznik poruchy povolenu velieinu ¥j,. Ak nastane

opaeny pripad, hovorimepmtencialnej nebezpeenej poruche. Potom:

X (0 + X() > X o 3)
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eo predstavuje nebezpeény stav. Ak plati:
X2(t) + Xl(t) £ X pov (4)

vznika potencialne nebezpeéenstRovnice (3), (3# su dolezité alostatoéné pre potrebu
klasifikacie poruch SAR zo zrete¥.a posudzovania bezpeenosti ES. Reakcia ES na poruchu
SAR zavisi na okamziku zasahu pilota do riadenia. Pokia¥s chceme zistie charakter poruchy
SAR vokamziku b, musime venovae pozornose easovému priebehu reakcie ES na jej vznik.
Na obr. 3 je zjednoduSene znazorneny poruchovy séas@a zmena zadanej hodnoty X

ktorej poéiatok je pozorovate¥sngaset,,, kedy sa pozorovate¥sne porucha SAR prejavi.
Predpokladajme, Ze pri riadiacom zasahu pilot pouzije vSetky dostupné prostriedky na
likvidaciu désledkov poruchy SAR. @br. 3 je mozné vysledovae aj hraniény eéasovy

okamzik, ktory oznaeime, ,. Uréena easova hodnotg, zodpoveda maximalnej potrebnej

peridde ¢,) max.

S

v

Obr. 3: Vplyv okamziku vstupu pilota do riadenia po vzniku poruchy

Na obr. 3 oznaéenia X1, X2, X3 predstavuju zmeny letovych parametrov po postupnom

vstupe pilota do riadenia&asocht ,, t,, t ;. Zobrazku vyplyva, Ze aj kei je hodnotg,,
medzit, at, mala, aj moznose pilota obnovie pdvodné zadané parametre ES je problémom.

Pre obnovenie povodného stavu sa ziada zmenie polohu prepigasaty,., (obr. 1), ktory
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akceptuje aj oneskorenie reakcie ES [10]. Potom je zrejmé, ze z éadavigt ., a t,,

mdZeme stanovie nebezpeenose poruchy. Ak plati:

trOZ >t PREF (5)

Potom pilot je UspeSnyabnoveni zadanycgbarametrov ESAk vSak plati :

troz £ tPREP (6)

nie je mozné ,uriadie lietadlo”, stav je nebezpeeny, porucha SAR tgkom pripade
nepripustna. Eas, , zodpoved& maximéalnejpovolenej hodnote prejavu poruchy =t;,
Doba zvratutg,- t.,= t,; Ukazuje na nemoznose obnovie letovu bezpeénosOwdu
dynamickych vlastnosti ESRovnice (5), (§ definuji nutné aostatoené podmienky

nebezpeénych @otencialne nebezpeénych poruch. Obe rovnice lshadiska vierohodnosti

dolezité pre pripady; [ t.. at,, [ t. aodhaduji poruchu ako nebezpeéengripade
ak plati: t,, » t ... Prakticky prejav velieirn .., t,, Vletovych podmienkach ma nahodny

charakter. Preto porucha SAR mbéze bye odhadnuta ako nebezpeena alebo potencialne

nebezpeéend aplikovanim pravdepodobnostnej metody.

3 Zaver

Hlavnym prostriedkom uchovania letovej bezpeenastlizovaym SAR, na vSetkych jeho
rezimoch je zalohovanjeavSak wove¥a SirSom zmyslako mbéze teodria pravdepodobnosti
vyjadrie. Realiz&cia zalohovania SAR musi akceptovae nasledujuce poZiadavky:
pouzitie identickych zaloznych prvkov obvodu SAR, ktoré maju spbésobilose uchovase
pbvodné pracovné funkcie SARasledne pévodny letovy rezim,
pouzitie identickych zaloznych elementov, ktorych zaradenie do obvodu umozni pri
poruche uchovae len pdvodny letovy rezim,
pouzitie identickych zaloZznych elementov, ktoré je mozné pouzie len pri nAhodnom

letovom rezime.

V prvej poziadavke ide palohovanie wmysle tedrie spo¥aahlivosti.dWuhom pripade su
akceptované inteligentné zruénosti pilota operatora. Treti pripad vyZaduje zmenuttasywej
na nahradné letiskoV praktickg realizacii navrhnutych zalohovacich systémov vznikaju
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rézne eazkosti vyplyvajuce ztechnickych obmedzeniako napr. zmenSenie koeficientu
pripravenosti systému tormalnej funkcii, obzvlaSe pri prevadzkovanildrzbe. Ztoho
doévodu zvySovanie odolnosti voei poruchovosti uZtadiu projekcieakceptuje cenu

azvySuje naroky na kontrolu pripravenosti SAR rieSie stanovené zakony riadenia.
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Vyuziti servomechanismu pro zobrazovani dat

Usage of a servo-mechanism as a gauge

Ing. Radek Bystgicky, HD., Ing. Josef Bajetng. Pgemysl Janu
Katedra leteckych elektrotechnickych systému, Univerzita obrany, Brno,
email:radek.bystricky@unob.¢psef.bajer@unob.¢premysl.janu@unob.¢cz
tel.:+420-973-445-234

Resumé:

Pro zobrazovani dat formou ukazatele je standartni cestou zobrazeni pomoci virtualniho
peistroje za pomoci programovaciho softwaru na displeji politale, nebo ve forme fyzickeho
rulilkového peistroje. Tento peispevek pojedndva o zp"sobu jak jednoduchy ukazovaci
peistroj vyrobit s minimalnimi naklady a znalostmi programovani, za vyuZziti modelasského
servomechanismulNavrzeny peistroj ma slouzit pro peipojeni k navrzanéleteckému
palubnimu elektronickému systému, ktery je vysledkem Projektu obranného vyzkumu eeSeného
na Katedee leteckych elektrotechnickych systém"

Standard way to display measured data is through virtual instrumentation or with real gauge
instrument. This article deals with an alternative way used to create the gauge instrument. It
is possible to create a simple instrument with very low price and almost without knowledge of
programing language C. Proposed instrument is designed to work with the Aircraft
Electronic System (AES), which is a result of a Defense research project solved at the
Department of Aerospace Electrical Systems at University of Defense Brno.

1 Uvod

Na zakladi projektwbraného vyzkumu byl vybgersystém sbiru dat, ktery ma na rozdil od
podobnych pouzivanych elektronickych systému slouzit pouze jako informaeni brana pro
sieové prostgedi NEC, vyuzitelny napgiklad v ramci elektronickeho HdjjStNa obrazku

e.1 je vidit blokové ideové schéma budovaného elektronického systZakladni ideou
tohoto systémy je nahromadini co nejvitS§iho mnoZstvi dat relevantnich pro prostgedi NEC a
jejich odeslani ostatnim uzivatelum v siti. Jak je z obrazku,wditgni je proto cely systém
koncepéni zaloZzen na komunikaci po jedné sbirnkézhledem kdostupnosti, flexibilit,

nizké ceni a faktu Ze je certifikovana pro pouzivani na letecké technice, byla zvolena sbirnice
CAN s protokolem CANaerospaclas pgistugomunikace po sbirnici CAN je zaloZen na
strategii TTCAN gizeni sbirnide, 3].

Pgi praci na projektu, jsme narazili na problém jak jednoduSe a bez nutnosti pgipojovat poeitae
zobrazit nikteré parametry. Standardni postup, ktery vyuzie@gram pro komunikaci a

analyzu komunikace po sbirnici CAN, neni mozné vyuzivat za vSech okolnosti a nikteré
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parametry zvlasti pro potgeby demonstrace funkce je vyhodné zobrazovaipampide

rueiekovych ukazatelu.
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Obr. 1: Blokové schéma leteckého palubniho elektronického systému

V soueasné dobi vSak na trhu neni pgistroj, ktery by byl schopen vyéitat data se sbhirnice CAN
s protokolem CANaerospace a tyto data zobrazovat v potgebnych rozsazich. Z tohoto duvodu
jsme se rahodli takovy pgistroj navrhnout a vyrobit sami.

2 Hardwarové lesSeni

Standartni postup pgi navrhu rueiekového ukazatele je vyuzit krokovych motoru a bui ruent,
nebo za pomoci specializovanych obvodu gidit pohyb rueiéky, tak jako napgiklad v pgistrojich
firmy MESIT. Vyrobit takovy pgistroj vSak pgedpoklada zvladat dobge problematiku gizeni
krokovych motoru a vyZaduje znaény finanéni obnos. Z tohoto duvodu jsme se rozhodli jit
odliSnou cestou a pro vyvoj ruéiekového pgistroje vyuzit obyéejny modelagskyoseryom
jehoz cena je na rozdil od krokového motoru a specializovanych driveru pro gizeni krokovych
motoru i o nikolik gadu mensi.

V prubihu geSeni projektu obraného vyzkumu, jsme jako nosny typ mikrokontroleru pouzivali
AT90CAN128, ktery v sobi mimo standardnich periférii obsahuje i komunikaéni linku CAN.
ProtoZze pozadovanou funkci je naeteni dat ze shirnice a jeji zobrazeni na ukazateli, vyuZili

jsme stejného mikrokontroleru i zde. Z duvodu kompatibility s ostatnimi leteckymi pgistroji,

-62 -



11. mezinarodni vedecka konference ,Meeeni, diagnostika, spolehlivost palubnistagdetadel” 2011

respektive vzhledenk pomirni Sirokému rozsahu napajeciho napiti stejnosmirné palubni
siti, je pro napdjeni vyuzit DC/DC konvert@fCR 0505,jehoz vstupni napéajeci napiti se
muze pohybovat v rozsahu3®V, a jehoZ vystupni napiti je 5V. Toto napiti slouzi jak pro
napajeni samotného mikrokontroleru, tak pro napajeni servomechanismu. Z duvodu ochrany
paistroje od moznych poruch na sbirnici CAN, je tato sbirnice elektricky oddilena pomoci
ISO1050Q o jehoz napéjeni se stara opticky oddileny DC/DC konvdtGR010505. Pro

samotné ovladani servomechanismu je vyR¥iM generator mikrokontroleru.
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Obr. 2: Navrzené schéma ru"kového ukazatele

Diky pouziti vestaviného hardwarového PWM neni nutné zatiZzovat procesor vypoety PWM a
lze dosahnout vysokych opakovacich frekvenci. Rovniz Ize samotné programoveé vybaveni
zjednodusit pouze komunikaci po sbirnici CAN, kter4 v dohledné dobi bude, jak doufam,
nahrazena vestavinou knihovnou a na propoéet potgebny na ureeni délky PWM signalu
ovladajiciho servomechanismus.

Vzhledem k tomu, Ze jsme se chtili alespod vzhledovi pgiblizit standardnim leteckym
paistrojum, zvolili jsme kruhovy tvar ploSného spoje. Horni strana ploSného spoje je osazena
pouze signalizaenimi prvky mikrokontroleremneboe tisni nad nimi musi byt umistino na
distancich ukazovaci migitk&podni strana ploSného spoje tak musi obsahovat ostatni

soueastky a rovniz z této strany musi byt umistin miniaturni servomechanismus.
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Obr. 3: Navrh ploSného spoje a jeho realizace.

3 Softwarové !eSeni

Kazdy servomechanismus (servo) pouzity na maketi vrtulniku se sklada ze stejnosmirného
motoru, pgevodu a bloku elektroniky, viz 5 5. Do bloku elektroniky vedou celkem tgi kabely.

Jedné se o0 zem, napjeni (+5 V) a gidici signal.

viistupni hiidel e r‘;_;;\_\
Paka
Potenciometr e .
Pevody
Servokabel Motor
Elekbronila KrabiCka

Obr. 4: #ez modela!skym servomechanismem [5]

@idici signal v podobi kladného pulzu je generovan v RC pgijimaéi modelagské soupravy a na
servomechanismus posilan v pravidelném intervalu cca 50 Hz, tedy kazdych 20 ms. Na Sigce
tohoto pulzu zavisi natoéeni servomechanismu. U servomechanismu je jeho aktualni poloha
udavana zpitnovazebnim potenciometrem, viz obrazek 5, ktery spolu s monostabilnim
klopnym obvodem vytvagi opaény pulz, ktery je komparovan se vstupnim gidicim pulzem. V

pwipadi, Ze je délka gidiciho pulzu shodna s pulzem udavajicim polohu servomechanismu, je
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na vystupu souetového élenu nulovy signal a servo nemini svoji polotitodeu jinak, na
vystupu souetového elenu se objevi pulz, jehoz délka je imirna rozdilu obou pulzu a tedy i

rozdilu pozadované a skuteené polohy, ktery pootoéi servo o maly kousek potgebnym
smirem

Y

MKO

Obr. 5: Princip "innosti modela!ského servomechanismu [6]

Opakovaci frekvence pak ovlivouje rychlost, s jakou se servomotor natoéi do pozadovaného
smiru a silu s jakou se bude snazit branit pgipadnym rusivym momentum pusobicim na
rueieku.Standardni jsou RC vysilaée a pgijimaee nastaveny na rozsahy 1050 !s az 1950 !s.
Pro praktické pouZiti, je ale moZno vyuzit cely rozsah servomechanisaasahu 600us az
2400us, které odpovidaji hodnotar®8°. Pro zakladni kalibraci konkrétniho ukazatele je pak

nutné najit Sigku impulzu PWM pro alespoo dva konkrétni body gsumi90° a +90°.

1500us
00
-------- L SR
1050ps L N - 1950ps
+45° fo}) +45°
X o X,
1" b .
ol ’lo
600},15 777,{7 ;A 7777( N T 7:*7772400“3
-90° <o 0--0--0 l\@) 0--0-0-0 +90°

Obr. 6: Vychylka servomechanismu v zavislosti na Silce PWM signalu

Postupni po jednotlivych krocich hleddme hodnotu Sigku PWM signélu pro dosazeni obou

hodnot a tyto hodnoty pak uloZzime do prominnych v pamiti mikrokontwolBro konkrétni
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vypoéet polohy rueiéky pak podle zvoleného migitka vypoeteme na zakladi linearniho
prubihu statické pgevodni charakteristiky servomechanismu v zavislosti na zvoleném migitku.
Jak jiz bylo zminino vySe, program v mikrokontroleru musi kromi vypoetu SRAM

signalu sledovat data vysilana na sbhirnici a pokud souhlasi identifikator pravi vysilané zpravy

s identifikatorem parametru, ktery chceme zobrazit, musi mikrokontroler tuto zpravu pgijmout

a ulozit do své pamiti. Tato hodnota je potom dosazena do vypoetu polohy ruéieky.
Nevyhodou tohoto zpusobu geSeni ovladani ruéieky ukazatele je Ze je schopna pracovat pouze
v uhlovém rozsahu 180°. Pro pgipad, Ze by bylo potgeba navysit zobrazovany Ghlovy rozsah,
bylo by nutné hardwarovi upravit mechanické pgevody servomechanismu, respektive jeho

dorazy a zaminit potenciometricky snimaé za snimae s vysSSim uhlovym rozsahem.

4  Zaver

Pro vyrobu rueiékového ukazatele l|zevybhodou pouzit obyéejného modelagského
servomechanismu, jehoz cena je pouhym zlomkem ceny drazSich krokovych motoru, jez jsou
obvykle pouzivany. Rovniz softwarova obsluha jpaipadi pouZiti hardwarového generatoru
PWM pomirni jednoducha. Vytvogeny ukazatel pak muze na prvni pohled smile konkurovat
profesionalnim vyrobkum. Jistou nevyhodou je vSak omezeny uUhlovy rozsah takovéhoto
ukazatele. Na druhou stranu velmi jednoduSe lze zkombinovat dva servomechanismy do

kombinovaného pgistroje, ukazujiciho napgiklad tlak a teplotu oleje.
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Navrh struktury jednoduché inercialni refereneni jednotky

Design of the Structure of a Simple Inertial Reference Unit
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Resumé:

llanek je zameeen do oblasti navrhu moznych struktur inercialni referen"ni jednotky
vyuzivajici akcelerometry, senzory Uhlovych rychlosti a magnetometry vyrabené technologii
MEMS. Navrhovana jednoducha inercialni referen"ni jednotka je vhodna pro pouziti na
palube ultralehkych letadel, bezpilotnich Iétajicich prosteedk#] algr#znejSich pohyblivych
pozemnich "i plovoucich robo#pod.

This paper is focused on the field of design of possible structures of the Inertial Reference
Unit, which is based on the MEMS inertial sensors. The designed simple Inertial Reference
Unit is suitable for application on board of the ultra-light aircraft, the unmanned flying
vehicles, but also on board of several types of the moveable land or floating robots etc.

1  Uvod

Inercialni refereneni jednotky (IRJ) jsou zagizeni slouzici pgedevsim k migeni polohovych
ahlu letadla (éi jineého pohyblivého prostgedku), tedy k migeni naklllorsklonu g a kurzu

y letu, které pgedstavuji zdkladni vazby mezi zemskou a letadlovou sougadnicovou soustavou
(ZSS a LSS). Druhotnymi vystupy jsou pak obvykle slozky vektort Ghlové rychigsti

w,, aw,, alinearniho zrychlena, , a,, a a,,, mgené Jetadlové sougadnicové soustavi.

Pokud je IRJ vybavena tgiosym magnetometrem, mhlkiHotnym vystupum patei i slozky

vektoru intenzity geomagnetického potg, , m, am,,, migené \LSS.

NaSe pracovisti se jiz gadu let podikh vyvoji jednoduchycHRJ. Ve spolupraci irmou

OPROX, s. r. 0., za podporyiMsterstva prumyslu a obchodu Eeské republiky byla vyvinuta
jednoducha IRJ. Jeji vyvoj byl ukonéenroce 2008. MetoSnim roce byla navazana
spoluprace §irmou TL Elektronics, s. r. 0., kde se naSe pracovisti zapojilo do vyvoje
integrovaného pgistrojového a gidiciho systému ,Integra“, uréeného pgedevSim pro ultralehk&
letadla. Lze tedy konstatovat, Ze naSe pracovisti jiz dlouhodobi sleduje vyet) oblati a

nadale vyviji segmenty IRJ zejménar&mci tzv. specifického vyzkumu, tedyr&mci

studentské videcké éinnosti, ale hlavniamci doktorandské videckovyzkumné prace.
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2  Mozneé struktury IRJ

IRJ byla navrZzena jako dvoukanalovahkvnim migicim kanalem a korekenim migicim
kanélem, ktery je tvogen dvima korekénimi kanaly (viz obr. 1).

Hlavni migici kanal zpracovava signalyrgjosého senzoru uhlové rychlgstiyrobeného
technologii MEMS (gadpnalog DevicesADXRS..., pozdiji gady ADIS16.), tedy zet@i
rychlostnich gyroskopuejichz citlivé osy jsou orientovany do os LSS. Polohové ahly jsou

vypoeitavany metodou kvaternionu, ktera je popsana vyrazem:

ge 0 Wi WAy Wy, 9

. , G Wi 0 - Wy, Ay T

2 - o - ’ ) ) -
=q" * , (qO Q. 4y qz) C. Wy, Wy R/ W

é' Wy, = Wy Wi o

kde g je rotaeni kvaternion,& pgedstavuje jeho éasovou derivadg/dt a < je

kososymetricka matice slozek vektoru uhlové rychlosti.

1 Q.0

A
Senzory -
thlove
rvchlosti
TR %
k

P ZSS-=LSS
po
¥ L
£ (pa: Uﬂ

Akeelerometry |
]

lljln

3
1
b

Magnetometry

Obr. 1 Blokové schémdRJ s rychlostni proporcionalni korekci

Kvaternion ma skalarni \eektorovou eastq =(q,, q,) =(d, 0., 9,, d,). Lze na nij take

nahlizet jako na hyperkomplexni eigim@ené jednou realnou a tgemi imaginarnimi éastmi

simaginarnimi jednotkami, j, k, pro jejichZz vzajemné soueiny plati vztahy:

i =jxj=kk=-1,ixj= - j¥ =k, jk=-kxj=i, ki =4%k=]j. )
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Pro souéin kvaterniong ar pak plati:
S:qorz(qsxs_qvxv’qsxv-'-rs)qv-'-qvl rv)' (3)

Rotaéni kvaterniony reprezentujici dilei Eulerovy uhly maji strukturu:

_ Y —rnd ind
—cosK,sn—xo,O,l, 7 =cos— ,sin—=x(0,1,0),
q’ 5 SN 06,01, q 5 SN (0,1,0)

(4)
q’ = cosﬁ sini (L 0,0)
2 ) 2 ) -
Vysledny rotaeni kvaternion pak ma strukturu:
q9=9"0q’0q" =q, g, q,, q,, (5)

kde je:
_ Sy q f .y _ .q . f
g, = COS— XCOS— XCOS— + Sin—>sin = >sin—,
2 2 2 2 2 2

g, = sin”- scos? >cos£ - cos’sin? >¢sinz :
2 2 2 2 2 2

q, = cosK xsing >cos£ + sin)‘i >cosg ><sin£ ,
2 2 2 2 2 2

g, = cos” scos? >ein£- sin?ssin? >cos£.
2 2 2 2 2 2

Z této struktury pak plynowyrazy pro vypoeet Eulerovych ahlu, tedy kurzu, naklonu a

sklonu:

2><q0 >QZ + qx >(:1y)
1- 2>(qy2 + qzz) ’
g = arcsi2X(d, >4, - 6,0, (6)
2>(q0 >Q>< + qy mz)
1- 2Xq’ +q,”)

y =arctg

f = arctg
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Pro transformaci vektoru ze ZSS do LSS a zpit plati vztahy:
L,=qoLg0q,als=qoL,o0q, (7)

kde L,, L; je vektor L zobrazeny \etadlovée a&emské sougadnicové soustavi a
g =(q.,-q,) je kvaternion komplexni sdruzeny (konjugovany).

Pomoci vyrazu 1 a 6 ziskame polohaldy letadla zlavniho migiciho kanalu. ¥usledku
toho, Ze algoritmus vypoétu vyrazu Jeislicovém poeéitaei pgedstavuje integraéni vypoeéet,
kterym jsou integrovany kromi uziteeného signalu i chyby vznikajioiigicim getizci, je
signal polohovych ahlaatizen chybou neustale rostoséiasem.

Z korekeniho kanalu akcelerometru ziskame polohové uhly pomoci vztahu:

= - arcsina—X f, = arcsin—=——
A g A > ’ (8)
g - ax

kde J, a 7, jsou uhly sklonu a naklonu je tihové zrychleni aa, a a, jsou slozky
zrychleni pusobici podélné a boené ose letadla.

Signal kurzu y . ziskame ze signalu trojosého magnetometru tak, ze migeny signal

z magnetometru transformujemeéetadlové do zemské sougadnicové soustavy pomoci vztahu

7 a pak zhorizontalnich slozekn, , a m, , vypoéteme magneticky kurz letu:

Vo= arctgh. 9)
M. x
Signaly vystupu hlavniho a korekénich kanalu jsou porovnavany a takto ziskané rozdilové

signaly po pgislusném zesilekj odeeitame od signalu migené Uhlové rychlosti. U IRJ

migicich plné uhly bez omezeni transformujeme rozdilové signaly ze zemské do letadlové
sougadnicové soustavy.

Pgi pouze proporcionalni korekci vSak IRJ migi polohové ubbtasenymi odchylkami

v dusledku driftu a dalSich nepgesnosti senzoru Uhlovych rychlostkovem pgipadi je

vhodné zavadit korekci i pomoci integralni vazby, coz tento problém odstraduje (viz obr. 2).
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Obr. 2 Blokové schéma IRJs rychlostni proporcionaln!-integralni korekci

Pgenosova funkce IRJ pak pgedstavuje kmitavy élen druhého gadu, je tedy nutné spravni

navrhnout vztah mezi zesilenimi proporcionakyj a integralni k; korekce, aby bylo

nastaveno pomirné tlumeni rovno 1 a systém nekmital.

—

e X
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k, ‘—é
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Alkcelerometry
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¥ L | Sestaveni

Wm qﬂ,m [

Magnetometry

Obr. 3 Blokové schéma IRJs proporciondlni kvaternionovou korekci

Korekeni signaly je vSak mozné zavadit tak, Zze ze signalu polohovych uhlu ziskanych
z korekenich migicich kanalu sestavime kvaterniqnp,, a ten pak porovnavame

skvaternionem polohovych uhlu ziskanyrhlavniho migiciho kanélg (viz obr. 3).

-72-



11. mezinarodni vedecka konference ,Meeeni, diagnostika, spolehlivost palubnistagdetadel” 2011

—
¢,V

""2'(':1=q><ﬁ —l'?— =

H
¥ Z

Senzory
ublove
rvehlosti

A
@< K, k
- -_
¥ L
z - (I}Z;]’UE'I
Alkcelerometry k /!S

H
¥ L —'| Sestaveni

™ VY. [
In Qi

Magnetometry

Obr. 4 Blokové schéma IRJs proporcionaln! -integralni kvaternionovou korekci

Ziskany rozdilovy kvaterniorDg=q- g, , pak po pgislusném zesilekj odeeitame od
kvaternionu hlavniho migiciho kanalgé=q- q ), ze kterého pak vypoeitavame polohové
ahly a pouzivame jej jako vstup dalSim kroku vypoétu algoritmu vypoétu metody
kvaternionu (viz vztah 1).

V pgipadi, ze senzory uhlovych rychlosti nemaji oSetgen drift vystupniho signalu, je vhodné
pouzit proporcionalnintegralni korekci.

Protoze i iomto pgipadi bude pgenosova funkce IRJ pgedstavovat kmitavy élen druhého

gaduy je vhodné volit hodnoty zesileni proporcionaky a integralnik, korekce tak, aby

koeficient pomirného tlumeni byl blizky 1.

2 Zavlr
Inerciélni referenéni jednotky je mozné koncipovat ruznymi zpusébymto pgispivku byly
ukézany dvi zmoznych cest, a to:

1. zavéadit korekéni signal na vstupu vygteho algoritmu hlavniho migiciho kanalu
(metoda kvaterniontu nebo metoda smirovych kosinu), tedy jako korekéni uhlovou
rychlost,

2. zavadit korekeni signal na vystupu vyeteho algoritmuhlavniho migiciho kanalu,

tedy vpodobi korekeniho kvaternionu.
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Pai experimentalnich poéitaéovych simulacich se oba zpusoby zavadini korekce jevily jako
srovnatelné.

U kvaternionové korekce odpadé nutnost transformovat korekéni signal ze zemské do
letadlové sougadnicové soustavy, coZ pgedstavuje vyznamné zjednoduSeni, a tedy i urychleni

vypoetu.
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Nontraditional aircraft sources of electric energy
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Resumé:

Peispevek pojednava o problematice vysokoteplotnich elektrochemickych zdrejpie,

které jsou velmi "asto ozna"ovany jako tzv. ,termalni baterie. V letectvi jsou tyto zdroje
dlouhodobe pouzivany jako hlavni zdroje v eizenych steelach a v posledni dobe se za"aly
pouzivat jako nouzové zdroje i u letadel. V "lAnku je poasdyzildini podstata
elektrochemické peemeny energie, konstrukce zdroje, konkrétni peiklady pouZiti na letecké
technice a \zaveru je venovana pozornost i ogzterminologie.

The article deals with high temperature electrochemical sources of electric energy, which are
very often called ,thermal batteries'Such sources are used in aviation as main sources in
guided missiles over long period but completely new role is their use as emergency sources in
aircraft power systems. Principles of electrochemical energy conversion, source design,
particular use in aircraft power system and the terminology problem are discussed in the
article.

1  Palubni zdroje elektrické energie

Systém vyroby a pgeminy elektrické energie na palubi |étajiciho prostpedkistavuje
souhrnpriméarnich a sekundarnich elektroenergetickych uzlu. Elektroenergetickym uzlem se
rozumi souhrn zdroju a zagizeni pro regulaci napiti a kmitoetu, paralelni spolupréaci, ochranu,
gizeni a kontrolu, které zabezpeéuji vyrobu a pgeminu elektrické energiedovanz

kvaliti. Primarni zdroje pgemiouji neelektrickou (nap@. mechanickou ei chemickou) energii
na energii elektrickou, sekundéarni zdroje pgemiouji elektrickou energii primarnich zdroju na
elektrickou energii jinych parametfd].

Podle konkrétniho zagazeni zdroju elektrické energie v systému vyroby a pgeminy elektrické
energie letounu se rozliSufilavni zdroje elektrické energi@yrobu elektrické energie v
prubihu normalni éinnosti zalozni zdroje elektrické energigyroba elektrické energie u
zalohovanych systémua nouzové zdroje elektrické energ(eyroba elektrické energie v
pgipadech poruchy hlavnich zdidj.

Hlavnim zdroji elektrické energie jsou generatory, které se gadi do skupiny
elektromechanickych zdroju elektrické enerdigp, paetavykon generatoru zavisi na typu
prostgedku, jeho uréeni a na instalovanych pgikonech spotgebiéu.
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Nouzovymi zdroji elektrické energigsou &umulatorové baterie, které se gadi do skupiny
elektrahemickych zdroju elektrické energi@kumulatory mohu plnitna palubi prostgedku

jesti dalSi ukoy, jako je zasobovanielektrickou @ergii pgi pgetizeni hlavnich zdroju,
autonomni spustini pohonu prostgedipeedletova pgiprava prostgedku

Jako nouzové zdroje se vyuZivaji i vysokoteplotni elektrické baterie, které se opit gadi do
skupiny elektrashemickych zdroju elektrické energie. Na rozdil od akumulatorovych baterii
se daji pouzit pouze jednorazovi a proto je jejich funkce omezena nauvglektrické
energie v pgipadech poruchy hlavnich zddépuhodobijSiho charakteru.

2  Vysokoteplotni dektrick é baterie

Vysokoteplotni elektrické baterie jsou zaloZzeny na principu relativni nevodivého elektrolytu
pai bizné okolni teploti, ktery se pgi zvySené teploti roztavi a st@wg/soce vodivym.
Zvyseni teploty se zabezpeeuje pyrotechnickymi zdroji tepelné energie, které jsou nedilnou
soueasti kazdé baterie. Doba éinnosti sgwslosti na konstrukci baterie pohybuje od
nikolika sekund do gadu desitek mirRbuziti vysokoteplotnich elektrickych baterii ovlivouji
jejich vyhodné a nevyhodné vlastnosti. Mezi jejich pgednosti ghitai [

* dlouha doba skladovatelnosti (az 25 let) ve stavu okamzité provozuschopnosti,

» témig okamzita aktivace baterie,

» vysoka spolehlivost,

e 7adné pozadavky na udrzbu,

* samovybijeni jgrakticky zanedbatelné,

* pouZziti v Sirokém rozsahu tep)ot

e Zadny unik plynu, baterie je hermeticky uzavgena.

Mezi nevyhody vysokoteplotnich elektrickych baterii patpi [
» obecni kratka doba einnosti (typicky méni nez 10 minut),
e povrch baterie se muze ohgéat na 200 °C a vySe,
e vystupni napiti je nelinearni a kles@éiebou einnosti baterie,

* jednorazové pouziti, baterii nelze dobit.

Kazda vysokoteplotridaterie obsahuje [2]:
» anodu zalkalickych kovu neb&ovu alkalickych zemin
» elektrolyt ve formi tavitelné sali
» katodu ve formi kovové soli,

* pyrotechnicky zdroj tepla.
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Anoda Elektrolyt Katoda Napiti élanku
Ca LiCI-KCI Kr,Cr,0O; 2,8-3,3
Ca LiCI-KCI WG, 2,4—-2,6
Ca LiCI-KCI CaCrQ 2,2—-2,6
Mg LiCI-KCI V ;05 2,2-27
Ca LiCI-KCI PbCrQ 2,0-2,7
Ca LiBr-KBr Kr,Cr,0O4 2,0-25

Slitina Li LiCI-LiBr-LiF FeS, 1,6-2,1

Li-kov LiCI-KCI FeS, 1,6-2,2

slitina Li LiCI-LiBr-LiF CoS; 16-21

Tab. 1: Typy vysokoteplotnich baterii[1]

Anodutvogila dgive vrstvieka (nebo folie) vapniku naneseréleane, ocelové nebo niklové
konstrukcj pozdiji se pouzivala i vrstvieka nebo folie hogeiRostupem easu se zaealo
pouzivat lithium, a to ve dvou variantactsktiny lithia a lithiumkov. Nejvice pouZivange
slitina lithium-hlinik, ktera sezpracujena prasek a za studena se nalisuje do destieek nebo
granuli, které jsopak velanku vyztuzeny Zelenm, ocelovou nebo niklovou konstrikc
Lithium ma bod tani nizsi nez je provozni teplota elanku, proto se u typu likaurmpro
imobilizaci roztaveného lithipouzivajitzv. vazaeeRoztavené lithium smicharskovovym
vazaeense nalisuje do formtenké folie, kterd se uzavge do Zelezrétidku

Elektrolyt ve formi tavitelné soli zpoeatku tvogila smis chloridu lithn&i@l a chloridu
draselho KCI v pomiru 45:55 sbodem taveni 352 °C. Pro snizeni bodu {@gnddlouzeni
doby éinnosti) a vnitgniho odporu (zvySeni proudové kapacity) se vyvinuly sloueeniny LiBr
KBr-LiF s bodem &ni 320°C, LiCI-LiBr-KBr s bodem &ni 321°C aLiCI-LiBr-KBr s bodem
tani430°C. Pro imobilizaci roztaveného elektrolytu se do nij pgitjavazaée na bazi kgidy,
kaolinu ei kgemiku, dnes se pouziva oxid hogebtyidy

Katodu ve formi kovové solitvogi Siroka Skala sloueeninchroman vapenaty CaCiO
dichromany draselny ¥Cr,O;, chroman draselny 4&rO,, chroman olovnaty PbCrQoxid
vanadieny Os, oxid wolframovy WO;, oxid a sulfid miinaty CuS, disulfid Zeleznaty FeS
a disulfid kobaltnat CoS. Hlavnimi hledisky po pouzity materigsou dostateenvysoké
napiti oproti vhodné anodi, kompatibilitareztavenym elektrolytem a teplotni stabilita do
cca 600 °CChroman vapenaty CaCkOse nejvice pouzivalv@pennymi anodami, disulfidy
Zeleznaty FeSakobaltnaty Cogse pouzivaji ynodernich aplikacichlithiovymi anodami.
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Jako pyrotechnické zdmjtepla se principialni pouZzivaji vyhgivaci papiedt paper) a
vyhgivaci granuléhéat pellet)Vyhgivaci papir je papiru podobna konsistence piABkania

a chromanu barnatého BaCr@alisovaného do podlozky anorganickych vidkenJelikoz
vyhgivaci papir pgi hogeni tvogi anorganicky pabektsckym odporem, je tgeba pgi jeho
vloZeni mezi élanky baterie pouzit vodivé mustky mezi élankgnodernich konstrukcich

slouzi vyhgivaci papir jako zapalka pro vyhgivaci granule. Vyhgivaci granule jsou slisované
tablety nebo granule smisi prasku Zeleza a chloristanu draselnéhq,. K&2IGalené granule

jsou vodiei elektrického prouga proto zjednodusuji spojeni elan&ttim celou konstrukci
baterie Na rozdil od vyhgivacich papiru maji mnohem vitSi entalpii reakce a po dohogeni

slouzi jako tepelné zasobniky, které prodludojbu einnosti baterie.

3 Palubni zdroje letounu JAS-39 Gripen

Struktura soustavy napajeni elektrickou engf@NEE) letounu JAS-39 Gripen [{d strueni
schematicky znazornina na obr. 1. Hlavnim zdrojem stgidavé elektrické ebergis V,

400 Hzje stgidavy generator MGEN pohaniny od leteckého motoru Volvo Aero RM 12,
zaloznim zdrojem je zalozni stgidavy generator AGEN pohaniny bui rovniz od
leteckého motorunebo od pomocné energetické jednotky APU. Primarni zdroje jsou
vybaveny obvody regulace, gizeni, ochrany a paralelni spoluprace (GCU, AGEG}I).

zdroj je mozné p@ipojit pomoci zasuvky vnijsiho zdroje.

Hlavnimi zdroji stejnosmirné elektrické energie 28V jsalvi paralelni zapojené
trafousmiroovaci jednotky TRU napajer#e stgidavého generatdMGEN. Nouzovym

zdroji jsou potom jednakumulatorova baterie SAFT a t@i vysokoteplotni batejedna
paimo pro SNEE a dvi pro hydraulicky systém

Letoun JAS39 Gripen ma samostatné napajeni systému gizeni letounu stejnosmirnou
elektrickou energii 37 V, ktera je ziskana ze stgidavého generator@ E@usmiroovaci
jednotkou FCS TRUNapajeni systému je zalohovamblavni stejnomirného 28V systému i
akumulatoroveé 24V systému.

Struktura SNEE je dana pouzitynypy leteckch generatort hlavnich primarnéh zdroji
elektrické energieSNEE letounu JAS9 Gripen Ize potom oznaeit za stgidavou, vzhledem

k tomu, Ze hlavni primarni zdroji jsou hlavni stgidavy generator MGEN a stgidavy generator
pro napajeni systému gizeni letounu f&CS
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Volvo Aero RM 12 APU

Extemnal ground

power source
©
Input_ g £ g
connection E=] oE
@ c8
a =
GCU AECU
115V 400 Hz
FCS
TRU
A v
37V
A

DC buses Battery buses

Obr. 1: Soustava napdjeni elektrickou energii letounu JAS9 Gripen

Vysokoteplotni baterietounu Gripengou tvogentimito komponenty:
* anoda- slitina lithium-hlinik,
» elektrolyt—slouéenind.iCI-LiBr-LiF-MgO,
» katoda—disulfid Zeleznaty Fe$
» pyrotechnické&droje tepla- vyhgivacgranule Fe/KCIQ, papr Zr/BaCrQ..

Baterie se aktivuji automaky pgi vypadku motoru nebo vypadku stgidavé elektrické energie.
Minimalni zaruéena operaéeni doba9jeninut, bihem které dojde goklesu stejnosmirného

napiti z30 voltu na 23 voltuPracovim teplota dosahuje cca 450 °C, pgieemz vnijSi obal

baterie se ohgeje maximalni na cca 250 °C
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4 Palubni zdroje lizenych stlel

Na palubach gizenych stgel se nejéastiji vyuzivaji dva typy elektrickych zdbajiierie a
generatory{5]. Elektricka energie se pak vyuziva pro napajeni elektronickych bloku navadici
easti stgely a u nikterych typu (napg. AIRD AMRAAM) pro napajeni pohonu gidicich éasti
(kormidla, nastaveni polohy vytokove trysky raketového motoneubihu letu kcili. Pged
vypustinim, jsou stgely napajenyalubni siti letadla (nosiée).

Generéatory (motegenerator) se pgedevsim pouZzivaji u gizenych stgel dlouhého dosahu, kdy
je vyzadovano, aby zdroj elektrické energie pracoval desitky minut. Pro pohon motoru
generatoru je vyuzivano bui palivo, které je neseno ve specialni nadrzi, pgipadni je odebirano
ze spoleéné nadrze pohonu proudového motoru stgely. Generator je dale mozZzno roztaeet
naporovym vzduchem ei samotnym proudovym motoj@mBaterie jsou naopak vyuzivany

u stgel kratkého nebo stgedniho dosahu, kde doba einnosti byva nikolik minut. U soudobych

gizenych stgel jsou vyuzivany pgedevsim vysokoteplotni baterie.

30, | AC/DC ‘ . | Cryo
26Vac ‘ P
converter | ower
J ‘ +28 V (reg)
VA [ 28 V (reg) Gyro
! [ Power
+30V - W— A e
Aircraft 7L ‘ DC/DC +15 Vdc
/\
/\ converter 15 Vde
+30V [ —1— (early)
DR 05— — — +8 Vdc
(Y CSRSPEENN S AR
| I s |
-30V L DC/DC | ASVde
Battery | converter | 15 vd
x L — - Cc
ZE\ | (late) |
| |
30V [ | |
Aircraft : DC/DC :
Missile : converter +5 Vdc
Activate o— -
Delayed E (Iate) :

_______________

SR |

Obr. 2: Soustava napajeni elektrickou energii lizené stlehPAGM-65 Maverick

Na obr. 2 je uvedena struktura SNEE letecké protizemni gizené stgelpAGhdverick.
Pged vypustinim je stgela napajenaalabni siti letadla —nosiée, resp. wypousticiho
zagizeni LALL17A. Ten vyrabi stejnosmirné napitBOV a proverze stgely s dédmrem
infraeerveného zagerstgidavé napiti 3x26V, které se na stgele usmirouje a sloapidieni

systému kryogenniho chlazeni detektoru

-80 -



11. mezinarodni vedecka konference ,Meeeni, diagnostika, spolehlivost palubnistagdetadel” 2011

Dale je na stgele generov&tejnosmirné napitit15V a 5V. U starSich verzi stgely pomoci
oddilenych miniéu a unovijSich verzi pomoci spoleeného minieée, ktery napaji i
gyroskopicky systém. Po vypustini gizené stgely funkci zdroje stejnosmirného+3giti
pgebird vysokoteplotni bateri@eomezenou dobou skladovatelnosti. Nominalniho napiti je
dosazeno za 500 ms po aktivaci a baterie je schopna dodavat toto napiti po dobu minimalni
105 sekund. Pracovni teplota dosahuje az 788°C.

Protiletadlova gizena stgela ABM Sidewinder obsahuje celkem tai vysokoteplotni baterie
tzv. multi-tap, které jsou specifické nizkou hmotnosti a objemem [7]. Anoda je tvogena
slitinou lithiumkgemik a katoda sulfidem kobaltnatym (@o®Navic jsou schopny snést
vysokou proudovouzatiz i pged koncem einnostDoba éinnosti u tohoto typu
vysokoteplotnich baterii muze pgitdmsahovat 60 minut.

Prvni baterie o objemu 163,9 trslouZi knapajeni elektromechanické éasti sepetonu
stgelya dbdava stejnosmirné napiti o nominalni hodnoti 1®minimalni po dobu 40
sekund Druhé baterigo objemu 98,3 cfaslouZi knapajeni signalovych procesort (navadici
@ast). Toeti o objemu 32,8 tmapaji nekontaktni zapalovaé [8]. Blizsi informace bohuZel

nejsou vdostupnych zdrojich uvedeny.

5 Zav'r

V Gvodu elanku jsme klasifikovali palubni zdroje elektrické enemgpele konkrétniho
zagazeni v systemu vyroby a pgeminy elektrické energie létajicich prostgedku. Jednotlivé
zdroje jsme pak strueni charakterizovali podle druhu vyroby elektrické energie.

V druhé kapitole élanku jsme definovali pojem ,vysokoteplotni elektrické bataggtieni
popsali vlastnosti a konstrukci tichto zdroju elektrické energie. Uvedené pojmenovani tohoto
druhu zdroje elektrické energlmideme uplatoovat pgi vyuce persondlu Inzenyrské letecke
sluzby na Fakulti vojenskych technologii. Duvodem je snaha o to, aby u studentu
nedochézelo uzivanim terminu ,termdlni baterigiefasnostem, o jaky zdroj se vlastni
jedna, a zaminam galivovymi elanky ei termoélanky

V poslednich dvou kapitolach jsme se zamigili na analyzu stavu vysokoteplotnich
elektrickych baterii ve vyzbroji letectva AER.kapitole o letounu JAS-39 jsme analyzovali
strukturusoustavy napajeni elektrickou energii a popsali typ pouzivanych zddojtazem

na vysokoteplotni elektrické baterie. V kapitole o gizenych stgetdelanalyzovali strukturu
soustavy napajeni elektrickou energii protizemni gizené stgely68QWaverick a uvedli
nikolik dostupnychparameti pouzité vysokoteplotni baterie. Dale jsme se zminili o pouziti
vysokoeplotnich bateriich u nejmodernijsi protiletadlové gizené stgely9XIM
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ZvySeni taktickych vlastnosti vozidlovych komunikaenich systéme

Increase of tactical features of vehicular communications systems

Ing. Jaroslav Hovorka
MESIT pgistroje spol.rso., Uherské Hradisti,
E-mail: j.hovorka@msp.mesit.cz, tel.: +420-572-522-514

Resumé:

V probihajicich asymetrickych konfliktech, bojovych a humanitarnich operacich jsou vojenské
kolony pgesouvajici se na Uzemi protivnika vystaveny eastym URédimou hrozbou jsou
zejména nastrazné systémy, popg. Utoky vedené ze zalohy. Roxig@mich vozidlovych
komunikaenich systému o vhodné taktické doploky Ize realnym zpusobem sniZzit riziko
napadeni vozidla, popg. umoznit posadéeitické situaci na utok adekvatnim zpusobem
reagovat.

Military convoys moving through the territory which is under the control of enemy in
contemporary asymmetric warfare are often exposed to the enemy attacks. A real threat is
represented especially by Improvised Explosive Devices (IED) and roadside bombs, or the
ambush. Vehicular intercom harness can be extended with suitable tactical components and
features and this way it is possible to lower the risk of the attack on the vehicle amntk help
vehicle crew to respond to the attack properly and efficiently.

1  Aktualni pozadavky na vozidlové komunikaeni systémy

Z charakteru dneSnich vojenskych operaci a konkrétnich situaci, ktg@oh wastavaiji,
vyplyvaji nové takticko technické poZadavky na funkci vnitgnich hovorovych zagizeni (VHZ),
ktera jsou instalovana na palubi pgepravnich, popg. bojovych prostgedku. Hlavni einnost VHZ
spoeiva stale pgedevsim v zabezpeeeni spolehlivé a srozumitelné hlasové komunikace mezi
vdemi éleny osadky prostgedku aajistini jejich pgistupu na vozidlové radiostanice.
Samozgejmym pozadavkem na VHZ je zajistini komunikdteiéném prostgedi bojigtl].

VHZ realizované na bazi digitalni technologie Ize vyuzipgenosu dat, standardni
komunikaeni rychlost je 64 kbit/s. Kromi tichto standardnich funkci VHZ volaji dnesni
bojové operace po vyvoji novych vlastnosti a novych periferii, které umozni integraci VHZ
sostatnimi bojovymi, popg. pruzkumnymi prostgedky instalovanymi na palubi.

Je to reakci na nasazovani novych bojovych a pruzkumnych proste@eiers odvraceni
hrozeb, které jsou typické pro dnesSni asymetrické bojové operace, které maji zcela jiny
charakter, nez milo tradiéni pojeti boje.

VHZ se dnes stavd komunikaenim a integraénim centrem, které umozouje uZivateli pouZzit

ruzné typy radiostanic, nahlavnich hovorovych souprav jednotlivce a celou Skalu periferii pro
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pInini specifickych dkolu podle pozadavku konkrétni bojové operace. VHZ musi umozZznit

pruznou integraci novych komunikaénich technologii na bojovy prostgedek.

2  ZvySeni takticko technickych vlastnosti VICM 200

Na vySe uvedené trendydsstateenym éasovym pgedstihem bylo reagovano pgi vyvoji VHZ
VICM 200 [2][3], kde je dosaZzeno tzv. plné softwarové definovatelnosti zagizeni.
Toznamena, Ze aZivatelského hlediska dulezité takticko technické parametry Ize velmi
jednoduchym zpusobem zminit, a to pouZzitim softwaru dodavaného vyrobcem [4].
Jedna se pgedevsim o nasledujici takticko technické parametry zagizeni:

* napisové arovni pro pgipojeni nahlavnich hovorovych souprav

* modulaeni napiti a vystupni napiti radiostanic pgipojenych k VHZ

» aktivace / deaktivace obvodu spinani hlasem (VOX)

e Uroveo potlaeeni monitorovaciho kanalu

» deaktivacekontrolni LED, signalizujici zaAvazné stavy v zagizeni

Pro zminu parametru slouzi softwarevedmi jednoduchym a uZzivatelsky pgivitivym

uzivatelskym rozhranim, viz obr. 1 [4].

File Help
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HEADSET YOx MONITORING CHANNEL COM 1
1) © LIVE
- PICYC [BOSE) * VOX © 0dB NO INTERCOM UNIT
« -9dB

© TTH [BOSE)
© RA5000 [RACAL) —
© RA 180 [RACAL
~ RA 315 [RACALJ
" RA 108 [RACAL) LED NO INTERCOM UNIT
" ComTac [PELTOR] « ON
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B nta COM 3
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Obr. 1: UZivatelské rozhrani softwaru pro zm!nu takticko technickych parametre
VHZ VICM 200.
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Po pgipojeni PCrainstalovanym softwarem na port centralni komunikaéni jednotky VICM
201, ktery je uréen pro pgipojeni datové radiostanice pges rozhrani RS232, Ize velmi snadno
provést Upravu takticko technickych parametru VHZ. Timto zpusobem muZe uzivatel provést
zminu typu nahlavnich hovorovych souprav jednotlivce a vozidlovych radiostanic. Toto
paispiva vyraznym zpusobem ke zvySeni interoperability a bojeschopnosti bojovych jednotek
v realnych bojovych podminkéch.

Z duvodu stéle vy3Sich poZadavku na poéet radiostanic na vozidlech byla vyvinuta jednotka
radiového rozSigeni VICM 203 [5], viz obr. 2, kterd umozouje VHZ VICM 200 rozSigit o dalSi
dvi taktické radiostanice. Tento komponent Ize do VHZ kdykoliv doplnit bez nutnych Gprav.
Vstupni vystupni parametry rozhrani pro pgipojeni radiostanic, které mohou byt bui fonické

nebo datové (RS232, 64 kbit/s), jsou softwarovi definovany.

Obr. 2: Jednotka radiového rozSi"eni VICM 203

Praktickym podnitem pro zvySeni uzitnych vlastnosti VHZ jsou situace, které nastavaji pai
pgesunu vozidel meznamém prostgedi na UGzemi protivnika, popg. einneétncy
humanitarnich operaci, éi Zivelnych katastrof. Typickou situaci je situace, kdy se vozidlo blizi
ke skupini osob a osadka vozidla nema jistotu, zda od tichto osob nehrozi nebezpeei
v podobi ozbrojeného Utoku, pop@. nastrazené naloze. Posadka &detsituaci je nucena
opustit vozidlo <ilem provedeni pruzkumu oblasti. Tim ztrdci vyhodu balistické ochrany
vozidla. Ke zvySeni bezpeénosti osadioyzidla pgispiva novy produktjednotka pro hlasité
osloveni okoli VICM 211, ktery umozouje k VHZ pgipojit vnijSi vykonny reproduktor. Tento
reproduktor je instalovan na vnijSi strani vozidla tak, aby jeho dosah byl co nejvitSi. Osadka
vozidla je schopnalasiti oslovit okoli pgimo ¥HZ, popg. generovat hlasitou zvukovou
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vyzvu, vyzvat osoby lkpustini vozovky, a to i wnistnim jazyce. Timto zpusobem Ize
eliminovat potencialni hrozbywezndmeém prostgedi.

VICM 211 je zkonstruovana tak, aby ji bylo moZzno pouzivat jak samostatni, tak jako soueast
VHZ. Do VHZ ji Ize pgipojit dvima zpusoby, a to jednak pges konektor pro pgipojeni
néahlavnich hovorovych souprav na uéastnickych jednotkach VHZ, jednak pges konektory pro
p@ipojeni radiostanice.

VICM 211 je vybavenagemi konektory konektor pro pgipojeni nahlavni hovorové soupravy
jednotlivce, konektor pro pgipojeni vnijSiho reproduktoru a konektor pro pgipojeni VICM 211
do VHZ a k vnijSimu audio zagizeni, kterym muze byt napg. MP3 pgehravaé. Schéma

integrace jednotky VICM 211 do VHZ je uvedeno na obr. 4.

Obr. 3: Jednotka pro hlasité osloveni okoli VICM 211

Toto technické geSeni pgispiva ke zvySeni bezpeénosti osadky vozidla. Uzitek toto zagizeni
p@inasi i p@i nasazeni pwi Zivelnych pohromach, popg. policejnich akcich, kdy je mozno pgimo
zVHZ oslovit Siroké okoli kolem bojového prostgedku, na nimz je soustava VICM 211
avykonného reproduktoru instalovana.

DalSim komponentem, ktery rozSiguje takticko technické vlastnosti VHZ je jednotka
generovani varovnych hlaseni VICM8. Jedna se o digitalni jednotku na bazi DSP, ktera
umozouje zpracovavat digitalni a analogové signaly generované bojovymi a diagnostickymi
systémy vozidla a nasledni je pgevadit na generovana varovna hlasSeni. Tato hlasova hlaseni
jsou distribuedna do nahlavnich hovorovych souprav vSem élenum osadky bojového
prostgedku pgipojenymViHZ VICM 200.
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Obr. 4: Integrace VICM 211 do VHZ

Jednotku VICM 208 lze pgipojit jakémukoliv digitalnimu portu centralni komunikaeni
jednotky VHZ VICM 200. Ktéto jednotce lze rovniz pgipojit dvi ndhlavni hovorové
soupravy pro dva Ueastniky komunikace. Tito Géastnici mohou vyuZivat vSech standardnich
funkci VHZ. Jednotka VICM 208 zpracovava 10 analogovych vstupu, jejichz Urovni jsou
pIni softwarovi definovany (konkrétni VCC, NCC, GND) a je rovniz vybavena rozhranim
ETHERNET 10/100 Mbit/s. Je navrzena tak, aby umozoovala zakaznické modifikace a
integraci ssuznymi eidly, diagnostickymi Bojovymi systémy. Tim muzZe byt napg. systém

pro uréeni polohy stgelce (sniper detection system), kterym jsou dnesni armady standardni

vybavovany nebo systémy zabezpeeujici chemicky a biologicky prazkum.

Obr. 5: Jednotka generovéani varovnych hlaseni VICM 208
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2 Zavlr

Nové vyrobky reaguji na dynamicky se minici poZzadavky probihajicich vojenskych operaci
amisi. Hlavnim cilem je umoZznit uZivateli snadnou integraci ruznych komunikaenich
abojovych prostgedku na vozidlo. VHZ se stdva komunikaénim a integraenim centrem bojové
platformy. Funkeni propojeni VHZasstatnimi systémy na vozidle pgispiva k vyssi efektiviti

bojové einnosti osadky a ke zvySeni jeji bezpeenosti.
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Testovani komunikace systému zalozeného na CANaerospace

Communication testing of the system based on CANaerospace
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Resumé:

llanek je venovan testovani komunika'ni "asti navrZzeného leteckému palubnimu
elektronickému systému, ktery je vysledkem Projektu obranného vyzkumu eeSeného na
Katedee leteckych elektrotechnickych systém#. Letecky palubni elektronicky systém se sklada
z nekolika modul#, které pro vzajemnou komunikaci vyuZivaji levhou a snadno dostupnou
sbernici CAN s protokolem CANaerospace, ktery je ur'en pro avionické systémy. VyuZit byl
zp#sob komunikace v "asove spousSteném (tinggered) modu, kde je "asovy rozvrh
vysilanych zprav ur"en tzv. matici cykl#. 'lanek obsahuje rozbor a teoreticky navrh této
matice v zavislosti na periode vysilanych zprav, vyuziti sbernice jednotlivymi zpravami a
celkovém vyuziti sbernice. Komunikace byla oveeena na sestaveném systému pomoci
vytvoeeného diagnostického prosteedku.

The paper is aimed at the testing of a communication bus of the designed Aircraft Electronic
System (AES), which is a result of a Defence research project solved at the Department of
Aerospace Electrical Systems at University of Defence Brno. AES is composed of several
modules, which utilize inexpensive and commonly available bus CAN with CANaerospace for
communication. The time-triggered mode of communication on CAN, in which is the time
schedule of messages transferred determined by so-called cycle matrix, was used. The paper
include a theoretical analysis and proposal of such matrix considering message transmitting
period, bus load by particular message type and total bus load. All tests were provided on
experimental manufactured modules of AES via developed diagnostic software.

1. Uvod

Katedra leteckych elektrotechnickych systému Fakulty vojenskych technologii Univerzity
obrany vroce 2010 ukonéila Projekt obranného vyzkumu. Hlavnim cilem topatjektu

bylo sestavit letecky palubni elektronicky systém, ktery slouzi ke sbiru delke Skaly
senzoru umistinych na letecké technice, s potenciapmskytovat tato data pilotovi,
operéatorovi bezpilotniho prostgedku nebo do integrovaného prodewdirk Enabled
Capability (NEC). Navrzeny letecky palubni elektronicky systém, rozbor pouzivanych
datovych sbirnic na soudobych letounech, volba datové sbirnicpo@ité metody
komunikace byly jiz publikovany v nikolika pgispivcich na eeskych i zahrandmi
konferencicH3]-[5].
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Tento élanek je proto zamigen na testovani vytvogeného systému komunikace po sbirnici

CAN s protokolem CANaerospace.

2.  Navrh matice cykl!

Pro gizeni komunikace po zvolené sbirnici CANpratokolem CANaerospace byla
aplikovana metoda éasového spoustini tzv. tinggered, kterd je pro avionické systg
charakteristicka. Easovy harmonogram vysilani a pgijmu zprav definujestizce cykIu.

Pro Géely navrhu matice cyklu bylo vybrano nikolik parametru letu a letounu odpovidajicich

jednotlivym zpravam zytvogenych modulu. Jsou to parametry zrychlertizeeh osacla,,
a,, a,, uhlové rychlosti kolem vSech tai ng, w,, w,, staticka teplotd, kabinova teplota
T,, proud stejnosmirného systémb,. a vysSkaletu H. Cely systém, na kterém bylo

testovano chovani komunikace je znazoméanobr. 1.
Zakladni vstupni hodnotou pro cely navrh matice cyklu byla délka jednoho easového ramce

t.definovara vztahem:

1
=n, x—x12, 1
P bitrate& (1)

kde n,je délka datového ramce, 135 bitumaximalnim poétem stuff bitupitrate je

pgenosova rychlost, na které cely systém komunikuje.

Staticka teplota, teplota
Zrychlenix, y, z stfedni vzdudné vrstvy Proud DC -
Uhlova rychlost x, y, z pod letadlem, kabinova systému Vyska
teplota

< CANaerospace :>

Casové synchronizace, Povel pro pridéleni matice cyklu,
pridélovacizpravy matice zpravy pro zacatek a konec
cyklu komunikace

Obr. 1: Testovany systém
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Konstanta 1,2 udava éasovou rezervu 20 %, aby bylo zajistino, Ze zprava podadku

doruéena. Pgivazovani pgenosovdchlosti 125kbit/s je odpovidajicidélka jednoho

easového ramcel296ms. Nyni bylo nutné vypoeitat, kolik easovych ramcu odpovida

Niw s

jednotlivym perioddm paramettétu a letounwa vysledek upravit pro snadnijSi tvorbu matice
cyklu.

Periody pro jednotlivé parametry letu a letounu byly vybrapgdle specifikace
CANaerospace, jak ukazuje tab. 1.

Oznaéeni Vyznam Hodnota [ms]
Pa, Perioda vysilani zpravy zrychleniose x 10
P., Perioda vysilani zpravy zrychleniose y 10
Pa, Perioda vysilani zpravy zrychleniose z 10
P, Perioda vgilani zpravy uhlové rychlosti koleosy x 10
Py, Perioda vgilani zpravy uhlové rychltikolem osy y 10
p,, Perioda vysilani zpravy Uhlovéatylosti kolem osy z 10
P Perioda vysilani zpravy proudu DC systému 25
pr, Perioda vysilani zpravy statické teploty 80
P, Perioda vysilani zpravy vysky 12
P Perioda vysilani zpravy kabinové teploty 80

Tab. 1: Volba period vysilanych zprav

Perioda vysilani zpravy Poéet éasovych ramei ppravgny ppéeg Uprgyepépefioda
[ms] easovych ramcu vysilani zpravy [ms]
80 62 60 77,76
25 20 20 25,92
12 10 10 12,96
10 8 10 12,96

Tab. 2 Po"et "asovych ramc! odpovidajicich period# vysilani zpravy

Poéet éasovych ramcu, upravenych easovych ramcu a periody jednotlivych veliein ukazuje
tab. 2.

S timito upravenymi periodami potom bude vyuZiti sbirnice synchronni vysilanymi
zpravami parametru letu a letouiB,6 %. Je nutno poeitatim, Ze east kapacity sbirnice
zaujme jiz zminina éasova rezerva 20 %.

SvyuZzitim tohoto rozboru je mozné zaeit tvogit vyslednou matici cyklu pro testovani chovani
komunikace. Na poeatku je tgeba stanovit rozmir maticezi8irem matice souvisi poéet

prvku, vni obsazenych. Vzdy je vinovansnaha tomuaby poéet prvku watici byl co
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nejmensi a pgitom pokryl nutny poéet vSech zprav, které se maji vyssaektem rezervy

pro asynchronni zpravgefinovanéprotokolemCANaerospace. Nejmensi z toho duvodu, Ze

p@i pouZiti metody dynamického pgidilovani tistatu [3], [4] bihem pgidilovaciho procesu

ma systém sniZzenou schopnost poskytovat[8§ta tedy éas pro konfiguraci matice musi byt

co nejkratSi. Ten se odviji od nejdelSi periody vysilani zpravy a poétu easovych ramcu. Na
poeet prvku ymatici ma vliv i mnoZstvi vysilanych zprav. Wedeném pgipadi je upraveny
poéet easovych ramcu pro nejdelSi periodu vysilani zpravy é0vatiu, aby matice pokryla
vysilani vSech zvolenych zprawnavrzenou periodou vysilani, je nutno stanovit poeet prvku

v matici cyklu a to 60. Tomuto poetu odpovida rozlozeni 6x10 (6 gadku a 10 sloupcu). Matici
cyklu jednotlivych letovych parametru ale nejdgive pgedchazi matice, ktera pwidiluje

jednotlivym zpravam easove sloffy]. Navrzenou matici cyklu znazoroujgb. 3.

Ts aX ay az M/X Wy WZ H Tk
l DC ax ay a'z VVX Wy WZ H
aX ay a'Z VVX Wy WZ H
l DC aX ay a'Z VVX Wy WZ H
a'X ay a'Z M/X Wy WZ H
I DC a'X ay a'z M/X Wy WZ H

Tab. 3: Navrzena matice cykl! parametr! letu a letounu

Kazdy gadek matice vzdy zaenedereneni zpravou RZ, kterou vysila masterdul celého
systémul a za kterou nasleduji jednotlivé zpravy nesouci ziskané Udaje o parametteaeh
letounu. Eas pozadovany pro pgidileni viech titoetl matice cyklu je 77,76 ms.

3. Testovani komunikace
K propojeni modulu byl pouzit dewilovy plochy kabel dlouhy 40 m. Délka 40 m vychéazi

zjejiho maxima pgi pgenosové rychlosti 1 Mbiabel nebylvybaven zadnym stininim,
tedy nejhorSi pgipad. Samogezné konektoryNEAN9 zasuvky byly pgipevniny po ruznych
vzdalenostech na kabel. Terminaeni rezistory 120 ! byly pgipojeny na oba konce sbirnice.
Testovani chovani sbirnice bylo provadino pgi pgenosmidosti 125 kbit/s Jaboratornich
podminkach pgi teploti 25 °C. Moduly byly umistiny nejdgive na zaéatku kabelu, kde byly
konektory od sebe vzdaleny 30 cm a potom posledni modul byl umistin 40 m od
diagnostického prostgedku a ostatni moduly smirgrodétku kabelu. Pro analyzu byl pouzit
laptop s nanstalovanym NI LabVIEW 2010 a rozhrani NI US#73 High-Speed CAN.
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Diagnosticky program ‘abVIEW 2010 byl vytvogen na Katedge leteckych
elektrotechnickych systému.

Vysledky testu a srovnanitsoretickym navrhem ve formi relativnich chyb jsou shrnuty
vtab. 4 a tabb. Experiment byl zamigen nejen na parametry zminim@whu, jako je
perioda vysilani zprav, celkové vyuZiti sbirnice, ale také na poéet jednotlivych vyslanych
zprav pro srovnani, jestli doSlovgslani odpovidajiciho poétu zprav bihem provadiné
analyzy. Za referenéeni hodnotu pro poéet vyslanych zprav byl zvolen poéet vyslani
synchronizaeni zpravg, to 100000, poté byla analyza zastavena.

.| CAN . o Relativni chyba periody R . .
Letovyt D Perioda vysilani [ms] vysilani [%] Poéet vyslanych zprav][
parametr! ey | 68,60% | 72,00% | 68,60% | 72,00% | 68,60% | 72,00 %
RZ 081 | 12,671 | 12,071 2,23 6,86 106462 106088
a, 12C | 12,670 | 12,069 2,24 6,88 106296 106088
a, 12D | 12,672 | 12,070 2,22 6,87 106296 106088
a, 12E | 12,671 | 12,071 2,23 6,86 106295 106088
W, 12F | 12,670 | 12,071 2,24 6,86 106295 106088
w, 130 | 12,670 | 12,071 2,24 6,86 106295 106088
w, 131 | 12,670 | 12,071 2,24 6,86 106295 106088
H 14C | 12,671 | 12,071 2,23 6,86 106296 106088
Inc 3A2 | 25,342 | 24,142 2,23 6,86 53231 53044
Ts 143 | 76,025 | 72,425 2,23 6,86 17744 17682
T, 144 | 76,023 | 72,423 2,23 6,86 17718 17682

Tab. 4: Zm#$ené parametry, na za"atku kabelu, moduly po 30 cm

Zmigené parametry komunikace podle navrzené matice cyklu vykazuji stejnou relativni
chybu periody vysilani zprav pro moduly vzdalené od sebe 30 cm na zaéatku kabelu. Pro
moduly umistiné na konci kabellkdy posledni modul je 40 m od diagnostického prostgedku,
jsou relativni chyby diametralni odliSné. U nikterych zprav relativni chyba dosahuje mensich
pwijatelnijSich hodnot naopak u nikterych je hodnota relativni chyby vitSi. Pgi komunikaci na
vitSich vzdalenostech se také ukazalo, ze zpravy vychazejici ze stejného modulu maji témig
stejnou relativni chybu. Pgi zmenSeni periody vysilani refereneni zpravy, tak aby bylo
dosazeno maximalniho vyuZziti sbirnicetomto uspogadéani, se relativni chyba periody
vysilani zpravy sice zvitSi, ale ustali na konstantni hodnoti a tbow pgipadech.
Snizovanim periody vysilani refereneni zpravy se zkracuje doba trvani jednoho easového
ramce, coz vice ustdderiodu vysilani jednotlivych zprav a relativni chyba je konstantni. Toto
ukazuje i poéet vyslanych zprav za uréitou dobu, kdy se tato hodnota pro zpravy, které by

mily byt vyslany, podle easového harmonogramu se stejnym poétem, shoduje.
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CAN _ o Relativni chyba periody R i i
Letovy Perioda vysilani [ms] o Poeet vyslanych zprav][
ID vysilani[%o]
parametr

[hex] | 68,60% | 72,00% | 68,60% | 72,00 % 68,60 % 72,00 %
RZ 081 12,671 12,071 2,23 6,86 106462 106088
ay 12C 12,670 12,069 2,24 6,88 106296 106088
ay, 12D 12,672 12,070 2,22 6,87 106296 106088
a, 12E 12,671 12,071 2,23 6,86 106295 106088
W 12F 12,670 12,071 2,24 6,86 106295 106088
w, 130 12,670 12,071 2,24 6,86 106295 106088
w, 131 12,670 12,071 2,24 6,86 106295 106088
H 14C 12,671 12,071 2,23 6,86 106296 106088
Ioc 3A2 25,342 24,142 2,23 6,86 53231 53044
Ts 143 76,025 72,425 2,23 6,86 17744 17682
Tk 144 76,023 72,423 2,23 6,86 17718 17682

Tab. 5. Zm#$eni parametry, konec kabelu, posledni modul 40 m od diagnostického

4.

prost$edku

ZavHr

Elanek popisuje teoreticky navrh matice cyklu reprezentujici @asovy rozvrh vysilani

parametru letu a letounu. Teoreticky provadi rozbor parametru pro nasledné ovigeni na

realném palubnim leteckém elektronickém systému. Dalggispivku popsan experiment a

podminky testovani. Vysledky testovani jsou uspogadany do tampekseny diskusi

aporovnanim seoretickou analyzou.
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Uloha ATM systéme pei podpoee novych zpesobe a metod letecké

navigace
The role of ATM systems to support new ways and methods of air

navigation

Ing. JaroslavegabekPh.D.
Univerzita obrany, emailaroslav.jerabek@unob.ctel.: +420-973-445-226

Resumé:

llanek v kratkosti popisuje nové metody a zp"soby letecké navigace. Zameeuje se na uUlohu
ATM systém" pei shromaz#ovani, filtrovani a peenosu informaci na palubu letadel, které
vyuZivaji novych metod letecké navigaBNAV a RNP pei vyberu letovych tras.

Article briefly describes the new methods and means of air navigation. It focuses on the role
of ATM systems in the collection, filtering and transfer of information on board the aircraft
that use new methods of air navigation - RNAV and RNP in selecting routes.

1 Uvod

Z hlediska navigaeniho zabezpeéeni mnoho civilnich letu na celém sviti je podporovano siti
pozemnich navigaenich majaku. Nejeastiji jsou to nesmirové radiové majaky NDB
(Non-Directional Beacons), vSesmirové majaky VO®ery High Frequency (VHF)
Omnidirectional Radio Range), migiée Sikmé vzdalenosti DME (Distance Measuring
Equipment), systém daleké navigace Le@npalubni inercialni navigaeni systémy INS
(Inertial Navigation Systems) a stéle se derouci kupgedu druZicové navigaeni systémy GNSS
(Global Navigation Satellite Systems). OvSem signaly tichto systémjinskou GNSS
nepokryvaji cely zemsky povrchgeografickych a nikdy i hospodagskych duvodu. GNSS
zatimnejsou schvaleny primarnim leteckym navigaenim systémem. Signaly Sigici se z majaku
NDB trpi stejnymi neduhy jako signaly KV radiovych spoju a tim je ruseni. Sigeni signall
VOR a DME je zase silni omezeno geografickpnostgedi. VitSina letovych cest je navrzena

tak, aby prochazeli nad stanovistippzemnich majaku. Tim to vznika systém vzduSnych
cest, ktery ma omezenou kapacitu uZivatelu. Na nasledujicim obrazku je naznaéen systém
letovych cest nad Eeskou republikou nejéastiji pouzivanych letovych hladinach

FL 120 -400.
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Obr. 1: Letoveé cesty nad 'R v hladinach FL 120- 400

V nejblizSi dobi je mozné, Ze takto uspogadany vzdusny prostor bude zcela zahlcen uZivateli.
Proto dnes jsou hledany a jiz také uplatoovany nové metody a zpusoby vyuziti vzdusného
prostoru.

2  Performance-based Navigation— Navigace zalozena na

vykonnosti

V souéasné dobi publikace PBN Manual (Performamased Navigation manual) definuje
dvi metody RNAV (Area Navigation) a RNP (Required Navigation Performance), jako dvi
cesty vedouci kefektivnijSimu vyuZivani vzdusného prostoru.
Pod PNB se skryvaji obecné pozadavky na navigakiediska civilnich uzivatelu.
Tito uzivatelé potgebuji mnoho co nejpgimijSietovych cest, které si navic mohou
naplanovat a realizovat dle vlastniho uvazeni. To vyZzaduje pouZiti novych metod a zpusobu
letecké navigace, podpogenych novymi technologiemi. Zvlastni kapitolu tvogi rozvijejici se
legislativa. PBN nabizi mnoho vyhod oproti stavajicimu zpusobu letecké naviga&cgord
ty nejmarkantnijsi z nich:

e SniZuje poéet pozemnich stanoviSe navigaenich majaku, tim i poéet ,zalomeni“

vzdusnych cest.
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Resumeé:

llanok sa zaobera kalibra"nou metdédou dvojosovych akcelerometrov pomocou spektralnej
analyzy, pri ktorej osi senzora rotuju konstantnou rychlos#ou v rovine vektor:
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Resumé:

Zmena kapacity kondenzatoruzavislosti na dielektriku je vyuZivana v kapacitnich snimalich
vySky hladiny paliva. Peispevek se zabyva problematikou dosahovani vysoké peesnosti meseni
vySky hladiny paliva vzhledemgznym vlastnostem paliva jako dielektrika kondenzatoru.

The capacitor capacitance change in connection to dielectric is utilized by capacitance fuel
level meter sensors. This paper is focused on high accuracy measuring of fuel level with
respect to different properties of fuel as capacitor dielectric.

1 Uvod

V palubnich leteckych palivovych systémech, ale i palivovych systémech pozemnich
dopravnich prostgedku a stavebnich stroju, se velmi easto pouziva kapacitni zpusob migeni
mnozstvi paliva. Snimae vysky hladiny paliva, valcovy kondenzator, poskytuje informaci
ovySce sloupce paliva, dielektrika kondenzéatorpalivové nadrzi na zakladi velikosti

kapacity kondenzatoru zaplavené éasti snimaee. Kapacita valcoveho kondenzétoru je:
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Resumé:

Stanoveni oblasti moZnych vypusteni letecké «izené ¢teBI$)je jedna ze zékladnich Uloh
seSenych v souvislosti s bojovym pouZzitim stihaciho letounu. V !lanku jsou uzadadgna
zéklade kterychlze vytvodt metodiku stanovenioblasti moznych vypusteniRS steedniho
dosahu. Vychazi se z realnych peedpoklad” o metodach navedetdstmostech LRS,
atmosférya cile. Podstata problému spoliva v urleni takového prostoru v okoli cile, ze
kterého Ize RS ypustit s vysokou pravdepodobnosti, RSLdosahne cile.

The determination of an engagement envelope of an air to air missile (AAM) is one of
fundamental problems connected with the use of a combat fighter. The article deals with
principles which permit to create a methodology for the determination of the engagement
envelope of middle range AAM. This is based on realistic assumptions about AAM guidance
methods and properties of AAM, the atmosphere and the target. The essence of the problem
consists in the determination of such area in the vicinity of the target from which the AAM can
be launched with a high probability that the AAM will reach the target.

1 Uvod

Letecké gizenétgel (LRS) patei knejueinnijSm zbranm soudobych bojovych letadel
Vyznamné jsou protivzdusné stgely stgedniho dosahu, které jsou schopné matoihs
velkym odstupena kratkym éasovym intervalemezi jejichvypustinim a dosazenim cile
Zakladni informace, které pilot pgi pouZiti tichto stgel musi mit, gkaeena vzdalenost

k cili a hranieni dalkyypustini LRS, jeZz zaviseji na rychlosti a manévrech, cilg&jemné
uhlové poloze cile a vlastniho letousutaké na vlastnostech stgely a charakteru jejiho
pohybu. Hraniéni dalky vypustini vymezujprostor vokoli cile, jenZ se nazyva oblast
moznych vypustini(OMV). Jeli stgela vypusStina této oblasti, dosahne cile vysokou
pravdipodobnostj1], [2], [3].
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Resumeé:

Tento !lanek popisuje konstrukci a princip linnosti zasizeni, které jednoduchym zp"sobem
ilustruje funkci stabilizace hmotného telesa v prostoru na zaklade zmeny momentu
vyvozovaného reak!nim kolengyroskopem. Tento princip je mozné pouzit i v gravitalnim
poli Zeme na objektu zaveSeném na strune. Jedna se o stabilizaci v jedné ose. #lanek popisuje
konstrukci zasizenjednotlivych elektronickych modul”, jeho funkci a pouZiti jako laboratorni
tlohyza U'elem rozvoje zajmu student” o kosmickeé technalogie

This article describes construction and working principle of the module that by a simple
means demonstrates stabilization of a body in space based on reaction wheel momentum
change. This principle is possible to use even in the Earth’s gravitation field on a suspended
body that represents one-axis stabilization. The article describes construction of the module,
its electronics components, function and use as a laboratory exercise with intent to increase
interest of students in space technologies.

1 Uvod

Moderni élovik vyuzZiva vysledky vzniklé pgi dobyvani vesmiru a i do budoucna se
pgedpoklada, ze vyvoj a vyzkum vesmiru pginese lidstvu nova a uziteéna poznani. V soueasné
dobi je ovSem vzdilavani v oblasti principu éinnosti zagizeni fungujicich v kosmickém
prostgedi nedostateené. Na zakladi poptavky svitoznamych agentur (ESA) po novych
odbornicich vznikaji zajimavé vyukoveé projekty jako je na pgiklad European Student Moon
Orbiter (ESMO)[1], kde studenti z ruznych univerzit vyviji letovy hardware pro sondu k
misici. Nevyhodou tichto projektu je jejich omezena kapacita, kdy se do projektu dostane
pouze omezené mnozstvi studentu.

Soueéasti vitSiny druzic a sond jsou i ruzné stabilizaéni prostgedky, které zajiSeuji nataeeni

kosmického plavidla v prostoru.
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Resumé:

V tomto peispevku je ltends seznamen s principy psenosu informaci v palubnich sitich malych
letadel, pei'lemz hlavni d"raz !lanek klade na moderni elektronické zobrazovale. V !llanku
jsou peedstaveny dva zobrazovaci systémy. Prvni systém je podobny v soulasnosti 'asto
pouzivanym palubnim elektronickym zobrazova!"m. Druhy systém peedstavuje zcela unikatni
prototyp pr'hledového displeje, tzv. head dispelej s konkrétnim popisem principu,
konstrukce a parametr'Pr'hledovy display disponuje omezenym rozliSenim, které je ale
dostate!né pro zobrazeni informaci d"lezitych pro funkci bezpe!ného navedeni na peistani
v peipade vyskytu mimoeadnych situaci.

This article deals with principles of small airplanes information networks and data
presentation with the main emphasis on modern display systems. Two display modules are
presented in this article. The first one is similar to the systems used in the presenetgne
head-down systems. The second represents an unique prototype of a head-up display. The
second display module is described in details of its principle, construction and parameters.
The display resolution is limited but suitable for important information presentation within
the function of airplane’s safety guidance under emergency situation.

1 Uvod

Avionicky systém ve své komplexnosti v soueasné dobi tvogi jednu tgetinu ceny letadla a to
hlavni z duvodu narustajici komplexnosti provadinych vypoétu a pozadavkum na jejich
zobrazeni. Standardne avionické vybaveni dileno na senzorovy a zobrazovaci modul.
Senzorové vybaveni migi a kontroluje letové a motorové paranpdirynapg. [46]) a
paipadni dopoeitava dalsi Udajé [Zobrazovaci pgistroje pgedstavuji rozhrani mezi pilotem a
snimanymi parametry. Zobrazovana informace by mila byt: jednoznaena, vyrazna a
pgizpusobenad omezenym charakteristikam vestibularniho systéemu el8jika goueasné
dobi zobrazovaci systémy dilime hlavni na:

head @wn zobrazovaée

head-yp zobrazovaée

head-nounted zobrazovaée






v




































martin piper@centrum.ctel.: +420-973-376-911

Ing. Slavomir Med, Ph.D.
University of Defence, Brno,
email: slavomir.med@unob.¢zel.: +420-973-445-207

Resume:

EHAS (Electro Hydrostatic Actuation System) is progressive technology used in design of
advanced aircraft hydraulic systems. Its development could be traceddba@k however its

true potential has been revealed quite recently due to development and practical application
of technologies such FBW (Flight By Wire) and NfEAMore Electric Aircraft) concept.

This article deals with theoretical analysis of impact caused by application of mentioned

technologies to existing advanced combat aircraft, without affecting its abilities, with focus on

weight analysis.

1 Headline

Direct actuation in control system cannot be used for big or fast aircraft. Moreover there is a
demand for actuating other moveable parts. Therefore power actuating systems, mostly based
on hydraulics, belong to common standard. The evolution process leading to more reliable,
efficient and affordable way to fulfil growing requirements could be tracked in continuous
development on field of hydraulic power systems. The requirements itself evolved due to
massive progress on field of aircraft design. The use of technologies suchoFB&L

(Flight By Light) is very common (in some cases necessary). Therefore recent power systems
are designed as electro hydraulic and controlled by computer. It is obvious that use of such
technology rely on many sensors, reliable hardware with sufficient computing power and
sophisticated software with proven control laws. Another issue is an availability of actuators
with sufficient speed, precision and frequency of movement. The difficulty is when we are not
able to control flow of energy between its source and actuators in desired way. That brings up
guestion if it is beneficial to continuously evolve so called classical hydraulic systems (effort
to improve efficiency and reduce weight by increase of fluid work pressure) or to adopt other
technologies of power transfer with better monitoring and controlling potentialities.

One possible alternative to classical hydraulic systems is EHAS. The EHAS, in current state

of technology, shows much better results than its direct ancestor IAP (Integrated Actuator






unstable aircraft, is
usingair bleed mainly for avionics cooling. Power savings of jet fighter caused by cabin air
regeneration are minor mainly because of shorter flight duration and frequent changes of
flight level. The very high demand of avionics cooling air even in stand-by or reddleto
off mode is another issue to consider. Those disadvantages, combined with fact that advanced
jet fighters are using engines with low bypass ratio and that there is limited space for new type
of ECS, lead to conclusion that MEA concept is not suitable for modernisation of this kind of
aircraft. However implementation of EHAS and its integration to aircraft electric system

could lead to promising results.

4  EHAS and advanced jet fighter

It is essential that build-in EHAS will not affect aircraft performance and featuregative
way. Consequently EHAS should be designed according to power and back up demands.

In our case modification of JAS-39 Gripen aircraft is analyzed.
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Resumé:

Tento elanek se zabyva aerometrickymi migenimi a sondami pouzivanymi pro tyto ueely, se
zamigenim na zavisné sondy pro migeni wyskychlosti.V pgispivku je detailni popsané
migeni, které probihlov tunelu patgicimuVyzkumnému a zkuSebnimu leteckému Ustavu
Prahaletoany, a jeho vysledkyoto migenmilo za cil ovigit vlastnosti chovani a rozlozeni

tlaku novi navrhované zavisné sondy s prumirem 7 cm a sondy planované pro pouziti v
novém systému migeni polohovych UHAiI0O migeni je pouzity aerometricky systém
instalovany do tila sondy, ktery je po rozSigeni pouzity i pro migeni polohovych ahlu.
Namigené hodnoty tlaku jsou porovnany s vysledky simulace proudini, které bylo provedeno
v programu ANSYS.

This article deals with aerometrical measurements and probes using for these purposes, with
focus on trailing-probes for air-speed and altitude measurements. Results of measurements
performed in a wind tunnel are presented in details in this article. All the results were
acquired at Aeronautical Research and Test Institute in Prague wind tunnel facility.
Characteristics of a new trailing bomb with 7 cm diameter and all electronics embedded in its
body are evaluated and compared with other air-data probes. Special attention was placed on
performance of a new probe for a new system of position angles measurement. A special
measurement system was used for data acquisition within the trailing bomb probe and with
some extension also for the position angles measurement system. All measured characteristics
are compared with results of computational flow simulation which was performed in ANSYS.

1  Uvod

Nejpouzivanijsi sondy pro migeni aerodynamickych veliein Bat-statické sondy, které
umozouji migit celkovy a staticky tlak, ze kterych se poté poeita vySka a rychlost letu. Pro
migeni Uhlu nabihu a Uhlu vyboeeni se pouzivaji napg. kaidélkové sondy, nebo sondy které

migi tlakovou diferenci na kulové ploSe. Pokud jsgio sondy umistiny \blizkosti letadla,
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Resumé:

llAnek popisuje nové koncepce hlasovych pozemnich komunika'systém# leteckych
provoznich sluzeb. Zameeuje se na principy, technologicka <eSeni a jejich provoznich
moznosti

The article describes a new concept of ground voice communication systemsraffiair t
services. It focuses on the principles, technology solutions and their operational capabilities.

1 Uvod

V souéasné dobi jsou na vojenskych letiStich na letiStnich stanoviStich letovych provoznich
sluzeb pouzivany digitalni telefonni Ustgedny Frequentis VCS 3020L, které sylouji
Eurocontrol MFCR2. Tyto Ustgedny vyuzivaji zakladni technologii postavenolwsoeega
multiplexu a pulsni kédové modulaci (TDM/PCM). Souéasné dobi jsplatnosti vramci
Eurocontrol doporueeni, ktera gesi vyuziti technologie Voice over InternetdrdtolP) tj.
technologie, tera umozouje pgenos digitalizovaného hlasu v tile paketu rodiny protokolu
UDP/TCP/IP prostgednictvim poéitaéoveé siti nebo jiného média, prostupného pro protokol IP.
Jedné& se o doporueeni ,EUROCAE BB6/WG67" - Voice over Internet Protocol (VolP)

Air Traffic Management (ATM) System Operational and Technical Requirem, ,EURDCA
ED-137/WG67“ - Interoperability Standards for VolP ATM Components a ,EUROCAE ED
138/WG67“ - Network Requirements and Performances for Voice over Internet Protoco
(VolIP) Air Traffic Management (ATM) Systems vydanéoce 2009.Soueasni pouzivané

digitalni telefonni Ustgednjgou uz na hranici své Zzivotnosti. Novi zavadiné telefonni

syoen

2  Rozhrani systému a hardware

Frequentis 3020X je Voice Communication System (VES3)asovy komunikaéni systém,
ktery je uréen k zabezpeéeni hlasové komunikace z pracovise giaedhteprovozu (ATC —
Air Traffic Control) pgi @izeni éi obrani vzduSného prostoru, gizeni zachHramps@cich
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Abstract:
This paper describes a measurement system capable to test a vibration influence on

navigation devices. The system consists of a signal generator, vibratory equipment, on which
a reference sensor can be placed, and a PC. The system works with real flight acceleration
data. A main idea of the system is to use original flight acceleration information from
intervals with constant engine RPM, approximate it, and generate in the laboratory
conditions. The approximation uses four strongest harmonics of the original acceleration
evaluated by FFT analysis. The system for vibration tests is fully automatic and feed-forward,
which allows to import acceleration data from user’s file, analyze them, choose the
acceleration magnitudes and frequencies based on FFT, set the sampling frequency of
reference sensor providing the feedback, and generate the flight vibration in the laboratory.
Another function of the system is to display the spectrums of original and
approximated/generated signal for the comparison after the experiment. Furthermore, the
system enables automatic calibration of vibratory table. The system, the user interface, and
the comparison between user selected data and measured data will be further presented and
discussed.

1 Introduction

Vibrations form an indivisible part of aerospace engineering. The influence of vibrations on
sensors and systems has to be considered for achieving a desired accuracy [1]. The vibrations
negatively influence sensors, in our case accelerometers (ACCs) and angulansats se
(ARSSs) contained in an Inertial Measurement Unit (IMU), and electronic inclinometers (EIS),
used for an aircraft navigation. Of course, it is valid in wide range of other military and
commercial applications such as car navigation, Unmanned Aerial Vehicles (UAVsS), human
motion tracking, indoor and personal navigation, and attitude control systems, etc. [2, 3, 4].

The elimination of vibrations is very important task, because the vibrations contained in
sensorsreadings cause the naregligible errors in the attitude and position evaluation, e.g.

for angular rates and accelerations the attitude and position errors grow without corrections

unlimitedly due to integration used in the estimation process.
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Resumé;

llanek se zabyva moznostiyuziti prosteedk™ Evropského socialniho fondu k podpoee
odborného vzdelavani leteckého persandlsou zde uvedeny praktické zkuSenosti vyuZziti
Evropského socialniho fondu v odborném vzdelavaméamci problematiky letecké
radionaviga#ni sluzby. Vysledkem jaodernizace didaktickych metoda rozSieovani
odbornych kurz".The result is the modernization of teaching methods and the expansion of
professional courses.

The article deals with the possibility of using the European Social Fund to support training of
air personnel. There are shown the practical experiences of using the European Social Fund
for training in the Air Radio Navigation Service issues. The result is the modernization of
teaching methods and the expansion of professional courses.

1 Uvod

Problematika ,lidského faktoru“ v letectvi se s neustadlym rozvojem novych technickych
systému jevi stale aktualnijsi a nabyva na dulezitostihfeaiani novych cest k zvySovani
propustnosti leteckych toku, bezpeenosti letového provozu a zpusobsdobtpodilejicich se

na ruznych profesnich aktivitdch souvisejicich s leteckym provozem a to jak v civilnim, tak i
vojenském sektoru. Pro vysokou naroeénost tichto povolani mohou pozadované pgedpoklady
sploovat paze odborni pgipraveni jedinci.

Scilem sjednotitrozdilnou drovedznalosti a praktickych zkuSenosti personalu specialistu
letecké radionavigaeni sluzby (LRN$ inovovan nastaveny zpusob odborného vycviku
specialistu LRNS Byla vytvogea nova koncepce odbmé pgipravy personalu LRNS a
stanovengotgebného mnozstvi odbornych vidomosti, které s ureitym éasovym pgedstihem
zohledoujeznalosti soudobych a novych technologii CNS/AT®hybi jesSti rozpracovat
organizaeni formy a vyueovaci metodyavaznou vadou ve funkenosti tvogeného
vzdilavaciho systému je nedostatek pisemnych, ale zejméleariingovych studijnich

materialu.
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Resumé:

Peispevek si klade za cil obecne charakterizovat problematiku vnejSich rizik v civilnim letectvi
a znazornit jejich vyvoj s dlrazem na novodobé zp!soby pouZzivané teroristickymi skupinami,
které nevyhnutelne vedou k poteebe aplikace novych bezpe"nostnich pozadavk! na strane
letiS#, leteckych dopravc! i dalSich subjekt! podilejicich se na procesu letecké peepravy.
Nosna "ast je poté venovana modernim detek"nim prosteedk!m provozovanym na letiStich a
slouzicim k identifikaci a v'asnému odhaleni potencialne nebezpe"nych latek a peedmet!
v'etne nastineni jejich potencialnich budoucich trend!, kdy by tyto technické prosteedky mely
dale peispet k vySSi bezpe"nosti letecké dopravy a k sou"asnému poklesu zateZze pro jeji
uzivatele i provozovatele.

The aim of the article is to define the issue of external risks in civil aviation and to draw their
history with the emphasis on modern ways used by terrorists, which inevitably lead to a
necessity of applying new security requirements at airports, airlines and all other subjects
participating in air transport process. The main part of the contribution is dedicated to the
modern means of detecting dangerous substances and objects, which are operated at airports
and should further lead to increasing aviation security and concurrently to decrease burdens
for passengers and operators as well.

1  VnejSi bezpeenostni rizika v civilnim letectvi

Nrw s

vypogadavanejen spusobenim rizikovych vlivl uvnitg systémale i sgadou faktoru,
majicich svuj puvod ve vnijSim prostgeBirvni jmenované gadime do kategorie takzvané
provozni bezpeenosth oznaéujeme je anglickym slovem ,safety”. Patgi sem cela gada
technickych organizaénich a pgirodnich vlivu, selhani lidského fakéorporuchy prvku
leteckéinfrastruktury které mohou vyustit weumysinoumimogédnou udélost éikvajnim
pwgipadi Meteckou nehoduNa druhé strani stojvlivy, jejichz zrod je teeba hledat vni

systému letecké doprawy které vznikaji umysinse zamirem nasilného naruSeni integrity
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