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Úvodní slovo p!edsedy v$deckého výboru 
 
 
Vážené dámy a pánové, pøíznivci letecké techniky. 

 

Zaèínáme druhou desítku pravidelného setkávání odborníkù leteckých technických 

specializací na pùdì Univerzity obrany. Katedra Leteckých elektrotechnických systémù 

Fakulty vojenských technologií úspìšnì poøádá každoroènì tuto konferenci s cílem poskytnutí 

nových odborných informací a výmìnu zkušeností v oblasti elektrotechnických, strojních, 

speciálních a zabezpeèovacích systémù letecké techniky. Pøedchozí roèníky naší mezinárodní 

vìdecké konference zároveò prokázaly, že výsledky vìdeckotechnického rozvoje v letectví 

mohou být aplikovány i do zdánlivì nepøíbuzných odvìtví národního hospodáøství a proto je 

tento semináø otevøen i široké veøejnosti a dalším zájemcùm. 

 

Vìøím, že i letošní roèník mezinárodní vìdecké konference se stane dobrým místem pro 

navázání a posílení dobrých profesních vztahù vìdeckých, odborných a pedagogických 

pracovníkù, studentù technických a zejména leteckých oborù, pracovníkù obranného 

prùmyslu i zástupcù soukromého sektoru. 
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Rádiovýškomer po•as kone•nej fázy priblíženia na pristátie 

Radio altimeter during the final landing approach phase 

Doc. Ing. Ján Labun, PhD., Ing. Pavol Kurdel, PhD. 
Letecká fakulta TU Košice,  

e-mail: jan.labun@tuke.sk, pavol.kurdel@tuke.sk, tel.: +421-903-429-060, +420-903-629-637 

Resumé: 

Èlánok pojednáva o úlohe rádiovýškomera poèas koneènej fázy priblíženia lietadla na 
pristátie. Vysvet¾uje, ako na prvý poh¾ad jednoduchá funkcia rádiovýškomera zohrala ve¾mi 
negatívnu úlohu v dvoch ve¾kých katastrofách, ktoré sa udiali v posledných rokoch vo 
Východnej Európe. Predkladá odborný postoj k interakcii èlovek – stroj v súvislosti 
s uvedenými katastrofami. Pojednáva o dvoch krajných prístupoch pilotov k informáciám 
z rádiovýškomera. Objasòuje, že pri katastrofe Slovenského vojenského dopravného lietadla 
An-24 (Hejce – Maïarska republika) došlo k podceneniu údajov z rádiovýškomera a pri 
nehode Po¾ského vládneho špeciálu Tu-154 (Smolensk – Rusko) došlo k preceneniu údajov 
z rádiovýškomera. Z tohto poh¾adu je cie¾om èlánku prispie• k zvýšeniu bezpeènosti leteckej 
prevádzky. 
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 Úvod 

V posledných piatich rokoch došlo vo Východnej Európe k dvom ve¾kým leteckým 

katastrofám s tragickými následkami pre prepravované osoby (rok 2006 An-24 Hejce - 

Maïarsko, rok 2010 Tu-154 Smolensk - Rusko). V oboch prípadoch došlo ku katastrofe 

v dôsledku straty výškovej orientácie s následným riadeným letom lietadla do terénu. 

Z h¾adiska bezpeènosti letu sú príèiny pomerne jasné. V prípade prvej katastrofy došlo 

k nedodržaniu bezpeènej sektorovej výšky letu na danom úseku priblíženia a v prípade druhej 

katastrofy zase k poklesu lietadla pod tzv. výšku rozhodnutia v èase, keï pilot nemal vizuálny 

kontakt so zemou. Z h¾adiska priebehu letu a reakcie pilotov na prístrojové informácie 

ako interakcie èlovek – stroj nie je príèina katastrofy až tak jasná. 



11. mezinárodní vìdecká konference „Mìøení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2011 

- 4 - 

Èlánok sa preto venuje skutoènosti, do akej miery malo podiel na týchto katastrofách 

prístrojové vybavenie lietadla. Keïže na oboch katastrofách sa podie¾alo neadekvátne 

vyhodnocovanie skutoènej výšky letu lietadla, je pozornos• venovaná práve leteckým 

rádiovýškomerom malých výšok a ich úlohe poèas koneènej fázy priblíženia na pristátie. 

Bližším poznaním faktov a ich porozumením je možné predchádza• problémom na leteckej 

technike v budúcnosti. Preto sa èlánok nezaoberá analýzou publikovaných vonkajších 

vplyvov na konanie posádky, ale je zameraný na technickú a prevádzkovú stránku samotného 

letu a udalosti, ktoré sa dokázate¾ne odohrali. 

2 Katastrofa An-24 pri Hejce 

Dòa 19. januára 2006 došlo v priestore obce Hejce (Maïarská republika) k leteckej nehode - 

katastrofe dopravného lietadla An-24, OS SR. Lietadlo prevážalo 43 osôb pri rotácii misie 

KFOR v Kosove. Pri leteckej nehode zahynulo 42 osôb MO SR. Leteckú nehodu prežil jeden 

cestujúci. Zo záverov vyšetrovania hlavnou príèinou nehody sa javí pravdepodobne strata 

výškovej orientácie pri nedodržaní bezpeènej sektorovej výšky letu na danom úseku 

priblíženia. 

Nebezpeènú situáciu vytvorila pre pilotov ve¾mi tmavá noc, kedy temná obloha bez 

mesaèného svitu splývala s tmavým horizontom zeme. Na pozadí takto temnej noci nebolo 

možné rozozna• vizuálne tmavé horské masívy, ako prekážky na letovej dráhe. Práve v tejto 

tmavej noci vytvoril poh¾ad pilotov na prenikavé svetlá mesta Košíc ilúziu bezpeèného letu. 

Lietadlo klesalo z takej výšky a pod takým uhlom, že kopec, ktorý sa im stal osudný vôbec 

nevytváral prekážku, ktorá by zakrývala výh¾ad na noèný poh¾ad Košíc. 

a) Zo správy vyšetrovania leteckej nehody je možné èíta•: „Posádka si pravdepodobne 

neuvedomila nebezpeènos• situácie, o èom svedèí pokojná rádiokorešpondencia 

s radarom aj to, že neoznámila orgánom riadenia LP žiadne problémy na palube 

lietadla a na zázname z èiernej skrinky nie sú zaznamenané také hodnoty parametrov 

letu, ktoré by mohli vies• k domnienke, že posádka riešila nebezpeènú situáciu.“ 

b) Z vyhodnotenia palubného záznamového zariadenia sa v správe uvádza: „V  èase tesne 

pred nárazom (pred zachytením vrcholkov stromov) bola hodnota horizontálnej 

rýchlosti V = 338,9km/h a výška H = 477,6m. Lietadlo letelo takmer v horizonte.“ 

c) V závere tejto správy sa píše: „Piloti pravdepodobne v snahe vytvori• si èo 

najpriaznivejšie podmienky pred pristátím a pod vplyvom dobrých meteorologických 

podmienok akceptovali ponuku vizuálneho spôsobu priblíženia na pristátie, èo im 
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umožòovalo klesa• na okruhovú výšku letiska  725m, prièom pravdepodobne 

podcenili výšku terénu pod lietadlom. Táto výška vrátane výšky okolitých stromov 

bola okolo 770m nad morom (747m kopec + 20m stromy), to znamená o 40m vyššie.“ 

 

Èo sa z týchto troch vied dá vyèíta•? Len to, že piloti riešili štandardnú letovú situáciu za 

dobrých meteorologických podmienok. Jasne videli noèné svetlá mesta Košice, èo im 

umožnilo akceptova• ponuku vizuálneho spôsobu priblíženia na pristátie. To, že nevideli 

v noèných hodinách na èiernom pozadí zeme reliéf samotného terénu im neprekážalo 

v plynulom lete. Pritom klesali z takej vzdialenosti a výšky pod taký uhlom, že sa im 

„osudový kopec“ nedostal do zorného po¾a a nezakryl im výh¾ad na mesto, o èom svedèí 

skutoènos•, že do poslednej chvíle neriešili nebezpeènú situáciu. Uvedenú situáciu znázoròuje 

obr. 1 a s lepším rozlíšením vo vertikálnej rovine obr. 2. 

 

Obr. 1: Vertikálny reliéf terénu v  smere klesania lietadla 

Za nepriaznivých meteorologických podmienok by piloti v danom sektore nemohli klesa• na 

okruhovú výšku letiska, ale oni „všetko videli“ a mali všetko ako „na dlani“, preto sa cítili 

bezpeène. Lietadlo klesalo pod väèším uhlom (strmšie), ako bol uhol tieòa osudového kopca, 

ktorým by mali zakrytý výh¾ad na noèné svetlá Košíc. Lietadlo sa pohybovalo - klesalo celý 

èas nad úrovòou tieòa, ktorý vytváral príslušný kopec. Na obr. 2 je znázornený reliéf terénu 

v smere letu lietadla v rozsahu cca 50 km pred prahom dráhy letiska Košice. 

Až do tohto momentu sa zdá, že bolo všetko v poriadku. Príspevkom k nepriazni osudu 

môžeme považova• skutoènos•, že v smere navigaèného bodu KEKED, kde malo lietadlo 

v danej chvíli namierené, sa nachádza kopec BORSÓ s nadmorskou výškou 747m. Keïže sa 

lietadlo nachádzalo v posledných okamžikoch vo výške cca 750m a letelo už v horizontálnom 

lete, tak ho malo preletie•. No nestalo sa tak, lebo na vrchole kopca rastú až 20 metrov vysoké 

stromy, ktoré okruhovú výšku letiska prekroèili na hodnotu 770m. Inak povedané, ak by na 

vrcholku kopca Keked nerástli vysoké stromy, lietadlo by kopec preletelo. 

Následne by sa dalo diskutova• o tom, ako a èo všetko mali piloti na prístrojoch nastavi•, èo 

mali sledova•, èomu sa mali venova•, aké opatrenia mali prija•, atï. Fakt je ten, že pri danom 

vybavení lietadla An-24 existoval na jeho palube jediný prístroj - rádiový výškomer, ktorý 
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nebezpeèenstvo priblíženia k zemi aj ukazoval, no nikto si to v danom momente nevšimol 

a automatická signalizácia priblíženia k terénu bola vypnutá. 

 

Obr. 2: Reliéf terénu v smere klesania lietadla so zmenou mierky vo vertikálnej osi 

Je možné konštatova•, že pri približovaní sa lietadla na pristátie došlo k podceneniu úlohy 

rádiového výškomera, èi už z h¾adiska nastavenia nebezpeènej výšky, alebo z h¾adiska 

sledovania skutoènej výšky poèas letu. Urèite si mnohí piloti v súvislosti s touto katastrofou 

uvedomili, že pri pristávaní v neznámom teréne nestaèí sledova• len zostupovú os, ale je 

potrebné venova• pozornos• aj rádiovému výškomeru v súvislosti s možným nebezpeèným 

priblížením sa lietadla k terénu. 

3 Katastrofa Tu-154 pri Smolensku 

Dòa 10. apríla 2010 došlo v priestore Smolenskej leteckej základne (Rusko) k leteckej nehode 

- katastrofe Po¾ského vládneho špeciálneho lietadla Tu-154. Lietadlo viezlo po¾ských 

politických a armádnych predstavite¾ov na spomienkovú slávnos• 70. výroèia Katyòskej 

tragédie. Pri páde lietadla poèas pristávania v hustej hmle zahynulo 96 osôb. Leteckú nehodu 

nikto neprežil. Zo záverov vyšetrovania sa hlavnou príèinou nehody javí nedodržanie 

predpísaných postupov pre koneèné priblíženie, najmä klesanie pod tzv. výšku rozhodnutia, aj 

keï pilot nemal vizuálny kontakt so zemou. 

Pod¾a dostupných informácií o priebehu letu, lietadlo Tu-154M sa približovalo štandardným 

spôsobom na pristátie. Vo vzdialenosti približne 2 km od prahu dráhy lietadlo 

„z nevysvetlite¾ných“ dôvodov zaèalo klesa• k zemi pod väèším uhlom, t.j. rýchlejšie ako 

bola jeho predpokladaná trajektória na pristátie, pozri obr. 3. Tento pokles sa ukazuje ako 



11. mezinárodní vìdecká konference „Mìøení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2011 

- 7 - 

kritický moment, ktorý viedol k tragickému koncu letu. Lietadlo sa síce nachádzalo v ¾avo od 

osi letiska, ale inak smerovalo na stred prahu dráhy. Následkom tohto poklesu sa lietadlo vo 

vzdialenosti asi jeden kilometer pred prahom dráhy rýchlo priblížilo k zemi. Pilot na 

nebezpeèný pokles zareagoval pomerne neskoro, preto lietadlo v najnižšom bode letu 

zachytilo ¾avým krídlom vrcholec stromu. Následne, aj keï sa pilotovi podarilo odvráti• 

v danom bode nebezpeèenstvo nárazu do zeme, zaèalo sa lietadlo (v dôsledku ulomenej èasti 

¾avého krídla) pozdåž osi prudko nakláòa• tak, že po uletení asi 500m sa otoèilo na chrbát. Pri 

tomto otáèaní do¾ava pozdåž jeho osi došlo ešte k väèšiemu odkloneniu sa lietadla od 

zostupovej osi a vo vzdialenosti cca 400m v ¾avo, pred prahom dráhy narazilo do zeme. 

Pri posudzovaní možných predpokladov, ktoré sa podie¾ali na vzniku katastrofy berieme do 

úvahy skutoènos•, že piloti pristávali v „neznámom“ prostredí v hustej hmle s vidite¾nos•ou 

len necelých 400m a menej. Otázka znie: „Èo viedlo skúseného pilota k takej zmene – k 

poklesu trajektórie letu lietadla, ktorá v koneènom dôsledku viedla k neodvratnej katastrofe?“ 

Jeden z najdôležitejších prístrojov pri pristávaní v takej situácii je rádiovýškomer. Ten 

vyhodnocuje skutoènú výšku lietadla nad terénom a èasová zmena výšky vyjadruje, ako 

rýchlo sa približuje lietadlo k zemi. Na obr. 4 je èasová zmena skutoènej výšky Hsk nad 

terénom, ktorú ukazoval rádiovýškomer pri lete lietadla, odvodená od skutoènej trajektórie 

letu lietadla nad terénom. Pod¾a uvedeného obrázku vyhodnocoval rádiovýškomer do výšky 

rozhodnutia 100m - bod a) plynulý pokles výšky pod uhlom !. V bode rozhodnutia však 

zaèalo lietadlo prelietava• roklinu, kedy terén pod letiacim lietadlom zaèal klesa• a na 

rádiovýškomeri sa dlhšiu dobu (cca 8 s.) výška letu 100m skoro nemenila.  

 

Obr. 3: Vertikálny reliéf terénu v  smere klesania lietadla a jeho zostupová dráha 
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Obr. 4: ! asová zmena skuto•nej výšky lietadla nad terénom meraná palubným RV 

V neznámom prostredí, bez vizuálneho kontaktu so zemou, pri konštantnej výške 

rádiovýškomera to mohol pilot vyhodnoti• ako vodorovný let. Keïže sa mal pilot na tejto 

výške rozhodnú• a lietadlo (pod¾a rádiovýškomera) neklesalo, inštinktívne potlaèil riadenie a 

prinútil lietadlo znova klesa•, ale v skutoènosti už pod väèším uhlom - ". Po prelete rokliny sa 

jej druha strana rokliny zaèala dvíha•, èo sa spolu s uhlom klesania " prejavilo rýchlou 

zmenou poklesu skutoènej výšky lietadla nad terénom. Piloti na tento rýchly pokles síce 

zareagovali, no ich reakcia a reakcia •ažkého lietadla nestaèila odvráti• katastrofu. Ak by bol 

terén pod lietadlom rovný, umožnilo by to bezproblémový opakovaný vzlet z výšky aj menej 

ako 100m. 

4 Záver 

Èlánok pojednávajúci o príèinách katastrof je originálny v tom, že bližšie analyzuje výškový 

profil letu poèas koneènej fázy priblíženia na pristátie u oboch tragických letov. Z uvedených 

analýz sú deduktívne odvodené pravdepodobné dôvody konania pilotov, ktoré mali príèinnú 

súvislos• s tragickým ukonèením letu. Spoloèným rysom týchto katastrof sa javí chýbajúci 

vizuálny kontakt pilota s terénom bezprostredne pod letiacim lietadlom.  

V prípade katastrofy pri Hejce piloti v dia¾ke jasne videli svetlá Letiska Košice, èo im 

dodávalo pocit bezpeèného letu. Podcenili pritom priebežné vyhodnocovanie zmeny 

výškového reliéfu terénu pod letiacim lietadlom. Z tohto poh¾adu piloti podcenili informaèné 

možnosti, ktoré im poskytoval rádiovýškomer. Simuláciu tejto situácie poèas dennej doby 

ilustruje obrázok 5. 

V prípade katastrofy pri Smolensku piloti nevideli letisko a zostupovú os vyhodnocovali 

zodpovedne, ale len pod¾a údajov z rádiovýškomera. Rádiovýškomer vyhodnocuje skutoènú 
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výšku lietadla nad prelietavajúcim terénom a v trase letu bola roklina. Nevedomým 

sledovaním výšky letu v hmle s poklesom do rokliny sa lietadlo nebezpeène priblížilo 

k terénu, keï sa zaèal terén následne na druhej strane rokliny dvíha•. Z tohto poh¾adu piloti 

precenili informaèné možnosti, ktoré im poskytoval rádiovýškomer. Simuláciu tejto situácie 

poèas dennej doby ilustruje obrázok 6. 

Úplne presný obraz toho, èo sa dialo na palubách oboch lietadiel sa verejnos• pravdepodobne 

nikdy nedozvie. Úlohou èlánku bolo poskytnú• odbornej verejnosti podrobnejší súhrn 

zverejnených údajov o koneènej fáze letu tesne pred katastrofou bez špekulácií a senzácií. 

Zároveò zdôrazòujeme, že èlánok nespochybòuje závery, ku ktorým došli príslušné 

vyšetrovanie komisie, ale naopak, podporuje ich a s odstupom èasu aj objektívne rozširuje. 

 

Obr. 5: Simulácia poh"adu z lietadla An-24 na mesto Košice a vrchol Borsó 

 

Obr. 6: Simulácia letu lietadla Tu-154 (v pozadí je 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 conductive materials. 

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

excitation signal.  

Excitation coils

Sensing coils
H1, H2, H3

HX

HY

H1
H2

H3

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].  

 

Fig. 2: Block scheme of the measurement setup 
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PC DAQ 

mA 
Fluxgate magnetic field 
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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.   

 

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

There were analyzed different filters, e.g. Butterworth, Chebyshev, and Elliptic type, but at 

the end only Butterworth type was chosen due to its flat character of the pass band, as seen in 

Fig. 4. The results of a 2nd order Butterworth filter applying on measured signal are depicted 

in Fig. 5. At the beginning stage of the filtering there can be seen a sequential rising of 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. 
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Fig. 4: Butterworth filter performance 

 

 

 

 

 

 

 

Fig. 5: The effect of pass-band filtering – Butterwort filter   

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 2nd order Butterworth filter was applied on obtained data and the results were 

compared to the ones gotten by FFT analysis. The main interest was on 2nd harmonic 

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

x (mV) 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 -1.8 -0.2
22.0 24.0 11.0 22.2 24.2 11.1 0.2 0.2 0.1
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 -1.2
27.0 18.0 17.0 26.0 17.6 15.9 -1.0 -0.4 -1.1
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

FFTPass-band filter Difference

 

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) 0.0 45.0 90.0 135.0 180.0 225.0 270.0 315.0 360.0 

Obtained 
azimuth (deg) -0.7 46.7 94.2 139.6 181.9 225.4 268.0 316.1 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 2nd order Butterworth filter was chosen. Its performance and effectiveness were 

compared with 2nd 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: 

Èlánok pojednáva o návrhu, vývoji a realizácii integrovaného navigaèného systému. 
Zameriava sa na integrovaný navigaèný systém založený na komplementárnej dvojici t. j. 
inerciálny navigaèný systém využívajúci lacné inerciálne senzory a globálny navigaèný 
satelitný systém. Pre objektívne posúdenie správnosti navrhnutých algoritmov a metód 
umožòujúcich vykonávanie integrácie navigaèných systémov v reálnom èase bol navrhnutý, 
vyvinutý a realizovaný elektronický systém s názvom „funkèný vzor integrovaného 
navigaèného systému“, ktorého reálna použite¾nos• je overená vykonanými testami. Výsledky 
realizovaných testov a meraní sú uvedené a zhodnotené v èlánku. 
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 “Mock-up of integrated navigation system”. 

1 Úvod 

Vývoj leteckej techniky v poslednej dobe zaznamenal v technologickej oblasti vysoký rozvoj, 

prièom dochádza k zmenám v koncepcii konštrukcie nielen lietadiel a leteckých motorov ale 

aj avionických systémov. Èoraz väèší dôraz sa kladie na spo¾ahlivos•, integritu ale aj 

presnos• systémov. Tento fakt sa odzrkad¾uje aj pri konštrukcii navigaèných systémov 

lietadiel, ktoré sú ich neoddelite¾nou súèas•ou. Pri týchto systémoch dochádza oproti 

minulosti, kedy architektúra navigaèných subsystémov bola viac-menej decentralizovaná, 

k jej integrácii do tzv. integrovanej modulárnej architektúry s cie¾om zvýšenia spo¾ahlivosti 

ale hlavne presnosti. Hlavným dôvodom pre zmenu architektúry je fakt, že v poslednej dobe 

došlo k ve¾kému rozvoju leteckej dopravy a tým k zhus•ovaniu vzdušného priestoru èím 

došlo k zvýšeniu požiadaviek na urèovanie polohy lietadla v priestore, aby sa predišlo 

kritickým situáciám. V súèasnej dobe sa do popredia dostávajú moderné globálne navigaèné 

satelitné systémy (GNSS), ktoré s vysokou presnos•ou umožòujú urèi• polohu, rýchlos• a èas. 

Použitie navigaèných prostriedkov je závislé od typu letu v ktorom je navigácia vykonávaná, 

t. j. èi sa jedná o let pod¾a pravidiel VFR (Visual Flight Rules) alebo IFR (Instrument Flight 

Rules). Pri VFR letoch, ktoré sú oznaèované ako lety za vidite¾nosti a u ktorých sa používa 
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porovnávacia navigácia, to sú prístroje: magnetický kompas, rýchlomer, výškomer, 

variometer, zatáèkomer a palubné hodiny. Pri IFR letoch, pri ktorých sa navigácia vykonáva 

len pomocou prístrojov, sú vyžadované prístroje: umelý horizont, relatívny prieèny 

sklonomer, magnetický kompas a smerový zotrvaèník, zatáèkomer, výškomer, rýchlomer, 

variometer, sekundárny odpovedaè, prostriedky pre rádiové spojenie so strediskom riadenia 

letovej prevádzky a palubné hodiny. Pri väèšine uvedených postupov navigácie je ich 

dostupnos• obmedzená dostupnos•ou a funkènos•ou externých zdrojov informácií, èo môže 

by• do istej miery ich nevýhodou. Pri navigácii pomocou inerciálneho navigaèného systému 

je táto nevýhoda potlaèená faktom, že výstupné údaje z inerciálneho navigaèného systému sú 

ovplyvnené len samotným pohybom daného objektu a nie sú závislé od externých zdrojov 

informácií. Tento fakt predstavuje hlavnú výhodu inerciálneho navigaèného systému voèi 

ostatným navigaèným systémom. V súèasnosti je v navigácii trendom integrácia rôznorodých 

navigaèných systémov za úèelom dosiahnutia èo najpresnejšej navigaènej informácie. Za 

najznámejší prístup môžeme považova• integráciu inerciálneho navigaèného systému (INS) 

a globálneho polohového systému (GPS). INS sa hlavne používa z dôvodu jeho autonómnosti 

a poskytovania navigaèných informácií o polohe a uhlovej polohe v trojrozmernom priestore s 

vysokou opakovacou frekvenciou. Jeho hlavnou nevýhodou je nárast chyby v polohe 

a uhlovej polohe v dôsledku dvojnásobnej resp. jednoduchej integrácie údajov o zrýchlení 

z akcelerometrov a uhlovej rýchlosti zo senzorov uhlovej rýchlosti. Z tohto dôvodu sa pri 

integrácii využíva systém GPS, ktorý sprostredkováva informácie o polohe a rýchlosti 

v trojrozmernom priestore prièom chyby v týchto informáciách sú ohranièené. Najèastejším 

prostriedkom pre integráciu navigaèných systémov je rozšírený Kalmanov filter (EKF). Pre 

jeho správnu èinnos• je okrem definovania správneho matematického modelu dynamiky 

systému (v tomto prípade sa hovorí o modeli dynamiky chýb INS) a modelu merania, tiež 

potrebné pozna• matematické modely jednotlivých senzorov, ktoré výrazne ovplyvòujú 

kvalitu výstupných navigaèných informácií. Keïže v poslednej dobe výrazne stúpa dopyt po 

malorozmerných a lacných inerciálnych navigaèných systémoch, ktoré by mali široké 

uplatnenie poèas rôznych navigaèných úloh tak napredovanie vo FOG (z anglického „fiber 

optic gyroscope“) a MEMS (z anglického „micro-electro-mechanical systems“) technológiách 

naznaèuje s¾ubné smerovanie vývoja v tejto oblasti a širokej škále použitia v aplikáciách ako 

sú robotika, osobná navigácia, automobilová navigácia, navigácia bezpilotných prostriedkov, 

letecká navigácia atï. 
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2 Funk•ný vzor integrovaného naviga•ného systému 

Návrh, vývoj a realizácia integrovaného navigaèného systému predstavuje rozsiahlu a nároènú 

problematiku, ktorú autor detailne popisuje v literatúre [1, 2]. Základom celého realizovaného 

integrovaného navigaèného systému sú autorom navrhnuté algoritmy pracujúce v reálnom 

èase, ktoré boli vyvíjané na autorom vytvorenej vývojovej súprave a následne aplikované na 

vyrobený funkèný vzor integrovaného navigaèného systému. Z praxe je známe, že samotnému 

riešeniu funkèného vzoru predchádza návrh a vývoj hardvérového a softvérového riešenia na 

tzv. vývojovej súprave resp. vývojovej doske plošných spojov, ktorá umožòuje hardvérové 

prepojenie základných komponentov systému. Po vyrobení vývovej súpravy bolo vykonaných 

viacero meraní a testov. Výsledkom bolo definovanie koneènej štruktúry funkèného vzoru 

integrovaného navigaèného systému a základných softvérových modulov umožòujúcich 

vykonávanie integrácie navigaèných systémov v reálnom èase. 

 

Obr. 1 Vyrobená osadená doska plošných spojov funk•ného vzoru - horná •as!  

 

Obr. 2 Vyrobená osadená doska plošných spojov funk•ného vzoru - dolná •as! 

Návrh funkèného vzoru integrovaného navigaèného systému vychádzal z praktických 

skúsenosti získaných poèas práce s vyrobenou vývojovou súpravou. Proces návrhu, vývoja, 

výroby, osadenia a oživenia bol èasovo nároèný a trval viac ako 2 roky. Navrhnutá šes• 

vrstvová doska plošných spojov funkèného vzoru má rozmer 105mm x 51mm a je jej koneèné 
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hardvérové riešenie ilustruje Chyba" Nenalezen zdroj odkaz#. a Chyba! Nenalezen zdroj 

odkaz#.. 

3 Overenie algoritmov pri riešení reálnej naviga•nej úlohy 

Praktické overenie funkènosti všetkých navrhnutých algoritmov pracujúcich v reálnom èase 

bolo potrebné vykona• reálny experiment s funkèným vzorom integrovaného navigaèného 

systému. Vykonaný experiment v podstate predstavoval riešenie navigaènej úlohy s dåžkou 

trvania pol hodiny, ktorá predstavovala navigáciu osobného automobilu z parkoviska 

obchodného domu v Liptovskom Mikuláši do obce Liptovský Ján a spä•. Celá trajektória 

pohybu poèas navigaènej úlohy je zobrazená na Chyba! Nenalezen zdroj odkaz#..  

 

Obr. 3 Trajektória pohybu zobrazená na mapovom podklade 

Poèas vykonávania experimentu bol funkèný vzor integrovaného navigaèného systému 

umiestnený na streche osobného automobilu. Poèiatoèné podmienky urèené funkèným 

vzorom boli: 

• zemepisná dåžka 19,6031326l = , zemepisná šírka 49,0779974j = , výška 

h 513,5 m= , tieto parametre boli urèené GNSS prijímaèom LEA-5T, 

• sklon -0,3f = , náklon 8,7q = , kurz 208,8y = , tieto parametre boli vypoèítané na 

základe algoritmu inicializaèného procesu bezplatformného inerciálneho navigaèného 

systému, 
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• poèiatoèná rýchlos• [ ],
Tn 0,08 0,10 0 00 m s=v , tieto parametre boli taktiež urèené 

GNSS prijímaèom LEA-5T. 

 

Skutoèné poèiatoèné podmienky boli: 

• zemepisná dåžka 19,6033928l = , zemepisná šírka ,49 0786916j = , výška 

h 580 m= , tieto parametre boli urèené službou Google Earth, 

• sklon ,0 2f » , náklon ,7 8q » , kurz 208y » , tieto parametre boli odèítané z PDA, 

• poèiatoèná rýchlos• [ ]Tn 0 0 0 m s=v , tieto parametre boli definované statickou 

polohou automobilu. 

 

Z uvedených údajov je zrejmé, že najväèšie rozdiely sú v zemepisnej dåžke, zemepisnej šírke 

a výške. Tieto rozdiely sú spôsobené inicializáciou GNSS prijímaèa a sú v stanovených 

medziach definovaných odhadom presnosti GNSS prijímaèa v horizontálnej a vertikálnej 

rovine na zaèiatku navigaènej úlohy. 

Celá trajektória pozostávala z nasledujúcich úsekov: dve zákruty v¾avo, jedna rotácia po 

kruhovom moste, priamy úsek po dia¾nici, odboèka vpravo (do Liptovského Jána), rovný 

úsek cesty, otoèenie sa, rovný úsek cesty, odboèka v¾avo na dia¾nicu, jedna rotácia po 

kruhovom moste, dve zákruty vpravo a zaparkovanie. Poèas jazdy na dia¾nici bola dosiahnutá 

maximálna celková rýchlos• 114 km/h. Poèet GPS satelitov použitých pre výpoèet 

navigaèných informácií sa poèas navigaènej úlohy menil od šes• do devä•.  

Na overovanie navrhnutých algoritmov bola zvolená integraèná architektúra „vo¾ne viazané 

systémy“. Zber údajov o špecifických silách a uhlových rýchlostiach z inerciálnej meracej 

jednotky bol realizovaný s frekvenciou 100 Hz. Zber údajov o polohe a rýchlosti z GNSS 

prijímaèa bol vykonávaný s frekvenciou 1 Hz. Samotný integraèný proces (t. j. jeden cyklus 

rozšíreného Kalmanovho filtra a následná aplikácia spätných väzieb) bol taktiež vykonávaný 

s frekvenciou 1 Hz. Požadované vstupné parametre pre rozšírený Kalmanov filter boli 

stanovené nasledovne: jednotlivé hodnoty kovariancií procesných šumov boli stanovené na 

základe parametrov získaných metódou Allanovej variancie, jednotlivé hodnoty kovariancií 

šumov merania boli získavané z GNSS prijímaèa, poèiatoèné hodnoty kovarianènej matice 

boli stanovené pod¾a oèakávaných chýb v jednotlivých stavoch a poèiatoèný chybový stavový 

vektor obsahoval nulové hodnoty. 
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Ako už bolo uvedené, poèiatoèné údaje o zemepisnej dåžke, zemepisnej šírke a výške boli 

chybne stanovené GNSS prijímaèom. Keïže tieto navigaèné informácie predstavujú 

poèiatoèné podmienky pre inerciálny navigaèný systém (ktorý sa „spolieha“ na ich presnos•), 

tak na poèiatku navigaènej úlohy integrovaný navigaèný systém vykazoval výrazné chyby 

v urèení polohy. Na overenie danej skutoènosti svedèí fakt, že skutoèná poèiatoèná poloha 

osobného automobilu bola identická s koncovou polohou, viï v detaile Chyba! Nenalezen 

zdroj odkaz#. (modré body reprezentujú polohu stanovenú GNSS prijímaèom a zelené body 

reprezentujú každú piatu vzorku polohy stanovenej integrovaným navigaèným systémom). 

Daná chyba bola korigovaná integraèným algoritmom po prejdení druhej zákruty, kedy 

integrovaný navigaèný systém zaèal poskytova• správne navigaèné informácie (na Chyba! 

Nenalezen zdroj odkaz#. to môžeme vidie• ako príchod na cestu). 

 

Obr. 4 Detail za•iatku a konca trajektórie zobrazený na mapovom podklade. 

Správnos• navrhnutých algoritmov jednoznaène potvrdzuje fakt, že ani jeden zo stavov 

nediverguje. Odhady jednotlivých biasov sú ilustrované v literatúre [1], stredné hodnoty 

odhadov biasov akcelerometrov v osi x  a v osi y  sú blízke nule (cca , 20 008 m s 

a , 20 006 m s- ), avšak stredná hodnota odhadu biasu akcelerometra v osi z  je rovná hodnote 

, 20 09 m s . Stredná hodnota odhadu biasu senzora uhlovej rýchlosti v osi x  je rovná ,0 6 ss , 

v osi y  je rovná ,0 12 s- s a v osi z  je rovná ,0 1 ss. 
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Na poslednom Chyba" Nenalezen zdroj odkaz#. je zámerne zobrazený detail trajektórie na 

mapovom podklade z dia¾nièného úseku, ktorý prezentuje poskytované navigaèné informácie 

o polohe testovaného funkèného vzoru integrovaného navigaèného systému. 

 

Obr. 5 Detail trajektórie na dia$nici zobrazená na mapovom podklade. 

Na obrázku je jednoznaène vidie• rozdiel medzi intenzitou opakovate¾nosti poskytovania 

navigaèných informácií o polohe GNSS prijímaèom (viï modré body) a intenzitou 

opakovate¾nosti poskytovania navigaèných informácií o polohe integrovaným navigaèným 

systémom (viï zelené body (z dôvodu ve¾kého poètu bodov je zobrazených iba 20 bodov 

namiesto 100 vypoèítavaných bodov za jednu sekundu t. j. medzi dvomi urèenými polohami 

GNSS prijímaèom)). 

4 Záver 

Všetky doposia¾ uvedené závery pri testovaní jednotlivých algoritmov a výsledky reálneho 

experimentu s funkèným vzorom integrovaného navigaèného systému potvrdzujú správnos• 

všetkých navrhnutých algoritmov pracujúcich v reálnom èase. Na záver je potrebné 

poznamena•, že testovaný integrovaný navigaèný systém pracoval s GNSS prijímaèom bez 

zapnutého podporného systému EGNOS. Vzh¾adom na túto skutoènos• je možné 

konštatova•, že zahrnutím služieb EGNOS-u do integrovaného navigaèného systému ako 

celku by jednoznaène malo za následok ïalšie zvýšenie presnosti. 
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Termovízna diagnostika malého prúdového motora 

Infrared diagnostic of small jet engine 

Ing. František Adamèík, prof. Ing. František Adamèík, CSc. 
Letecká fakulta TUKE,  

email: frantisek.adamcik.2@tuke.sk, frantisek.adamcik@tuke.sk, 
tel.: +421-0917 330 576, +420-0915 768 364 

Resumé: 

Cie!om príspevku je priblíži" možnosti termovíznej diagnostiky malého turbokompresorového 
motora, ktorý sa nachádza v experimentálnom Laboratóriu inteligentných riadiacich 
systémov leteckých motorov na Leteckej fakulte TUKE. V jednotlivých #astiach sú postupne 
prezentované vlastnosti motora z h!adiska teplôt, informácie z predchádzajúcich meraní a 
vlastnosti termovíznej kamery, ktorá bude využitá na meranie povrchových teplôt motora. 
Príspevok poukazuje na samotný proces merania a parametre, ktoré je potrebné bra" do 
úvahy pri takomto meraní. 
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 Úvod 

Letecké turbokompresorové motory sú z h¾adiska diagnostiky ich stavu v neustálom procese 

výskumu. Cie¾om je zvýši• kontrolu nad ich èinnos•ou, èo znamená zlepši• ich predikciu 

možných kritických stavov. Jednou z možností ako k tomuto prispie• je aj využitie 

termovíznej techniky, ktorá je v súèasnej dobe plne využívaná v rôznych oblastiach. K najviac 

využívajúcimi sú oblasti stavebníctva, lekárstva, elektrotechniky. 

V experimentálnom Laboratóriu inteligentných riadiacich systémov leteckých motorov na 

Leteckej fakulte TUKE sa nachádza objekt merania, malý prúdový motor, na ktorom sa 

pripravuje realizácia termovízneho merania. Jednotlivé vlastnosti objektov, ktoré budú 

využívané a parametre potrebné pre meranie, budú postupne priblížené v jednotlivých 

kapitolách. 
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2 Objekt merania – malý prúdový motor 

Malý prúdový motor „MPM-20“ (Obr. 1), ako objekt merania vznikol úpravou turbínového 

spúš•aèa „TS-20“ na jednoprúdový letecký turbokompresorový motor (TKM) pre 

experimentálne potreby. Ide o jednoprúdový, jednohriade¾ový letecký TKM 

s jednostupòovým, jednostranným radiálnym kompresorom, združenou spa¾ovacou komorou, 

jednostupòovou nechladenou plynovou turbínou a pevnou dýzou. 

 

Obr. 1: Malý prúdový motor  

V predchádzajúcom období boli na danom motore realizované merania teplôt jeho vnútorných 

èastí.  

 

Obr. 2: Príklad nameraných hodnôt teploty t3 a t4 

A to teplôt v  reze pred plynovou turbínou t3 (Obr. 2), ktorá patrí k miestu s najvyššou 

koncentráciou tepla. Hodnota teploty pri predchádzajúcich meraniach sa pohybovala 

v rozmedzí od 700!C do 1100!C. 
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Na základe týchto meraní je možné predpoklada•, že teplota na povrchu motora sa nebude 

pohybova• v hodnotách vyšších ako 1100!C. Tomu zodpovedá aj výber kamery, ktorá by 

mala ma• požadovaný teplotný rozsah merania.  

3 Prostriedok IR diagnostiky 

Ako bolo spomenuté, pre uskutoènenie merania bude potrebná kamera, ktorá ma dostatoèný 

teplotný rozsah zodpovedajúci predpokladaným teplotám na povrchu motora. 

Prostredníctvom spolupráce s Fakultou baníctva, ekológie, riadenia a geotechnológií sa 

podarilo zabezpeèi• termovíznu kameru FLIR A40 (Obr. 3), ktorá vyhovuje podmienkam pre 

realizáciu merania. 

Je vybavená detektorom (systém Focal Plane Array, mikrobolometrové pole) s rozlíšením 

320x240 bodov a využíva spektrálny rozsah vlnových dåžok 7,5 až 13 µm.  Kamera má 

k dispozícií tri teplotné rozsahy merania: 

• Rozsah 1: -40!C až +120!C   

• Rozsah 2: 0!C až +500!C 

• Rozsah 3: +350!C až +1500!C (s filtrom na +2000!C) 

 

Meranie pomocou termovíznej kamery je realizovate¾né s citlivos•ou 0,08!C a s presnos•ou ± 

2!C. Kamera ma vstavanú optiku, ktorá pracuje so zorným po¾om 24! x 18! s minimálnou 

ohniskovou vzdialenos•ou 0,3 m. 

 
Obr. 2: Termovízna kamera FLIR A40 a príklad termogramu 

Pre vyhodnocovanie a archiváciu získaných termogramov, t.j. obrazu povrchového rozloženia 

teploty (Obr. 3) je možné využi• program ThermaCAM ResearcherTM, ktorý umožòuje 

prepojenie termovíznej kamery s poèítaèom a vysokorýchlostný prenos dát spolu s ovládaním 
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všetkých funkcií kamery. Ve¾kou výhodou tohto prepojenia je realizácia teplotných meraní 

a štatistiky v reálnom èase. 

4 Snímanie a detekcia tepelného obrazu motora 

Pri samotnom experimente je potrebné bra• do úvahy parametre, ktoré ovplyvòujú proces 

snímania a teda presnos• merania. Pri snímaní leteckého motora kamera nebude prijíma• len 

žiarenie samotného objektu, ale aj žiarenia z okolia, odrazeného z povrchu objektu. Pri 

zanedbaní rušivých vplyvov je možné vychádza• z nasledujúcej meracej schémy, ktorú 

použijeme k zostaveniu rovnice pre výpoèet teploty motora na základe výstupu kalibrovanej 

termovíznej kamery (Obr. 4). 

 

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

Vo všeobecnosti je možné vyjadri• tri zložky prijatého žiarenia: 

• Emisia z objektu = ".#.Wobj, 

• Odrazené žiarenie z okolitých zdrojov = (1 - ") #Wrefl, 

• Emisia z atmosféry = (1 - #)Watm, 

 

kde: " je emitancia objektu, # - priepustnos• atmosféry, Tobj - teplota objektu, (1 - ") - 

odrazovos• objektu, Trefl - teplota okolitých zdrojov, (1 - #) - emitancia z atmosféry, Tatm - 

teplota atmosféry. 

Pre celkovú energiu prijatého žiarenia platí: 
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Po úprave získame všeobecnú meraciu rovnicu: 
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kde: 

Uobj je vypoèítané výstupnou pamä•ou kamery pre teplotu Tobj èierneho telesa, tj. napätie, 

ktoré možno priamo prevádza• na skutoènú teplotu požadovaného objektu, Utot je namerané 

výstupné napätie na kamere pre skutoèný prípad, Urefl je teoretické výstupné napätie kamery 

pre teplotu Trefl èierneho telesa pod¾a kalibrácie, Uatm je teoretické výstupné napätie kamery 

pre teplotu Tatm èierneho telesa pod¾a kalibrácie. 

5 Parametre potrebné pre realizáciu merania 

Aby meranie bolo úspešné, je potrebné zada• hodnoty niektorých parametrov, ktoré majú 

vplyv na funkciu termovíznej kamery.  

Emisivita objektu " - v praxi sa òou rozumie relatívna schopnos• povrchu objektu vydáva• 

elektromagnetické žiarenie odpovedajúce jeho teplote. Jej hodnota sa pohybuje v rozmedzí od 

0 – 1 a je definovaná podielom intenzity vyžarovania teplotného žiarièa a intenzity 

vyžarovania absolútne èierneho telesa:  

 

0H
H

=e  (3) 

Pre urèenie hodnoty emisivity je možné využi• nieko¾ko spôsobov. Je ich možné získa• z 

tabu¾kiek emisivít, ktoré sú dostupné v technickej literatúre alebo na internete. Ide však skôr 

o reprezentatívne údaje, pretože emisivita povrchu materiálu nepodlieha len jeho štruktúre. 

Patrí tu napríklad aj korózia alebo zneèistenie povrchu inými látkami. Hodnoty z tabuliek, ale 

môžu aspoò priblíži• rozsah, v ktorom sa bude hodnota emisivity pohybova•. Pre presné 

meranie povrchových teplôt je vhodné využi• aj ïalšie možnosti, napríklad Metódu 

aplikovaného termospoja, pri ktorej je potrebné disponova• objektmi, ktoré budú (vzh¾adom 

na skutoènos•, že ich emisivita je známa) použité ako objekty - nosièe referenènej emisivity. 

Postup zis•ovania spoèíva v postupnej aplikácií pásky (resp. náteru) na povrch skúmaného 

objektu. Následne sa meria teplota, pokia¾ plocha s neznámou emisivitou (pri¾ahlá 
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k páske/náteru) nevykazuje rovnakú teplotu ako plocha so známou emisivitou. Po dosiahnutí 

tejto hodnoty je možné následne hodnotu emisivity odèíta•. Podmienku teploty okolia je 

potrebné dodrža• aj v tomto prípade. 

Ïalším parametrom je teplota okolia alebo odrážaná okolitá teplota Trefl. Rozumieme òou 

parameter, ktorý sa v termovíznej praxi využíva na vyrovnávanie efektov spôsobovaných 

odrážaním IR žiarenia od povrchových plôch skúmaného objektu a žiarením emitovaným 

atmosférou medzi kamerou a skúmaným objektom. Zvláš• dôležité je korektné nastavenie 

systému, vo vz•ahu k teplote okolia, pre dosahovanie požadovanej resp. akceptovate¾nej 

presnosti výstupných hodnôt termovízneho systému v prípade, keï je emisivita povrchu 

skúmaného objektu nízka, dištancia medzi objektom a termovíznym systémom ve¾ká a keï sa 

teplota okolia blíži k teplote predmetného objektu. 

Ïalej je to vzdialenos" objektu (Dob). Vzdialenos•ou medzi termovíznym systémom a 

skúmaným objektom rozumieme dåžkovú dištanciu medzi objektom a èelom prvej šošovky 

optickej sústavy termovízneho systému. Potreba korektného prednastavenia tohto parametra 

vyplýva zo skutoènosti, že bez oh¾adu na prostredie, úroveò vyžarovania klesá so zvyšujúcou 

sa vzdialenos•ou.  

Medzi ïalšie parametre, ktoré je potrebné pozna• pri meraní patria aj relatívna vlhkos• 

a teplota atmosféry Tatm. 

6 Záver 

Pre realizáciu úspešného termovízneho merania je potrebné zabezpeèi•, aby výsledok splnil 

úèel a to analyzova• povrchovú teplotu turbokompresorového motora. Následne bude možné 

prostredníctvom simulaèných prostriedkov uskutoèni• modelové situácie, ktoré by mohli 

prispie• k zlepšeniu kontroly stavu turbokompresorového motora. 
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Sv•telné zdroje LED ve sv•telných zabezpe•ovacích systémech letiš• 

LED light sources in the airport lightning systems 

Ing. Radim Bloudíèek 

UO, FVT, email: radim.bloudicek@unob.cz, tel.: +420-973-445-296 

Resumé: 

Sv•telný zabezpe!ovací systém je neodd•litelnou sou!ástí každého letišt•, bez ohledu na další 
vybavení. Sv•telné soustavy v sou!asné dob• využívají standardizovaných halogenových 
sv•tlotechnických žárovek, jejichž provoz je neekonomický, charakteristický malou životností 
a citlivostí i na malé zm•ny napájecího nap•tí. "lánek ukazuje zp#sob nahrazení t•chto 
sv•tlotechnických žárovek moderními sou!ástkami LED a možnosti nahrazení sou!asných 
sv•tlotechnických rozvod# rozvody paralelními. 
The lightning system is an indispensable part of the every airport. The airport lights use 
incandescent light sources now. This method is uneconomical – in term 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 Moderní sv•telné zabezpe•ení letišt• 

Neustálý vývoj v oboru letectví klade zvýšené nároky na technické vybavení letiš•. Souèasná 

letištì musí zvládat odbavit stále narùstající poèet letových spojù, což vede k zvyšování 

požadavkù na svìtelné zabezpeèovací prostøedky podávající vizuální informaci pilotovi. Pro 

zvýšení bezpeènosti letového provozu je nutné, aby veškerá svìtlotechnika podléhala 

urèitému typu standardizace, konkrétnì pøedpisu Let 1.4, kde jsou podrobnì popsány 

požadavky na svìtelné zabezpeèovací prostøedky.  

Dùležitým kritériem pro modernizaci letištních svìtelných zabezpeèovacích prostøedkù, 

v závislosti na typu prostøedku, je dodržení stanovených hodnot svítivostí a jejích regulace 

v závislosti na denní dobì, èi povìtrnostních podmínkách. Dále pak musí být splnìny 

požadavky konstrukèního provedení, úhlu vyzaøování svìtelného svazku, zpùsobu napájení a 

umístìní návìstidla na letišti a to vše v souladu s platnými pøedpisy. 

Pokrok ve vývoji nových technologií vede k pozvolné výmìnì dosud používaných klasických 

žárovek za vysoce svítivé výkonové LED diody. Na letištích dosud používané standardní 

žárovky mají, ve srovnání s výkonovými LED diodami, vyšší tepelné ztráty, menší životnost a 

úèinnost, delší dobu reakce, nižší hodnoty svítivosti, vìtší rozmìry a pracují s vyššími proudy. 

Oproti tomu u svítidel s LED diodami je nutné odvádìt teplo prostøednictvím pasivního nebo 

aktivního chladícího prvku, jinak by došlo k poškození nebo pøípadné destrukci LED diody. 
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1.1 Zdroje sv•tla sv•telných zabezpe•ovacích prost!edk" 

Pokud bude realizována výmìna halogenových letištních žárovek za úspornìjší vysoce svítivé 

LED, diody je tøeba si pøedem stanovit konkrétní požadavky, které by nové zdroje svìtla mìly 

splòovat. LED diody musí bezpodmíneènì splòovat pøedepsaná ustanovení v pøedpisu L 14. 

Konkrétnì se jedná o stanovení minimálních hodnot svítivosti, vyzaøovacích 

charakteristikách, konstrukènímu provedení a umístìní na letišti, zpùsobu indikace informace, 

barvì svìtla v závislosti na typu návìstidla, zálohování a napájení jednotlivých obvodù. 

Mìrný výkon bìžné žárovky je z velké èasti omezen pøípustnou teplotou wolframového 

vlákna. Pokud budeme zvyšovat teplotu wolframu ve vakuu, bude se nám neúmìrnì zvìtšovat 

rychlost vypaøování wolframu a zkracovat jmenovitá životnost žárovky. Pøidáním 

inherentních plynu (xenon nebo krypton) a slouèenin obsahující halogen (metyljodid nebo 

metylbromid) lze docílit zvýšení teploty wolframového vlákna a tedy i mìrného výkonu 

žárovky. Halogenovou žárovku tvoøí baòka z køemenného nebo tvrdého skla, vlákno 

pøedstavuje dvojitì svinutou šroubovici z wolframového drátu a plynná náplò. Teplota 

wolframového drátu je pøibližnì 3000 K, tudíž i spektrální køivka je strmìjší než u obyèejných 

žárovek a maximální intenzita vyzaøování je na spektrální ose posunuta smìrem k menším 

vlnovým délkám. Na Obr. 1 je zobrazeno chování hlavních parametrù žárovky pøi kolísání 

napìtí. Z grafu lze vyèíst, že se žárovce pøi vyšším pøipojeném napìtí zvýší všechny 

sledované parametry, ale významnì se zkrátí životnost a naopak. 

 

Obr. 1: Vlastnosti halogenové sv•tlotechnické žárovky. 
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1.2 Vyza!ovací charakteristika všesm•rového náv•stidla 

Dùležitými parametry všesmìrových návìstidel jsou èáry svítivosti zobrazené na Obr. 2. 

Diagram patøí návìstidlu postranních dráhových øad firmy ADB Airfield Solutions typu RVE-

3-045/45W. Nejvyšší svítivost je soustøedìna do úhlu 3° vertikálnì, což poskytuje pilotovi, 

který v této sestupové rovinì letí, dostateènou vizuální informaci o krajích dráhy. 

V horizontální rovinì návìstidlo pokrývá úhly 0-360°. Hodnoty svítivosti jsou poèítány v 

desítkách Candela pro noèní provoz, pøi denním provozu by musela být svítivost až tísíce 

Candela.  

 

Obr. 2:  Vyza!ovací diagram sv•telného náv•stidla postranní dráhové !ady [2] 

1.3 Náv•stidla z modul" LED  

Abychom bezezbytku nahradili dosud používané halogenové žárovky modernìjšími vysoce 

svítivými LED diodami, je zapotøebí splnit nìkolik požadavkù plynoucí ze specifických 

vlastností pøechodu P-N. 

Zdroj svìtla se vytváøí prostøednictvím modulù obsahující nìkolik páru LED diod 

uspoøádaných tak, aby tvoøily svítivý bod v jednom místì. Jsou kladeny vysoké požadavky na 

chlazení øídících prvkù a samotného zdroje svìtla. 

Stejnì jako u halogenových žárovek, i zde je nutné rozptýlit vyzaøovaný paprsek do 

požadovaného prostoru krytí pomocí svítidla. Svítidlo musí být zároveò konstruován tak, aby 

odolával vysokým teplotám ze zdroje záøení. Návìstidlo musí obsahovat øídící prvky, 

zabezpeèující plynulou regulovatelnost jasu. 
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Výhody oproti halogenovým žárovkám: 

• Produkují více svìtla na watt energie než žárovky (pøes 100 lm/W), z èehož plyne 

vyšší úèinnost. 

• Mohou vyzáøit svìtlo v požadované barvì bez použití složitých barevných filtrù. 

• Jejich pouzdro mùže být navrhnuto k soustøedìní svìtla na urèité místo. Halogenové 

žárovky vìtšinou potøebují k soustøedìní svìtla vnìjší optickou soustavu. 

• Není potøeba žhavit vlákno, když není svìtlo v provozu jako u halogenové žárovky. 

• Mají více jak stonásobnì vyšší životnost. 

• Pøi snížení napájecího proudu nemìní svou barvu narozdíl od halogenových žárovek, 

které pøi snížení napájení vydávají žlutìjší svìtlo. 

• Jsou velice malé a snadno mohou být osazeny do desky plošných spojù. 

• Odolné vùèi nárazùm. 

• Velice rychle se rozsvítí. 

• Neobsahují rtu•. 

 

Nevýhody oproti halogenovým žárovkám: 

• Vyšší poøizovací náklady. 

• Výkonnost hodnì závisí na teplotì okolního prostøedí. Musí se zajistit dostateèné 

chlazení. Pøekroèení hranici pracovního proudu mùže dojít k pøehøátí pouzdra LED 

diody a k následnému selhání zaøízení. 

• Nutnost napájet správným proudem. 

• Nutnost složitìjších technologických postupù pøi výrobì a øízení. 

 

V souèasné dobì jsou návìstidla na bázi LED diod v nabídkách nìkolika firem, zabývajících 

se svìtlotechnikou pro letištì. Prostøedky splòují pøedpisy dané FAA a ICAO.  

 

Obr. 3:   Náv•stidlo typu L -861 LED [3] 
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Pøíkladem mùže být návìstidlo postranních dráhových øad L 861E LED firmy ADB Airfield 

Solutions. Zaøízení mùže být zapojeno s napájením standardním sériovým letištním rozvodem 

z regulátorù konstantního proudu 6,6 A. LED diody vyzaøují výkon srovnatelný s 30/45 W 

žárovkou. Prùmìrná životnost zaøízení je až 56 000 hodin. 

2. Návrh a realizace dráhového náv•stidla LED 

Návrh a realizace funkèního vzorku všesmìrového návìstidla na bázi LED diod už 

v samotných poèátcích naráží na mnoho technických i energetických problémù, které je nutné 

zvážit, analyzovat a správnì vyhodnotit na základì znalostí konstrukce elektronických obvodù 

a pøedem stanovených parametrù konkrétních souèástek. 

 

Obr. 4: Blokové schéma mikroprocesorem !ízeného obvodu s modulem LED 
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Pøi návrhu funkèního schématu je nutné vyjít z konkrétní èinnosti, kterou obvod bude 

vykonávat. V našem pøípadì se musí zabezpeèit vyzaøování konkrétních hodnot svítivosti a 

kontrolu hlavních parametrù modulu LED. 

V prvotní fázi návrhu se stanoví, jakým zpùsobem se bude regulovat svítivost LED diod, 

která je závislá na množství protékajícího proudu souèástkou. V úvahu pøicházejí možnosti 

využití jednoduchého stejnosmìrného napájecího zdroje s regulací proudu pomocí rezistorù, 

nahrazení rezistorù lineárními stabilizátory, tranzistory øídící svítivost proudem báze nebo 

zapojit diody do sériové smyèky napájené jedním vysokonapì•ovým zdrojem konstantního 

proudu. Zmínìná øešení regulace svítivosti LED diod však nesplòují vysoké nároky na 

pøesnost nastavení konkrétní úrovnì svítivosti, jsou vysoce ztrátová a v pøípadì 

vysokonapì•ového zdroje kladou vysoké požadavky na obsluhu. V souèasné dobì se nejvíce 

využívá regulace svítivosti PWM modulací pomocí spínaných mìnièù. Výhodou PWM 

modulace je možnost linearizace závislosti výstupního napìtí na øídícím signálu. 

Kompletní návrh obvodu regulace a diagnostiky je na obr. 4 a skládá z blokù ovládání, 

mikroprocesoru, zdroje napìtí, budièe konstantního proudu, A/D pøevodníkù, sbìrnice, 

snímaèù parametrù diod a modulu LED diod. 

Realizace návìstidla s podrobným zobrazením optické soustavy je na obrázku 5. Mìøením 

ovìøené hodnoty svítivosti LED návìstidla a jeho izokandelový diagram odpovídá 

žárovkovému návìstidlu využívající halogenovou svìtlotechnickou žárovku o jmenovitém 

výkonu 55W. 

         

Obr. 5: Realizace dráhového náv•stidla LED a jeho optická soustava 
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2.1 Napájení náv•stidel z modul" LED  

Pro použití LED diod ve svìtlotechnických systémech letiš• je nutno zmìnit pøístup k návrhu 

napájecích obvodù. V souèasné dobì je pro letištní svìtla typické napájení sériovou smyèkou, 

avšak pøi využití LED je možno využít všech výhod paralelního napájení, pøi zachování stejné 

svítivosti všech svìtel zapojených do jedné sítì. Skupinu takto napájených svìtel lze 

interpretovat jako sí• s rovnomìrným odbìrem, viz obr.6, kde udáváme tzv mìrné zatížení 

sítì. 

 

Obr. 6:  Paralelní zapojení LED náv•stidel jako sí• s rovnom•rným odb•rem  

Úbytek napìtí na konci vedení je pak dán vztahem : 
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·  V%  - procentní úbytek napìtí, 

·  l  - délka vedení, 

·  a  - mìrná zátìž sítì, 

·  SC  - prùøez vodièù. 

3 Záv•r  

Èlánek ukazuje nový smìr ve využití LED diod ve svìtelných zabezpeèovacích systémech 

letiš•. Je zøejmé, že LED diody jsou vysoce efektivními svìtelnými zdroji, mohou do 

stávajících system letiš• pøinést nejen úspory elektrické energie a podstatné zvýšení životnosti 

svìtelného zdroje, ale pøináší i nový zpùsob napájení svìtlotechnických soustav, kde již 

nebude nutno používat sloužitých a provoznì nároèných zdrojù konstantního proudu. Tyto 

vlastnosti se dale mohou násobit mobilních svìtelných zabezpeèovacích systémech 

vojenského letectva. 
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Effect of the pilot on the helicopter stability in the control system failure 
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Resumé: 

P•edložený !lánek je !áste!ným výstupem mého t•ím•sí!ního p"sobení na University of 
Hertfordshire v Anglii (ERASMUS). V první •ad• je vytvo•en analytický model vrtulníku Sea 
King SH-3D v simula!ním prost•edí Matlab-Simulink® a p•itom je sledována jeho odezva na 
výstupu s p•edem zadanými po!áte!ními podmínkami. Do obvodu zp•tné vazby jednoho ze 
senzoru je vnesena chyba (porucha), vrtulník se stává nestabilním systémem. V tento okamžik 
je do simula!ního modelu vrtulník" p•idán model chování pilota. Sledujeme, jak pilot ovlivní 
stabilitu vrtulník" p•i poruše jednoho ze senzoru. Výstupem jsou okomentované grafy 
jednotlivých simulací.  
The paper presents a partial result of my three-month work at the University of Hertfordshire 
in England (ERASMUS). First, the analytical model of helicopter is created (Helicopter Sea 
King SH-3D) in simulation environment Matlab-Simulink®. 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 helicopter. We observe 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 Úvod 

Podstatnou èást letu vrtulník stráví ve visu a to i za špatných povìtrnostních podmínek, špatné 

viditelnosti èi v noci. Je žádoucí pomocí automatických systémù stabilizovat vrtulník tak, 

abychom co nejvíce zjednodušili pilotovi práci s vyrovnáváním vrtulníku a tím tak snížili jeho 

fyzickou a psychickou zátìž. Pøi letu za snížené viditelnosti a v nízkých výškách je žádoucí, 

aby pøístroje dodávající signály zpìtnovazebním stabilizaèním obvodùm byly správné. 

Dùvodem k vytvoøení tohoto èlánku byla zvídavost, co se s vrtulníkem stane, když bude 

autostabilizaèní systém dostávat na svùj vstup nulové hodnoty. 

Byl zkoumán vliv na stabilitu vrtulníku pøi selhání jednoho z kanálù zpìtné vazby potøebného 

k provedení autostabilizace systému vrtulníku Sea King SH-3D. Z pøedem studovaného 

materiálu [1] se tento èlánek vìnuje pouze vzniku poruchy v obvodu zpìtné vazby podélného 

sklonu a derivace podélného sklonu. Oba dva signály patøí do skupiny signálù první kategorie, 

které jsou nezbytnì nutné k stabilizaci vrtulníku. Tyto signály pøicházejí z gyroskopu 
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respektive derivaèního gyroskopu. Do obvodu zpìtné vazby bude vnesena chyba v podobì 

nulového signálu pøicházejícího na vstup autostabilizaèního systému. Jak se pozdìji dozvíme, 

model vytvoøený v Simulinku® [2] se stane nestabilním, pokud signály zpìtné vazby 

podélného sklonu a derivace podélného sklonu budou nulové. Takto nestabilní systém jsme 

schopni stabilizovat zaøazením modelu chování pilota. Otázkou, ale dále zùstává, kde jsou 

hranice hodnot jednotlivých koeficientù pøenosové funkce modelu chování pilota. 

2 Rozbor simula!ního schématu  

Základním stavebním kamenem pro vytvoøení simulaèního schématu je znalost pohybových 

rovnic dynamiky vrtulníku Sea King SH-3D. Tyto rovnice byly pøevzaty z práce Dr. Rashida 

Aliho [1]. Na obr. 1 jsou tyto rovnice “ukryty“ uvnitø subsystému s názvem Helicopter 

dynamics. Pohybové rovnice dynamiky vrtulníku jsou matematicky vyjádøeny následovnì: 
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(1) 

kde: vx – podélná složka rychlosti letu, 

vy – pøíèná složka rychlosti letu, 

vz – vertikální složka rychlosti letu, 
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! x – klonìní (úhlová rychlost kolem osy x), 

! y – klopení (úhlová rychlost kolem osy y), 

! z – zatáèení (úhlová rychlost kolem osy z), 

"  – pøíèný náklon, 

# – podélný sklon, 

$ – kurz, 

UP – vstupní øídící signál ovládání páky cykliky v podélné rovinì, 

UT – vstupní øídící signál vyrovnávacího rotoru, 

UC – vstupní øídící signál podélného sklonu hlavního rotoru (páka kolektivu), 

UR – vstupní øídící signál ovládání páky cykliky v pøíèné rovinì. 

 
Jedná se o pohybové rovnice vrtulníku, který se nachází ve visu 12.5 metrù nad zemí 

s rychlostí otáèení hlavního rotoru 644 ft/sec (mìøeno na koncích rotorových listù). Pohybové 

rovnice jsou odvozeny na základì pøijatých zjednodušujících podmínek a metody malých 

odchylek od rovnovážného stavu. 

Pomocí výše uvedených rovnic (1) vytvoøíme simulaèní schéma dynamiky vrtulníku. Pokud 

bychom spustili simulaci, tak zjistíme, že je vrtulník nestabilní. V dùsledku provádìní 

stabilizace je zapotøebí mìøit polohové úhly a jejich derivace, které jsou zpracovány ve 

zpìtnovazebních øídících obvodech, které dále posílají signál na mechanické vazby 

stabilizující vrtulník do rovnovážných podmínek. K tomuto úèelu je dána další soustava 

rovnic popisující zpìtnovazební autostabilizaèní systém. Rovnice jsou opìt pøebrány 

z literatury [1]. Rovnice zpìtnovazebního autostabilizaèního obvodu jsou: 
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(2) 

Zakomponováním zpìtnovazebních rovnic do simulaèního schématu vytvoøíme model 

vrtulníku s autostabilizaèním systémem (obr. 1). Provedeme-li simulaci s takto správnì 

fungujícím systémem, dosáhneme výsledku uvedených na obr. 3. Jednotlivé pøepínaèe u 

kanálù zpìtných vazeb slouží k tomu, abychom mohli libovolný kanál vyøadit z èinnosti a 
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posílat tak nulový signál na vstup. To nám slouží k simulaci vzniklé poruchy na libovolném 

kanálu nebo na více kanálech zároveò. Pøitom sledujeme, jak se bude vrtulník chovat. Bloky 

s názvem Constant10 a Constant9 v levé horní èásti obr. 1 slouží k “pøipojení“ nebo 

“odpojení“ subsystému modelu chování pilota. Pokud nastavíme jednièku, pilot je vøazen do 

zpìtné vazby a podílí se na stabilizaci vrtulníku, nastavením nuly je pilot odpojen a vrtulník 

se stabilizuje jen za pomoci autostabilzaèního obvodu. 

 

Obr. 1: Simula!ní schéma subsystému dynamiky vrtulníku a autostabiliza!ního 
zp"tnovazebního obvodu 

Celkové simulaèní schéma (obr. 2) je složeno ze subsystému dynamiky vrtulníku se 

zpìtnovazebním autostabilizaèním obvodem a subsystému modelu chování pilota. 

Pro naše simulaèní úèely byl vybrán model chování pilota typu “A“, jež je charakterizován 

následující pøenosovou funkcí [3,4]: 
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kde  K – pøírùstek síly na kormidlech ve vztahu k jejich odchylce (0.5), 

T1 – integraèní èasová konstanta (0.1), 

T2 – neuromuskulární èasová konstanta (0.1),  

T3 – reakèní èasová konstanta (0.8),  

%- dopravní zpoždìní (0.2). 

 

Hodnoty konstant použitých v tomto èlánku pøi simulaci jsou uvedeny v závorkách za 

vysvìtlivkami. Subsystém tedy v podstatì obsahuje dva bloky charakterizující pøenosovou 

funkci a jeden blok dopravního zpoždìní. Na vstup subsystému je pøivedena informace 

velikosti podélného sklonu. Výstupem jsou dva signály ovlivòující podélný pohyb. První 

signál je pilotùv zásah do øízení letounu pomocí cyklické páky øízení podélného sklonu a 

druhým signálem je zásah do ovládání podélného sklonu pomocí páky kolektivu. 

 

Obr. 2: Celkové simula!ní schéma 

3 Dosažené výsledky simulací  



11. mezinárodní v•decká konference „M••ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2011 

- 48 - 

Simulace byly provádìny v programu Matlab-Simulink® [2]. Grafy jsou zobrazovány pomocí 

bloku Scope, který byl umístìn na výstupu celého systému. Jsou sledovány pouze polohové 

úhly vrtulníku tedy podélný sklon, pøíèný náklon a kurz. Délka trvání simulace byla nastavena 

na 30 sekund, což bylo postaèující k zobrazení všech sledovaných dìjù. Poèáteèní hodnota 

úhlù pøi spuštìní simulace (podélný sklon, pøíèný náklon i kurz) je nastavena na hodnotu 0.15 

rad. V praxi to znamená, že je vrtulník v prostoru pootoèen ve všech tøech smìrech právì o 

hodnotu 0.15 rad. Autostabilizaèní obvod i pilot se budou snažit dosáhnout nulového 

rovnovážného stavu.    

 

Obr. 3: #asový pr$b"h simulace (pilot není ve smy!ce a všechny zp"tné vazby pro 

stabilizaci vrtulníku fungují správn" ) 

Na výstupu celého systému se sleduje, zda se vrtulník pomocí autostabilizaèního obvodu vrátí 

z vychýlené polohy do rovnovážného stavu. Z obr. 3 je patrné, že pokud všechny 

zpìtnovazební obvody fungují správnì a dávají odpovídající hodnoty signálù, vrtulník je 

schopný se za urèitý èas sám stabilizovat. 
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Obr. 4: #asový pr$b"h simulace (pilot není ve smy!ce, zp"tná vazba podélného sklonu 

pro stabilizaci vrtulníku je p•epnuta do nuly)  

Pøepnutím dvou pøepínaèù v simulaèním schématu do polohy dávající na vstup 

autostabilizaèního obvodu nulovou hodnotu pro kanál podélného sklonu a kanál derivace 

podélného sklonu se vrtulník stává silnì nestabilním systémem (obr. 4). V praxi si mùžeme 

pøedstavit, že signál pøicházející do obvodu autostabilizaèního systému je nulový a vrtulník 

není schopen se z nerovnovážného stavu vrátit zpìt do rovnovážného stavu. Podobných 

výsledkù dosáhneme, pokud budeme simulovat vrtulník popsaný pohybovými rovnicemi 

(dynamika vrtulníku), bez obvodù zpìtných vazeb. Vrtulník, jak už bylo øeèeno døíve, je 

nestabilní systém. 

Pøi další simulaci byl do obvodu zaøazen model chování pilota [3,4]. Vstupním signálem 

subsystému “pilota“ je podélný sklon odebíraný z výstupu celého systému. V tomto pøípadì 

zpìtnovazební obvody fungují správnì a spolu s pilotem stabilizují vrtulník do nulového 

rovnovážného stavu. Patrné rozdíly jsou v prùbìzích polohových úhlù u obr. 3, kde je vrtulník 

stabilizován pomocí správnì fungujícího autostabilizaèního obvodu a obr. 5, kde se pilot i 

autostabilizaèní systém snaží stabilizovat vrtulník. Viditelný rozdíl je v prùbìhu kurzu, který 

na poèátku kmitne o cca 0.7 rad za 2 sekundu. U všech úhlù dojde k zakmitnutí odpovídající 

PID èlánku (pøenosová funkce pilota). Výhodou mùže být, že kurz po dvaceti pìti vteøinách 
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dosáhne témìø nulové hodnoty, což u stabilizace pouze autostabilizaèním obvodem není 

možné. 

 

Obr. 5: #asový pr$b"h simulace, kdy zp"tnovazební autostabiliza!ní  obvod 

spolupracuje s modelem chování pilota 

Nejzajímavìjším a nejpodstatnìjším výsledkem se jeví poslední provedená simulace obr. 6. 

Pøepnutím dvou pøepínaèù v kanálech zpìtné vazby podélného sklonu a derivace podélného 

sklonu opìt posíláme do autostabilizaèního obvodu nulový signál. Bez pøítomnosti pilota se 

systém stává nestabilní obr. 4. Pokud, ale zaøadíme model chování pilota pøes zpìtnovazební 

smyèku do obvodu, systém se stane stabilní. Pilot je schopen i za pøedpokladu nefunkèních 

ukazatelù podélného sklonu a jeho derivace stabilizovat vrtulník pomocí smyslových vjemù. 

Tím je myšleno vnímání polohy a pohybu vrtulníku pomocí smyslových orgánù a celým 

pilotovým tìlem. Na obrázku je vidìt, že v prvních osmi sekundách bude vrtulník kmitat, než 

se pilotovi podaøí toto kmitání utlumit a vrátit vrtulník do rovnovážného nulového stavu. 
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Obr. 6: #asový pr$b"h simulace, kdy vrtulník stabilizuje pouze model chování pilota 

(nulová hodnota na vstupu autostabiliza!ního obvodu)  

4 Záv"r  

Èlánek pokraèuje v dalším zkoumání vlivu modelu chování pilota ve smyèce zpìtné vazby, 

tentokrát pro model vrtulníku Sea King SH-3D. Pokud autostabilizaèní obvody dostávají 

nesprávné nebo nulové hodnoty z derivaèních gyroskopù je vrtulník sám o sobì nestabilním 

systémem. Je-li stabilizace funkèní, vrtulník je schopen vrátit se z vychýleného 

nerovnovážného stavu do rovnovážného nulového stavu. Tato stabilizace snižuje pilotovu 

zátìž. Problém nastává v okamžiku, kdy pøestane autostabilizaèní obvod pracovat správnì. 

Pilot je v tu chvíli “odsouzen“ pouze na své smyslové vjemy, aby stabilizoval vrtulník. Na 

obr. 6 je vidìt, že s modelem chování pilota zaøazeným do zpìtné vazby podélného sklonu 

jsme schopni s menším zakmitáním let stabilizovat. Velkou nezodpovìzenou otázkou zùstává, 

zda je možné se reálnì pøiblížit hodnotám koeficientù pøenosové funkce pilota použitých 

v tomto èlánku. Pøi vìtších zmìnách koeficientù se nepodaøilo systém stabilizovat. Budoucí 

výzkum autora èlánku by se mìl zamìøit právì na to, v jakých hodnotách se reálnì mohou 

pohybovat koeficienty pøenosové funkce pilota. K tomu by mìli posloužit data namìøená 

z leteckých simulátorù na University of Hertfordshire. 
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Systém automatického riadenia lietadla v procese letovej bezpe!nosti 

System of automatic control of aircraft in flight safety process 

Ing. Róbert Bréda. PhD., Ing. Vladimír Beòo, 
Letecká Fakulta, Katedra avioniky, Rampova 7, 041 21 Košice, Slovensko, 

robert.breda@tuke.sk, ing.vladimir.beno@gmail.com 

Resumé: 

V !lánku budú analyzované vplyvy, ktorých pôsobenie degraduje letovú bezpe!nos" s 
upriamením pozornosti na vznik udalostí, ktoré môžu by" spôsobené stratou správnej 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 Úvod 

Bezpeènos• letu lietadla vnímame ako plnenie úloh metasystému bez sprievodných udalostí, 

ktorých vznik predstavuje ohrozenie a stratu jeho funkènosti a istí sa komplexom 

organizaèných, prevádzkových a konštrukène technických opatrení. Do organizaèných 

opatrení môžeme zahrnú•: dodržiavanie pravidiel a nariadení dispeèerskej služby, prísne 

dodržiavanie inštrukcií a techniky pilotovania, organizáciu vzdelávania a leteckého výcviku 

posádok, profylaktické prehliadky, fyziologický stav operátorov (vrátane pilotov) a všetkých, 

ktorí sa zúèastòujú na riadení a prevádzkovaní leteckej techniky. Do organizaèných opatrení 

môžeme zaradi•: používanie lietadiel a ich konštrukèný resurs, používanie zálohových 

zdrojov energie, spo¾ahlivé pilotážne – navigaèné systémy, atï. 

1.1 Bezpe!nos" prevádzkovania ergatického systému 

Pojem letová bezpeènos• môžeme definova•, ako stav ergatického systému (ES), [10], ktorý 

zaruèuje plnenie úloh zadaných metasystémom bez predpokladu vzniku leteckej nehody pri 

stanovených reálnych prevádzkových podmienkach. Havarijný stav ergatického systému je 

také usporiadanie množiny parametrov pohybu ergatického systému, pri ktorom èo i len jeden 

jeho prvok prekroèí svoje prípustné prevádzkové hodnoty. 
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Obr. 1: Schéma ergatickej väzby: LIETADLO - SAR – PILOT 

Bezpeènos• prevádzkovania ergatického systému LIETADLO – SAR – PILOT je prejavom 

jeho kvality práce v stanovenom resurze. Parametre ergatického systému môžeme rozdeli• na: 

·  parametre, ktorých hodnoty sú urèené aerodynamickými a pevnostnými parametrami 

neergatickej technologickej èasti - lietadla, 

·  parametre, ktorých charakter je urèený špecifickými podmienkami efektívneho 

implementovania cie¾ov urèených príslušným metasystémom. 

 

1.2 Kritéria kvality ergatického systému  

Bezpeènos• prevádzkovania ergatického systému sa hodnotí v priebehu letových skúšok [3], 

[11], v ktorých sa odhaduje kvalita práce pozorovaného, osobitne zvoleného systému alebo 

komplexu. Odhad kvality práce systému (SAR) sa vykonáva pomocou ukazovate¾ov 

efektívnosti, pod ktorými rozumieme èíselnú charakteristiku, ktorou vyjadríme stupeò 

dosiahnutia stanoveného cie¾a urèeného metasystémom. Ukazovate¾ efektívnosti W zvolenej 

èasti ergatického systému závisí od parametrov, akými sú napr.: cena vývoja, vyhotovenia a 

prevádzkové náklady C, kvalita práce K, spo¾ahlivos• R, spotreba energie A, hmotnostné 

parametre G, fyzický objem V, technopriestor H, ako aj ïalšie požiadavky, ktorým musí 

systém vyhovie• (pôsobenie vonkajšieho prostredia - teplota, akvaplening, tlak, hluènos•, ...). 

Z uvedeného vyplýva, že ukazovate¾ efektívnosti W je vlastnou funkciou parametrov 

ergatického systému a vplyvov, ktoré jeho prácu podmieòujú: 
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 (1) 

Okrem uvedených ukazovate¾ov efektívnosti je ergatický systém závislý aj na jeho štruktúre, 

vnútorných väzbách (medzi elementmi a èas•ami systému) druhu používaných algoritmov 

a zákonitostiach fungovania, ako aj ïalších (psychologických, profesionálnych schopnostiach 

operátora ...). Ergatický systém je v prevádzkovom režime ovplyvòovaný pôsobením rôznych 

druhov náhodných faktorov, ktoré vyžadujú vykonáva• odhad efektívnosti štatistickými 

metódami. Ukazovate¾ efektívnosti sa zvidite¾òuje pravdepodobnos•ou P. V takom prípade 

ES musí vyhovova• všetkým vyjadreným hodnotám (1), t. j. musí vyhovie• nasledujúcim 

nerovnostiam: 

 

 
(2) 

kde : pC , ..., pH  – požadované hodnoty parametrov. 

Rovnice (1), (2) sú zložité, ich výpoèet, t. j. výpoèet ukazovate¾ov kvality vyžaduje spracova• 

ve¾ké súbory, ktoré sú dôležité pri navrhovaní systému a závereèné zhodnotenie. Vhodným 

ukazovate¾om je presnos• práce systému, napr. presnos• riadiaceho systému je možné 

hodnoti• chybami v riadení, ktoré predstavujú odchýlky ES od zadanej trajektórie. Presnos• 

systému stabilizácie kurzu ES sa hodnotí pod¾a odchyliek !", ktoré predstavujú rozdiel 

medzi okamžitou (reálnou) a zadanou hodnotou polohy lietadla na kurzovej línii. Presnos• 

systému riadenia letovej rýchlosti sa hodnotí odchýlkami v rýchlosti !V, uhol sklonu 

trajektórie pod¾a !# a preletená vzdialenos• pod¾a !L, pretože od uvedených parametrov je 

možné odvodi• efektívnos• splnenia cie¾ov urèených metasystémom. V jednotlivých 

prípadoch používame normálne zákony rozdelenia, kde pracujeme s pojmami matematická 

nádej M a stredná kvadratická odchýlka 2s . Obe uvedené velièiny sú závislé od dynamických 

charakteristík systémov a urèujú charakter pôsobiacich porúch. Ak je charakter porúch 

znaèný, potom sú vz•ahy medzi M a 2s  jednoznaène definované. Z uvedeného vyplýva, že 

vo všeobecnom prípade sú ukazovatele efektívnosti pomerne zložité a preto sa používajú na 

hodnotenie bezpeènosti v poèiatoèných fázach návrhu a pri koneèných experimentálnych 

meraniach. V procese vývoja systému vystupuje do popredia prioritná požiadavka znalosti 

približných analogických závislostí, ktoré ukazujú na presnos• parametrov systému a ktoré 

predstavujú jej vývoj v èase po dobu prevádzkovej funkcie ES.  

[ ], , , , , ,W W C K R A G V H=

; ; ; ; ; ;p p p p p p pP P C C K K R R A A G G V V H Hé ù= £ ³ ³ £ £ £ £ë û
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2. Odhad reakcie ergatického systému v režime automatického 
riadenia na jeho poruchy. 

Pri odhade reakcie ergatického systému v režime automatického riadenia na jeho poruchy sa 

riadený pohyb ES prejaví v odchýlke 1X  od zadanej hodnoty zX . Nebezpeèným stavom na 

danom režime nazveme takú poruchu, vznik ktorej vyvolá havarijnú zmenu polohy ES bez 

oh¾adu na èinnos• operátora pri jeho riadení. 

 

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

Porucha znamená trvalé prerušenie schopnosti ASR vykonáva• požadovanú funkciu 

a predstavuje vznik potenciálneho nebezpeèenstva, ktoré sa stáva reálnym v prípade keï 

operátor riadiacim zásahom neodstráni havarijný stav. Porucha ASR, ktorá sa nevyznaèuje 

uvedeným prejavom a nevyžaduje zásah operátora nie je nebezpeèná. Predmetom ilustrácie 

v tomto príklade sú len tie poruchy, ktoré vyvolávajú stav nebezpeèenstva alebo obsahujú 

vznik potenciálneho nebezpeèenstva. Pochybnos• o tom, èi zásah operátora je nebezpeèný 

alebo nie, urèuje letecký ES, èo nevyluèuje možnos• vzniku nebezpeèenstva na 

niektorých  pracovných (letových) režimoch. Za kritérium klasifikácie poruchy použijeme 

ve¾kos• reakcie ES na jej vznik. Pod reakciou ES na poruchu budeme rozumie• zmenu jeho 

polohy v dôsledku pohybu jeho akèného èlena, ktorého úlohou je obnovi• zadanú hodnotu 

sledovaného letového parametra (viï obr. 2). 
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Charakteristické èasové okamžiky reakcie ES : 

• 0t  - okamžik vzniku poruchy, 

• Pt  - okamžik prejavu poruchy, 

• Lt  - okamžik odpojenia poruchového ASR a zaradenia operátora do obvodu riadenia 

za úèelom likvidácie prejavov poruchy. 

 

V reálnom lete je fixácia okamžiku vzniku poruchy operátorom takmer nemožná, preto je 

významná z h¾adiska ïalšej reakcie ES fixácia doby tP, kedy sa porucha v riadení prejaví. 

Z obr. 2 vyplýva, že: 

• perióda skrytej poruchy má trvanie: , 

• perióda prejavu periódy je urèená : , 

 

Perióda likvidácie prejavu poruchy má poèiatok v okamžiku tL a pokraèuje až do odstránenia 

vzniknutého nebezpeèenstva. 

Skrytá poruchová perióda môže trva• dlho, pretože porucha môže vzniknú• v takej èasti 

štruktúry SAR, ktorá je v urèitom pracovnom režime mimo funkcie. Poruchy niektorých 

elementov SAR sa môžu prejavi• len v dôsledku pôsobenia vonkajšieho èinite¾a, èo znamená, 

že porucha SAR sa prejaví s ve¾kým oneskorením. Podstatné však je, že oneskorený prejav 

periódy pt  je príèinou oneskorených zásahov pilota do riadenia a preto èas potrebný na 

následné spracovanie ïalších informácií pre správne rozhodnutie sa skracuje. Perióda 

likvidácie poruchy v okamžiku odpojenia poruchového SAR od Lt  môže predstavova• stav 

ES, v ktorom jeho koneèné nedovolené rýchlosti zmien parametrov prekraèujú povolené 

hodnoty. V danom prípade perióda tL sa môže zväèšova• a dôsledky poruchy SAR operátor 

nemôže odstráni•. Na likvidáciu vzniknutého havarijného stavu sú potrebné ïalšie 

informácie. Na obr. 2 je uvedený stav X1, kedy porucha ASR na sledovanom pracovnom 

režime ES vyvolá nebezpeèný stav z dôvodu zmeny niektorého parametra pohybu. Porucha, 

ktorá sa realizuje v okamžiku t, t. j. v èase, kedy algebrický súèet zadanej hodnoty X2 

a hodnoty reakcie systému X1 ma na vznik poruchy povolenú velièinu Xi pov. Ak nastane 

opaèný prípad, hovoríme o potenciálnej nebezpeènej poruche. Potom: 

 

 (3) 

0ttt PSP -=D

PLPR ttt -=D

2 1  pov( ) ( ) iX t X t X+ >
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èo predstavuje nebezpeèný stav. Ak platí: 

 

 (4) 

vzniká potenciálne nebezpeèenstvo. Rovnice (3), (4) sú dôležité a dostatoèné pre potrebu 

klasifikácie porúch SAR zo zrete¾a posudzovania bezpeènosti ES. Reakcia ES na poruchu 

SAR závisí na okamžiku zásahu pilota do riadenia. Pokia¾ chceme zisti• charakter poruchy 

SAR v okamžiku tP, musíme venova• pozornos• èasovému priebehu reakcie ES na jej vznik. 

Na obr. 3 je zjednodušene znázornený poruchový stav a èasová zmena zadanej hodnoty X1, 

ktorej poèiatok je pozorovate¾ný v èase P1t , kedy sa pozorovate¾ne porucha SAR prejaví. 

Predpokladajme, že pri riadiacom zásahu pilot použije všetky dostupné prostriedky na 

likvidáciu dôsledkov poruchy SAR. Z obr. 3 je možné vysledova• aj hranièný èasový 

okamžik, ktorý oznaèíme rozt . Urèená èasová hodnota rozt  zodpovedá maximálnej potrebnej 

perióde ( Pt ) max. 

 

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

Na obr. 3 oznaèenia X1, X2, X3 predstavujú zmeny letových parametrov po postupnom 

vstupe pilota do riadenia v èasoch p1t , p2t , p3t . Z obrázku vyplýva, že aj keï je hodnota rozt  

medzi pt  a p1t  malá, aj možnos• pilota obnovi• pôvodné zadané parametre ES je problémom. 

Pre obnovenie pôvodného stavu sa žiada zmeni• polohu prepínaèa v èase PREPt  (obr. 1), ktorý 

2 1  pov( ) ( ) iX t X t X+ £
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akceptuje aj oneskorenie reakcie ES [10]. Potom je zrejmé, že z èasovej relácie PREPt  a rozt  

môžeme stanovi• nebezpeènos• poruchy. Ak platí: 

 

 (5) 

Potom pilot je úspešný v obnovení zadaných parametrov ES. Ak však platí : 

 

 (6) 

nie je možné „uriadi• lietadlo“, stav je nebezpeèný, porucha SAR je v takom prípade 

neprípustná. Èas rozt  zodpovedá maximálnej – povolenej hodnote prejavu poruchy . 

Doba zvratu  ukazuje na nemožnos• obnovi• letovú bezpeènos• z dôvodu 

dynamických vlastností ES. Rovnice (5), (6) definujú nutné a dostatoèné podmienky 

nebezpeèných a potenciálne nebezpeèných porúch. Obe rovnice sú z h¾adiska vierohodnosti 

dôležité pre prípady:roz PREPt tPREPt  a roz PREPt tPREPtPREPRE  a odhadujú poruchu ako nebezpeènú v prípade 

ak platí: roz PREPt t» . Praktický prejav velièín PREPt , rozt  v letových podmienkach má náhodný 

charakter. Preto porucha SAR môže by• odhadnutá ako nebezpeèná alebo potenciálne 

nebezpeèná aplikovaním pravdepodobnostnej metódy. 

3 Záver 

Hlavným prostriedkom uchovania letovej bezpeènosti realizovaným SAR, na všetkých jeho 

režimoch je zálohovanie, avšak v ove¾a širšom zmysle, ako môže teória pravdepodobnosti 

vyjadri•. Realizácia zálohovania SAR musí akceptova• nasledujúce požiadavky: 

·  použitie identických záložných prvkov obvodu SAR, ktoré majú spôsobilos• uchova• 

pôvodné pracovné funkcie SAR a následne pôvodný letový režim, 

·  použitie identických záložných elementov, ktorých zaradenie do obvodu umožní pri 

poruche uchova• len pôvodný letový režim, 

·  použitie identických záložných elementov, ktoré je možné použi• len pri náhodnom 

letovom režime. 

 

V prvej požiadavke ide o zálohovanie v zmysle teórie spo¾ahlivosti. V druhom prípade sú 

akceptované inteligentné zruènosti pilota operátora. Tretí prípad vyžaduje zmenu letovej trasy 

na náhradné letisko. V praktickej realizácií navrhnutých zálohovacích systémov vznikajú 

>roz PREPt t

roz PREPt t£

max1 2P Pt t=

3 2P P ZVRt t t- =
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rôzne •ažkosti, vyplývajúce z technických obmedzení, ako napr. zmenšenie koeficientu 

pripravenosti systému k normálnej funkcií, obzvláš• pri prevádzkovaní a údržbe. Z toho 

dôvodu zvyšovanie odolnosti voèi poruchovosti už v štádiu projekcie akceptuje cenu 

a zvyšuje nároky na kontrolu pripravenosti SAR rieši• stanovené zákony riadenia. 
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Využití servomechanismu pro zobrazování dat 

Usage of a servo-mechanism as a gauge 

Ing. Radek Bystøický, Ph.D., Ing. Josef Bajer, Ing. Pøemysl Janù 
Katedra leteckých elektrotechnických systémù, Univerzita obrany, Brno, 
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tel.:+420-973-445-234 

Resumé: 

Pro zobrazování dat formou ukazatele je standartní cestou zobrazení pomocí virtuálního 
p•ístroje za pomoci programovacího softwaru na displeji po!íta!e, nebo ve form• fyzického 
ru!i!kového p•ístroje. Tento p•ísp•vek pojednává o zp"sobu jak jednoduchý ukazovací 
p•ístroj vyrobit s minimálními náklady a znalostmi programování, za využití modelá•ského 
servomechanismu. Navržený p•ístroj má sloužit pro p•ipojení k navrženému leteckému 
palubnímu elektronickému systému, který je výsledkem Projektu obranného výzkumu •ešeného 
na Kated•e leteckých elektrotechnických 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 Úvod 

Na základì projektu obraného výzkumu byl vytvoøen systém sbìru dat, který má na rozdíl od 

podobných používaných elektronických systémù sloužit pouze jako informaèní brána pro 

sí•ové prostøedí NEC, využitelný napøíklad v rámci elektronického bojištì [1]. Na obrázku 

è. 1 je vidìt blokové ideové schéma budovaného elektronického systému. Základní ideou 

tohoto systémy je nahromadìní co nejvìtšího množství dat relevantních pro prostøedí NEC a 

jejich odeslání ostatním uživatelùm v síti. Jak je z obrázku vidìt, vnitønì je proto celý systém 

koncepènì založen na komunikaci po jedné sbìrnici. Vzhledem k dostupnosti, flexibilitì, 

nízké cenì a faktu že je certifikována pro používání na letecké technice, byla zvolena sbìrnice 

CAN s protokolem CANaerospace. Náš pøístup komunikace po sbìrnici CAN je založen na 

strategii TTCAN øízení sbìrnice [2, 3].  

Pøi práci na projektu, jsme narazili na problém jak jednoduše a bez nutnosti pøipojovat poèítaè 

zobrazit nìkteré parametry. Standardní postup, který využívá program pro komunikaci a 

analýzu komunikace po sbìrnici CAN, není možné využívat za všech okolností a nìkteré 
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parametry zvláštì pro potøeby demonstrace funkce je výhodné zobrazovat spíše pomocí 

ruèièkových ukazatelù. 

 

Obr. 1: Blokové schéma leteckého palubního elektronického systému 

V souèasné dobì však na trhu není pøístroj, který by byl schopen vyèítat data se sbìrnice CAN 

s protokolem CANaerospace a tyto data zobrazovat v potøebných rozsazích. Z tohoto dùvodu 

jsme se rozhodli takový pøístroj navrhnout a vyrobit sami. 

2 Hardwarové !ešení 

Standartní postup pøi návrhu ruèièkového ukazatele je využít krokových motorù a buï ruènì, 

nebo za pomocí specializovaných obvodù øídit pohyb ruèièky, tak jako napøíklad v pøístrojích 

firmy MESIT. Vyrobit takový pøístroj však pøedpokládá zvládat dobøe problematiku øízení 

krokových motorù a vyžaduje znaèný finanèní obnos. Z tohoto dùvodu jsme se rozhodli jít 

odlišnou cestou a pro vývoj ruèièkového pøístroje využít obyèejný modeláøský servomotor, 

jehož cena je na rozdíl od krokového motoru a specializovaných driverù pro øízení krokových 

motorù i o nìkolik øádù menší. 

V prùbìhu øešení projektu obraného výzkumu, jsme jako nosný typ mikrokontroleru používali 

AT90CAN128, který v sobì mimo standardních periférií obsahuje i komunikaèní linku CAN. 

Protože požadovanou funkcí je naètení dat ze sbìrnice a její zobrazení na ukazateli, využili 

jsme stejného mikrokontroleru i zde. Z dùvodu kompatibility s ostatními leteckými pøístroji, 
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respektive vzhledem k pomìrnì širokému rozsahu napájecího napìtí stejnosmìrné palubní 

sítì, je pro napájení využit DC/DC konvertor DCR 0505, jehož vstupní napájecí napìtí se 

mùže pohybovat v rozsahu 6-36V, a jehož výstupní napìtí je 5V. Toto napìtí slouží jak pro 

napájení samotného mikrokontroleru, tak pro napájení servomechanismu. Z dùvodu ochrany 

pøístroje od možných poruch na sbìrnici CAN, je tato sbìrnice elektricky oddìlena pomocí 

ISO1050, o jehož napájení se stará opticky oddìlený DC/DC konvertor DCR010505. Pro 

samotné ovládání servomechanismu je využit PWM generátor mikrokontroleru. 

 

Obr. 2: Navržené schéma ru"kového ukazatele 

Díky použití vestavìného hardwarového PWM není nutné zatìžovat procesor výpoèty PWM a 

lze dosáhnout vysokých opakovacích frekvencí. Rovnìž lze samotné programové vybavení 

zjednodušit pouze komunikaci po sbìrnici CAN, která v dohledné dobì bude, jak doufám, 

nahrazena vestavìnou knihovnou a na propoèet potøebný na urèení délky PWM signálu 

ovládajícího servomechanismus. 

Vzhledem k tomu, že jsme se chtìli alespoò vzhledovì pøiblížit standardním leteckým 

pøístrojùm, zvolili jsme kruhový tvar plošného spoje. Horní strana plošného spoje je osazena 

pouze signalizaèními prvky, a mikrokontrolerem, nebo• tìsnì nad nimi musí být umístìno na 

distancích ukazovací mìøítko. Spodní strana plošného spoje tak musí obsahovat ostatní 

souèástky a rovnìž z této strany musí být umístìn miniaturní servomechanismus. 
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Obr. 3: Návrh plošného spoje a jeho realizace. 

3 Softwarové !ešení 

Každý servomechanismus (servo) použitý na maketì vrtulníku se skládá ze stejnosmìrného 

motoru, pøevodù a bloku elektroniky, viz 5 5. Do bloku elektroniky vedou celkem tøi kabely. 

Jedná se o zem, napájení (+5 V) a øídící signál. 

 

Obr. 4: #ez modelá!ským servomechanismem [5] 

Øídící signál v podobì kladného pulzu je generován v RC pøijímaèi modeláøské soupravy a na 

servomechanismus posílán v pravidelném intervalu cca 50 Hz, tedy každých 20 ms. Na šíøce 

tohoto pulzu závisí natoèení servomechanismu. U servomechanismu je jeho aktuální poloha 

udávána zpìtnovazebním potenciometrem, viz obrázek 5, který spolu s monostabilním 

klopným obvodem vytváøí opaèný pulz, který je komparován se vstupním øídícím pulzem. V 

pøípadì, že je délka øídícího pulzu shodná s pulzem udávajícím polohu servomechanismu, je 
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na výstupu souètového èlenu nulový signál a servo nemìní svoji polohu. Je-li tomu jinak, na 

výstupu souètového èlenu se objeví pulz, jehož délka je úmìrná rozdílu obou pulzù a tedy i 

rozdílu požadované a skuteèné polohy, který pootoèí servo o malý kousek potøebným 

smìrem. 

MKO

R

+

+
M

 

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

Opakovací frekvence pak ovlivòuje rychlost, s jakou se servomotor natoèí do požadovaného 

smìru a sílu s jakou se bude snažit bránit pøípadným rušivým momentùm pùsobícím na 

ruèièku. Standardnì jsou RC vysílaèe a pøijímaèe nastaveny na rozsahy 1050 !s až 1950 !s. 

Pro praktické použití, je ale možno využít celý rozsah servomechanismu v rozsahu 600us až 

2400us, které odpovídají hodnotám +-90°. Pro základní kalibraci konkrétního ukazatele je pak 

nutné najít šíøku impulzu PWM pro alespoò dva konkrétní body a tìmi jsou -90° a +90°. 

600µs
-90°

1500µs
0°

2400µs
+90°

1050µs
+45°

1950µs
+45°

 

Obr. 6: Výchylka servomechanismu v závislosti na ší!ce PWM signálu 

Postupnì po jednotlivých krocích hledáme hodnotu šíøku PWM signálu pro dosažení obou 

hodnot a tyto hodnoty pak uložíme do promìnných v pamìti mikrokontroleru. Pro konkrétní 
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výpoèet polohy ruèièky pak podle zvoleného mìøítka vypoèteme na základì lineárního 

prùbìhu statické pøevodní charakteristiky servomechanismu v závislosti na zvoleném mìøítku. 

Jak již bylo zmínìno výše, program v mikrokontroleru musí kromì výpoètu šíøky PWM 

signálu sledovat data vysílaná na sbìrnici a pokud souhlasí identifikátor právì vysílané zprávy 

s identifikátorem parametru, který chceme zobrazit, musí mikrokontroler tuto zprávu pøijmout 

a uložit do své pamìti. Tato hodnota je potom dosazena do výpoètu polohy ruèièky. 

Nevýhodou tohoto zpùsobu øešení ovládání ruèièky ukazatele je že je schopna pracovat pouze 

v úhlovém rozsahu 180°. Pro pøípad, že by bylo potøeba navýšit zobrazovaný úhlový rozsah, 

bylo by nutné hardwarovì upravit mechanické pøevody servomechanismu, respektive jeho 

dorazy a zamìnit potenciometrický snímaè za snímaè s vyšším úhlovým rozsahem. 

4 Záv$r 

Pro výrobu ruèièkového ukazatele lze s výhodou použít obyèejného modeláøského 

servomechanismu, jehož cena je pouhým zlomkem ceny dražších krokových motorù, jež jsou 

obvykle používány. Rovnìž softwarová obsluha je v pøípadì použití hardwarového generátoru 

PWM pomìrnì jednoduchá. Vytvoøený ukazatel pak mùže na první pohled smìle konkurovat 

profesionálním výrobkùm. Jistou nevýhodou je však omezený úhlový rozsah takovéhoto 

ukazatele. Na druhou stranu velmi jednoduše lze zkombinovat dva servomechanismy do 

kombinovaného pøístroje, ukazujícího napøíklad tlak a teplotu oleje. 
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Návrh struktury jednoduché inerciální referen•ní jednotky  

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

!lánek je zam••en do oblasti návrhu možných struktur inerciální referen"ní jednotky 
využívající akcelerometry, senzory úhlových rychlostí a magnetometry vyráb•né technologií 
MEMS. Navrhovaná jednoduchá inerciální referen"ní jednotka je vhodná pro použití na 
palub• ultralehkých letadel, bezpilotních létajících prost•edk#, ale i nejr#zn•jších pohyblivých 
pozemních "i plovoucích robot# apod. 
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 Úvod 

Inerciální referenèní jednotky (IRJ) jsou zaøízení sloužící pøedevším k mìøení polohových 

úhlù letadla (èi jiného pohyblivého prostøedku), tedy k mìøení náklonu f , sklonu q  a kurzu 

y  letu, které pøedstavují základní vazby mezi zemskou a letadlovou souøadnicovou soustavou 

(ZSS a LSS). Druhotnými výstupy jsou pak obvykle složky vektorù úhlové rychlosti xAw , 

yAw  a zAw  a lineárního zrychlení xAa , Aya  a Aza , mìøené v letadlové souøadnicové soustavì. 

Pokud je IRJ vybavena tøíosým magnetometrem, pak k druhotným výstupùm patøí i složky 

vektoru intenzity geomagnetického pole xAm , Aym  a Azm , mìøené v LSS. 

Naše pracovištì se již øadu let podílí na vývoji jednoduchých IRJ. Ve spolupráci s firmou 

OPROX, s. r. o., za podpory Ministerstva prùmyslu a obchodu Èeské republiky byla vyvinuta 

jednoduchá IRJ. Její vývoj byl ukonèen v roce 2008. V letošním roce byla navázána 

spolupráce s firmou TL Elektronics, s. r. o., kde se naše pracovištì zapojilo do vývoje 

integrovaného pøístrojového a øídicího systému „Integra“, urèeného pøedevším pro ultralehká 

letadla. Lze tedy konstatovat, že naše pracovištì již dlouhodobì sleduje vývoj v této oblasti a 

nadále vyvíjí segmenty IRJ zejména v rámci tzv. specifického výzkumu, tedy v rámci 

studentské vìdecké èinnosti, ale hlavnì v rámci doktorandské vìdeckovýzkumné práce. 
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2 Možné struktury IRJ  

IRJ byla navržena jako dvoukanálová s hlavním mìøicím kanálem a korekèním mìøicím 

kanálem, který je tvoøen dvìma korekèními kanály (viz obr. 1). 

Hlavní mìøicí kanál zpracovává signály z trojosého senzoru úhlové rychlosti, vyrobeného 

technologií MEMS (øady Analog Devices ADXRS…, pozdìji øady ADIS16…), tedy ze tøí 

rychlostních gyroskopù, jejichž citlivé osy jsou orientovány do os LSS. Polohové úhly jsou 

vypoèítávány metodou kvaternionù, která je popsána výrazem: 

 

( )
÷
÷
÷
÷
÷

ø

ö

ç
ç
ç
ç
ç

è

æ

--

--

--
´=´=×

0

0

0

0

,,,ˆ2 0

AxAyAz

AxAzAy

AyAzAx

AzAyAx

zyxA qqqq

www
www

www
www

•qq& , (1) 

kde q  je rotaèní kvaternion, q& pøedstavuje jeho èasovou derivaci dtd /q  a •̂  je 

kososymetrická matice složek vektoru úhlové rychlosti. 

 

Obr. 1 Blokové schéma IRJ s rychlostní proporcionální korekcí 

Kvaternion má skalární a vektorovou èást ),,,(),( zyxsvs qqqqq == qq . Lze na nìj také 

nahlížet jako na hyperkomplexní èíslo tvoøené jednou reálnou a tøemi imaginárními èástmi 

s imaginárními jednotkami kji ,, , pro jejichž vzájemné souèiny platí vztahy: 

 
1-=×=×=× kkjjii , kijji =×-=× , ijkkj =×-=× , jkiik =×-=× . (2) 



11. mezinárodní v•decká konference „M••ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2011 

- 70 - 

Pro souèin kvaternionù q  a r  pak platí: 

 
),( vvvsvsvvss rqrq rqqrrqrqs ´+×+××-×== o . (3) 

Rotaèní kvaterniony reprezentující dílèí Eulerovy úhly mají strukturu: 
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Výsledný rotaèní kvaternion pak má strukturu: 

 
zyx qqqq ,,,0== fqy qqqq oo , (5) 

kde je: 
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Z této struktury pak plynou výrazy pro výpoèet Eulerových úhlù, tedy kurzu, náklonu a 

sklonu: 
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Pro transformaci vektorù ze ZSS do LSS a zpìt platí vztahy: 

 
qLqL ~oo GA = , a qLqL oo AG

~= , (7) 

kde AL , GL  je vektor L  zobrazený v letadlové a zemské souøadnicové soustavì a 

),(~
vsq qq -=  je kvaternion komplexnì sdružený (konjugovaný). 

Pomocí výrazù 1 a 6 získáme polohové úhly letadla z hlavního mìøicího kanálu. V dùsledku 

toho, že algoritmus výpoètu výrazu 1 v èíslicovém poèítaèi pøedstavuje integraèní výpoèet, 

kterým jsou integrovány kromì užiteèného signálu i chyby vznikající v mìøicím øetìzci, je 

signál polohových úhlù zatížen chybou neustále rostoucí s èasem. 

Z korekèního kanálu akcelerometrù získáme polohové úhly pomocí vztahù: 

 

22
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-
=-= fJ , (8) 

kde AJ  a Af  jsou úhly sklonu a náklonu, g je tíhové zrychlení a Xa  a Ya  jsou složky 

zrychlení pùsobící v podélné a boèné ose letadla. 

Signál kurzu my  získáme ze signálù trojosého magnetometru tak, že mìøený signál 

z magnetometrù transformujeme z letadlové do zemské souøadnicové soustavy pomocí vztahù 

7 a pak z horizontálních složek YGm -  a XGm -  vypoèteme magnetický kurz letu: 

 

XG

YG
m m

m

-

-= arctgy . (9) 

Signály výstupù hlavního a korekèních kanálù jsou porovnávány a takto získané rozdílové 

signály po pøíslušném zesílení pk  odeèítáme od signálù mìøené úhlové rychlosti. U IRJ 

mìøících plné úhly bez omezení transformujeme rozdílové signály ze zemské do letadlové 

souøadnicové soustavy. 

Pøi pouze proporcionální korekci však IRJ mìøí polohové úhly s ustálenými odchylkami 

v dùsledku driftu a dalších nepøesností senzorù úhlových rychlostí. V takovém pøípadì je 

vhodné zavádìt korekci i pomocí integrální vazby, což tento problém odstraòuje (viz obr. 2).  



11. mezinárodní v•decká konference „M••ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2011 

- 72 - 

 

Obr. 2 Blokové schéma IRJ s rychlostní proporcionáln!-integrální korekcí 

Pøenosová funkce IRJ pak pøedstavuje kmitavý èlen druhého øádu, je tedy nutné správnì 

navrhnout vztah mezi zesíleními proporcionální pk  a integrální ik  korekce, aby bylo 

nastaveno pomìrné tlumení rovno 1 a systém nekmital. 

 

Obr. 3 Blokové schéma IRJ s proporcionální kvaternionovou korekcí 

Korekèní signály je však možné zavádìt tak, že ze signálù polohových úhlù získaných 

z korekèních mìøicích kanálù sestavíme kvaternion MA-q  a ten pak porovnáváme 

s kvaternionem polohových úhlù získaným z hlavního mìøicího kanálu q  (viz obr. 3).  
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Obr. 4 Blokové schéma IRJ s proporcionáln! -integrální kvaternionovou korekcí 

Získaný rozdílový kvaternion MA--=D qqq  pak po pøíslušném zesílení pk  odeèítáme od 

kvaternionu hlavního mìøicího kanálu (  qqq -=¢ ), ze kterého pak vypoèítáváme polohové 

úhly a používáme jej jako vstup v dalším kroku výpoètu algoritmu výpoètu metody 

kvaternionù (viz vztah 1). 

V pøípadì, že senzory úhlových rychlosti nemají ošetøen drift výstupního signálu, je vhodné 

použít proporcionálnì-integrální korekci.  

Protože i v tomto pøípadì bude pøenosová funkce IRJ pøedstavovat kmitavý èlen druhého 

øádu, je vhodné volit hodnoty zesílení proporcionální pk  a integrální ik  korekce tak, aby 

koeficient pomìrného tlumení byl blízký 1. 

2 Záv!r  

Inerciální referenèní jednotky je možné koncipovat rùznými zpùsoby. V tomto pøíspìvku byly 

ukázány dvì z možných cest, a to: 

1. zavádìt korekèní signál na vstupu výpoèetního algoritmu hlavního mìøicího kanálu 

(metoda kvaternionù nebo metoda smìrových kosinù), tedy jako korekèní úhlovou 

rychlost, 

2. zavádìt korekèní signál na výstupu výpoèetního algoritmu hlavního mìøicího kanálu, 

tedy v podobì korekèního kvaternionu. 
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Pøi experimentálních poèítaèových simulacích se oba zpùsoby zavádìní korekce jevily jako 

srovnatelné. 

U kvaternionové korekce odpadá nutnost transformovat korekèní signál ze zemské do 

letadlové souøadnicové soustavy, což pøedstavuje významné zjednodušení, a tedy i urychlení 

výpoètu. 
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Resumé: 

P•ísp•vek pojednává o problematice vysokoteplotních elektrochemických zdroj! energie, 
které jsou velmi "asto ozna"ovány jako tzv. „termální baterie“. V letectví jsou tyto zdroje 
dlouhodob• používány jako hlavní zdroje v •ízených st•elách a v poslední dob• se za"aly 
používat jako nouzové zdroje i u letadel. V "lánku je popsána fyzikální podstata 
elektrochemické p•em•ny energie, konstrukce zdroje, konkrétní p•íklady použití na letecké 
technice a v záv•ru je v•nována pozornost i otázce terminologie. 
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 Palubní zdroje elektrické energie 

Systém výroby a pøemìny elektrické energie na palubì létajícího prostøedku pøedstavuje 

souhrn primárních a sekundárních elektroenergetických uzlù. Elektroenergetickým uzlem se 

rozumí souhrn zdrojù a zaøízení pro regulaci napìtí a kmitoètu, paralelní spolupráci, ochranu, 

øízení a kontrolu, které zabezpeèují výrobu a pøemìnu elektrické energie v požadované 

kvalitì. Primární zdroje pøemìòují neelektrickou (napø. mechanickou èi chemickou) energii 

na energii elektrickou, sekundární zdroje pøemìòují elektrickou energii primárních zdrojù na 

elektrickou energii jiných parametrù [1].  

Podle konkrétního zaøazení zdrojù elektrické energie v systému výroby a pøemìny elektrické 

energie letounu se rozlišují hlavní zdroje elektrické energie (výrobu elektrické energie v 

prùbìhu normální èinnosti), záložní zdroje elektrické energie (výroba elektrické energie u 

zálohovaných systémù) a nouzové zdroje elektrické energie (výroba elektrické energie v 

pøípadech poruchy hlavních zdrojù) [1].  

Hlavními zdroji elektrické energie jsou generátory, které se øadí do skupiny 

elektromechanických zdrojù elektrické energie. Typ, poèet a výkon generátorù závisí na typu 

prostøedku, jeho urèení a na instalovaných pøíkonech spotøebièù.  
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Nouzovými zdroji elektrické energie jsou akumulátorové baterie, které se øadí do skupiny 

elektrochemických zdrojù elektrické energie. Akumulátory mohu plnit na palubì prostøedku 

ještì další úkoly, jako je zásobování elektrickou energií pøi pøetížení hlavních zdrojù, 

autonomní spuštìní pohonu prostøedku a pøedletová pøíprava prostøedku. 

Jako nouzové zdroje se využívají i vysokoteplotní elektrické baterie, které se opìt øadí do 

skupiny elektrochemických zdrojù elektrické energie. Na rozdíl od akumulátorových baterií 

se dají použít pouze jednorázovì a proto je jejich funkce omezena na výrobu elektrické 

energie v pøípadech poruchy hlavních zdrojù dlouhodobìjšího charakteru. 

2 Vysokoteplotní elektrick é baterie 

Vysokoteplotní elektrické baterie jsou založeny na principu relativnì nevodivého elektrolytu 

pøi bìžné okolní teplotì, který se pøi zvýšené teplotì roztaví a stává se vysoce vodivým.  

Zvýšení teploty se zabezpeèuje pyrotechnickými zdroji tepelné energie, které jsou nedílnou 

souèástí každé baterie. Doba èinnosti se v závislosti na konstrukci baterie pohybuje od 

nìkolika sekund do øádu desítek minut. Použití vysokoteplotních elektrických baterií ovlivòují 

jejich výhodné a nevýhodné vlastnosti. Mezi jejich pøednosti patøí [2]: 

• dlouhá doba skladovatelnosti (až 25 let) ve stavu okamžité provozuschopnosti, 

• témìø okamžitá aktivace baterie, 

• vysoká spolehlivost, 

• žádné požadavky na údržbu, 

• samovybíjení je prakticky zanedbatelné, 

• použití v širokém rozsahu teplot, 

• žádný únik plynù, baterie je hermeticky uzavøena. 

 
Mezi nevýhody vysokoteplotních elektrických baterií patøí [2]: 

• obecnì krátká doba èinnosti (typicky ménì než 10 minut), 

• povrch baterie se mùže ohøát na 200 °C a výše, 

• výstupní napìtí je nelineární a klesá s dobou èinnosti baterie, 

• jednorázové použití, baterii nelze dobít. 

 
Každá vysokoteplotní baterie obsahuje [2]: 

• anodu z alkalických kovù nebo kovù alkalických zemin, 

• elektrolyt ve formì tavitelné soli, 

• katodu ve formì kovové soli, 

• pyrotechnický zdroj tepla.  
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Anoda Elektrolyt Katoda Napìtí èlánku 

Ca LiCl-KCl Kr2Cr2O7 2,8 – 3,3 

Ca LiCl-KCl WO3 2,4 – 2,6 

Ca LiCl-KCl CaCrO4 2,2 – 2,6 

Mg LiCl-KCl V 2O5 2,2 – 2,7 

Ca LiCl-KCl PbCrO4 2,0 – 2,7 

Ca LiBr-KBr Kr2Cr2O4 2,0 – 2,5 

Slitina Li LiCl-LiBr-LiF FeS2 1,6 – 2,1 

Li-kov LiCl-KCl FeS2 1,6 – 2,2 

slitina Li LiCl-LiBr-LiF CoS2 1,6 – 2,1 

Tab. 1: Typy vysokoteplotních baterií [1]  

Anodu tvoøila døíve vrstvièka (nebo folie) vápníku nanesená na železné, ocelové nebo niklové 

konstrukci, pozdìji se používala i vrstvièka nebo folie hoøèíku. Postupem èasu se zaèalo 

používat lithium, a to ve dvou variantách – slitiny lithia a lithium-kov. Nejvíce používaná je 

slitina lithium-hliník, která se zpracuje na prášek a za studena se nalisuje do destièek nebo 

granulí, které jsou pak v èlánku vyztuženy železnou, ocelovou nebo niklovou konstrukcí. 

Lithium má bod tání nižší než je provozní teplota èlánku, proto se u typu lithium-kov pro 

imobilizaci roztaveného lithia používají tzv. vazaèe. Roztavené lithium smíchané s kovovým 

vazaèem se nalisuje do formy tenké folie, která se uzavøe do železného kalíšku.  

Elektrolyt ve formì tavitelné soli zpoèátku tvoøila smìs chloridu lithného LiCl a chloridu 

draselného KCl v pomìru 45:55 s bodem tavení 352 °C. Pro snížení bodu tání (prodloužení 

doby èinnosti) a vnitøního odporu (zvýšení proudové kapacity) se vyvinuly slouèeniny  LiBr-

KBr-LiF s bodem tání 320 °C, LiCl-LiBr-KBr s bodem tání 321 °C a LiCl-LiBr-KBr  s bodem 

tání 430 °C. Pro imobilizaci roztaveného elektrolytu se do nìj pøidávaly vazaèe na bázi køídy, 

kaolínu èi køemíku, dnes se používá oxid hoøeènatý MgO.   

Katodu ve formì kovové soli tvoøí široká škála slouèenin - chroman vápenatý CaCrO4, 

dichromany draselný K2Cr2O7, chroman draselný K2CrO4, chroman olovnatý PbCrO4, oxid 

vanadièný V2O5, oxid wolframový WO3, oxid a sulfid mìïnatý CuS, disulfid železnatý FeS2 

a disulfid kobaltnatý CoS2. Hlavními hledisky po použitý materiál jsou dostateènì vysoké 

napìtí oproti vhodné anodì, kompatibilita s roztaveným elektrolytem a teplotní stabilita do 

cca 600 °C. Chroman vápenatý CaCrO4, se nejvíce používal s vápennými anodami, disulfidy 

železnatý FeS2 a kobaltnatý CoS2 se používají v moderních aplikacích s lithiovými anodami. 
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Jako pyrotechnické zdroje tepla se principiálnì používají vyhøívací papír (heat paper) a 

vyhøívací granule (heat pellet). Vyhøívací papír je papíru podobná konsistence prášku zirkonia 

a chromanu barnatého BaCrO4 nalisovaného do podložky z anorganických vláken. Jelikož 

vyhøívací papír pøi hoøení tvoøí anorganický popel s elektrickým odporem, je tøeba pøi jeho 

vložení mezi èlánky baterie použít vodivé mùstky mezi èlánky. V moderních konstrukcích 

slouží vyhøívací papír jako zápalka pro vyhøívací granule. Vyhøívací granule jsou slisované 

tablety nebo granule smìsi prášku železa a chloristanu draselného KClO4. Zapálené granule 

jsou vodièi elektrického proudu, a proto zjednodušují spojení èlánkù a tím celou konstrukci 

baterie. Na rozdíl od vyhøívacích papírù mají mnohem vìtší entalpii reakce a po dohoøení 

slouží jako tepelné zásobníky, které prodlužují dobu èinnosti baterie. 

3 Palubní zdroje letounu JAS-39 Gripen 

Struktura soustavy napájení elektrickou energií (SNEE) letounu JAS-39 Gripen [4] je struènì 

schematicky znázornìna na obr. 1. Hlavním zdrojem støídavé elektrické energie 3x 115 V, 

400 Hz je støídavý generátor MGEN pohánìný od leteckého motoru Volvo Aero RM 12, 

záložním zdrojem je záložní støídavý generátor AUX GEN pohánìný buï rovnìž od 

leteckého motoru, nebo od pomocné energetické jednotky APU. Primární zdroje jsou 

vybaveny obvody regulace, øízení, ochrany a paralelní spolupráce (GCU, AECU). Vnìjší 

zdroj je možné pøipojit pomocí zásuvky vnìjšího zdroje.    

Hlavními zdroji stejnosmìrné elektrické energie 28V jsou dvì  paralelnì zapojené 

trafousmìròovací jednotky TRU napájené ze støídavého generátoru MGEN. Nouzovými 

zdroji jsou potom jedna akumulátorová baterie SAFT a tøi vysokoteplotní baterie - jedna 

pøímo pro SNEE a dvì pro hydraulický systém.  

Letoun JAS-39 Gripen má samostatné napájení systému øízení letounu stejnosmìrnou 

elektrickou energií 37 V, která je získána ze støídavého generátoru FCS-G trafousmìròovací 

jednotkou FCS TRU. Napájení systému je zálohováno z hlavní stejnomìrného 28V systému i 

akumulátorové 24V systému.   

Struktura SNEE je dána použitými typy leteckých generátorù – hlavních primárních zdrojù 

elektrické energie. SNEE letounu JAS-39 Gripen lze potom oznaèit za støídavou, vzhledem 

k tomu, že hlavní primární zdroji jsou hlavní støídavý generátor MGEN a støídavý generátor 

pro napájení systému øízení letounu FCS-G.  
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Obr. 1: Soustava napájení elektrickou energií letounu JAS-39 Gripen 

Vysokoteplotní baterie letounu Gripen jsou tvoøeny tìmito komponenty:  

• anoda – slitina lithium-hliník,  

• elektrolyt – slouèenina LiCl-LiBr-LiF-MgO, 

• katoda – disulfid železnatý FeS2, 

• pyrotechnické zdroje tepla – vyhøívací granule Fe/KClO4, papír Zr/BaCrO4.  

 

Baterie se aktivují automaticky pøi výpadku motoru nebo výpadku støídavé elektrické energie. 

Minimální zaruèená operaèní doba je 9 minut, bìhem které dojde k poklesu stejnosmìrného 

napìtí z 30 voltù na 23 voltù. Pracovní teplota dosahuje cca 450 °C, pøièemž vnìjší obal 

baterie se ohøeje maximálnì na cca 250 °C. 
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4 Palubní zdroje !ízených st!el 

Na palubách øízených støel se nejèastìji využívají dva typy elektrických zdrojù – baterie a 

generátory [5]. Elektrická energie se pak využívá pro napájení elektronických blokù navádìcí 

èásti støely a u nìkterých typù (napø. AIM-120 AMRAAM) pro napájení pohonu øídících èástí 

(kormidla, nastavení polohy výtokové trysky raketového motoru) v prùbìhu letu k cíli. Pøed 

vypuštìním, jsou støely napájeny z palubní sítì letadla (nosièe). 

Generátory (motor-generátor) se pøedevším používají u øízených støel dlouhého dosahu, kdy 

je vyžadováno, aby zdroj elektrické energie pracoval desítky minut. Pro pohon motoru 

generátoru je využíváno buï palivo, které je neseno ve speciální nádrži, pøípadnì je odebíráno 

ze spoleèné nádrže pohonu proudového motoru støely. Generátor je dále možno roztáèet 

náporovým vzduchem èi samotným proudovým motorem [6]. Baterie jsou naopak využívány 

u støel krátkého nebo støedního dosahu, kde doba èinnosti bývá nìkolik minut. U soudobých 

øízených støel jsou využívány pøedevším vysokoteplotní baterie.  

 

Obr. 2: Soustava napájení elektrickou energií !ízené st!ely AGM-65 Maverick 

Na obr. 2 je uvedena struktura SNEE letecké protizemní øízené støely AGM-65 Maverick. 

Pøed vypuštìním je støela napájena z palubní sítì letadla – nosièe, resp. z vypouštìcího 

zaøízení LAU-117A.  Ten vyrábí stejnosmìrné napìtí ±30V a pro verze støely s detektorem 

infraèerveného záøení i støídavé napìtí 3x26V, které se na støele usmìròuje a slouží k napájení 

systému kryogenního chlazení detektoru.  
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Dále je na støele generováno stejnosmìrné napìtí ±15V a 5V. U starších verzí støely pomocí 

oddìlených mìnièù a u novìjších verzí pomocí spoleèného mìnièe, který napájí i 

gyroskopický systém. Po vypuštìní øízené støely funkci zdroje stejnosmìrného napìtí ±30V 

pøebírá vysokoteplotní baterie s neomezenou dobou skladovatelnosti. Nominálního napìtí je 

dosaženo za 500 ms po aktivaci a baterie je schopna dodávat toto napìtí po dobu minimálnì 

105 sekund. Pracovní teplota dosahuje až 788°C.  

Protiletadlová øízená støela AIM-9X Sidewinder obsahuje celkem tøi vysokoteplotní baterie 

tzv. multi-tap, které jsou specifické nízkou hmotností a objemem [7]. Anoda je tvoøena 

slitinou lithium-køemík a katoda sulfidem kobaltnatým (CoS2). Navíc jsou schopny snést 

vysokou proudovou zátìž i pøed koncem èinnosti. Doba èinnosti u tohoto typu 

vysokoteplotních baterií mùže pøitom dosahovat 60 minut.  

První baterie o objemu 163,9 cm3 slouží k napájení elektromechanické èásti servo-pohonu 

støely a dodává stejnosmìrné napìtí o nominální hodnotì 106 V minimálnì po dobu 40 

sekund. Druhá baterie, o objemu 98,3 cm3, slouží k napájení signálových procesorù (navádìcí 

èást). Tøetí o objemu 32,8 cm3 napájí nekontaktní zapalovaè [8]. Bližší informace bohužel 

nejsou v dostupných zdrojích uvedeny. 

5 Záv"r  

V úvodu èlánku jsme klasifikovali palubní zdroje elektrické energie podle konkrétního 

zaøazení v systému výroby a pøemìny elektrické energie létajících prostøedkù. Jednotlivé 

zdroje jsme pak struènì charakterizovali podle druhu výroby elektrické energie. 

V druhé kapitole èlánku jsme definovali pojem „vysokoteplotní elektrické baterie“ a struènì 

popsali vlastnosti a konstrukci tìchto zdrojù elektrické energie. Uvedené pojmenování tohoto 

druhu zdroje elektrické energie budeme uplatòovat pøi výuce personálu Inženýrské letecké 

služby na Fakultì vojenských technologií. Dùvodem je snaha o to, aby u studentù 

nedocházelo užíváním termínu „termální baterie“ k nejasnostem, o jaký zdroj se vlastnì 

jedná, a zámìnám s palivovými èlánky èi termoèlánky.  

V posledních dvou kapitolách jsme se zamìøili na analýzu stavu vysokoteplotních 

elektrických baterií ve výzbroji letectva AÈR. V kapitole o letounu JAS-39 jsme analyzovali 

strukturu soustavy napájení elektrickou energií a popsali typ používaných zdrojù s dùrazem 

na vysokoteplotní elektrické baterie. V kapitole o øízených støelách jsme analyzovali strukturu 

soustavy napájení elektrickou energií protizemní øízené støely AGM-65 Maverick a uvedli 

nìkolik dostupných parametrù použité vysokoteplotní baterie. Dále jsme se zmínili o použití 

vysokoteplotních bateriích u nejmodernìjší protiletadlové øízené støely AIM-9X.  
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Zvýšení taktických vlastností vozidlových komunika•ních systém• 

Increase of tactical features of vehicular communications systems 
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Resumé: 

V probíhajících asymetrických konfliktech, bojových a humanitárních operacích jsou vojenské 
kolony pøesouvající se na území protivníka vystaveny èastým útokùm. Reálnou hrozbou jsou 
zejména nástražné systémy, popø. útoky vedené ze zálohy. Rozšíøením vnitøních vozidlových 
komunikaèních systémù o vhodné taktické doplòky lze reálným zpùsobem snížit riziko 
napadení vozidla, popø. umožnit posádce v kritické situaci na útok adekvátním zpùsobem 
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 and help the 

vehicle crew to respond to the attack properly and efficiently.  

1 Aktuální požadavky na vozidlové komunika•ní systémy 

Z charakteru dnešních vojenských operací a konkrétních situací, které v nich nastávají, 

vyplývají nové takticko technické požadavky na funkci vnitøních hovorových zaøízení (VHZ), 

která jsou instalována na palubì pøepravních, popø. bojových prostøedkù. Hlavní èinnost VHZ 

spoèívá stále pøedevším v zabezpeèení spolehlivé a srozumitelné hlasové komunikace mezi 

všemi èleny osádky prostøedku a v zajištìní jejich pøístupu na vozidlové radiostanice. 

Samozøejmým požadavkem na VHZ je zajištìní komunikace v hluèném prostøedí bojištì [1]. 

VHZ realizované na bázi digitální technologie lze využít k pøenosu dat, standardní 

komunikaèní rychlost je 64 kbit/s. Kromì tìchto standardních funkcí VHZ volají dnešní 

bojové operace po vývoji nových vlastností a nových periferií, které umožní integraci VHZ 

s ostatními bojovými, popø. prùzkumnými prostøedky instalovanými na palubì.  

Je to reakcí na nasazování nových bojových a prùzkumných prostøedkù s úèelem odvrácení 

hrozeb, které jsou typické pro dnešní asymetrické bojové operace, které mají zcela jiný 

charakter, než mìlo tradièní pojetí boje.  

VHZ se dnes stává komunikaèním a integraèním centrem, které umožòuje uživateli použít 

rùzné typy radiostanic, náhlavních hovorových souprav jednotlivce a celou škálu periferií pro 
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plnìní specifických úkolù podle požadavku konkrétní bojové operace. VHZ musí umožnit 

pružnou integraci nových komunikaèních technologií na bojový prostøedek. 

2 Zvýšení takticko technických vlastností VICM 200 

Na výše uvedené trendy s dostateèným èasovým pøedstihem bylo reagováno pøi vývoji VHZ 

VICM 200 [2][3], kde je dosaženo tzv. plné softwarové definovatelnosti zaøízení. 

To znamená, že z uživatelského hlediska dùležité takticko technické parametry lze velmi 

jednoduchým zpùsobem zmìnit, a to použitím softwaru dodávaného výrobcem [4].  

Jedná se pøedevším o následující takticko technické parametry zaøízení: 

• napì•ové úrovnì pro pøipojení náhlavních hovorových souprav 

• modulaèní napìtí a výstupní napìtí radiostanic pøipojených k VHZ 

• aktivace / deaktivace obvodu spínání hlasem (VOX) 

• úroveò potlaèení monitorovacího kanálu 

• deaktivace kontrolní LED, signalizující závažné stavy v zaøízení 

 

Pro zmìnu parametrù slouží software s velmi jednoduchým a uživatelsky pøívìtivým 

uživatelským rozhraním, viz obr. 1 [4].  

 

Obr. 1: Uživatelské rozhraní softwaru pro zm!nu takticko technických parametr• 

VHZ VICM 200. 
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Po pøipojení PC s nainstalovaným softwarem na port centrální komunikaèní jednotky VICM 

201, který je urèen pro pøipojení datové radiostanice pøes rozhraní RS232, lze velmi snadno 

provést úpravu takticko technických parametrù VHZ. Tímto zpùsobem mùže uživatel provést 

zmìnu typu náhlavních hovorových souprav jednotlivce a vozidlových radiostanic. Toto 

pøispívá výrazným zpùsobem ke zvýšení interoperability a bojeschopnosti bojových jednotek 

v reálných bojových podmínkách. 

Z dùvodu stále vyšších požadavkù na poèet radiostanic na vozidlech byla vyvinuta jednotka 

rádiového rozšíøení VICM 203 [5], viz obr. 2, která umožòuje VHZ VICM 200 rozšíøit o další 

dvì taktické radiostanice. Tento komponent lze do VHZ kdykoliv doplnit bez nutných úprav. 

Vstupnì výstupní parametry rozhraní pro pøipojení radiostanic, které mohou být buï fónické 

nebo datové (RS232, 64 kbit/s), jsou softwarovì definovány. 

 

Obr. 2: Jednotka rádiového rozší"ení VICM 203 

Praktickým podnìtem pro zvýšení užitných vlastností VHZ jsou situace, které nastávají pøi 

pøesunu vozidel v neznámém prostøedí na území protivníka, popø. èinnosti v rámci 

humanitárních operací, èi živelných katastrof. Typickou situací je situace, kdy se vozidlo blíží 

ke skupinì osob a osádka vozidla nemá jistotu, zda od tìchto osob nehrozí nebezpeèí 

v podobì ozbrojeného útoku, popø. nastražené nálože. Posádka èasto v této situaci je nucena 

opustit vozidlo s cílem provedení prùzkumu oblasti. Tím ztrácí výhodu balistické ochrany 

vozidla. Ke zvýšení bezpeènosti osádky vozidla pøispívá nový produkt – jednotka pro hlasité 

oslovení okolí VICM 211, který umožòuje k VHZ pøipojit vnìjší výkonný reproduktor. Tento 

reproduktor je instalován na vnìjší stranì vozidla tak, aby jeho dosah byl co nejvìtší. Osádka 

vozidla je schopna hlasitì oslovit okolí pøímo z VHZ, popø. generovat hlasitou zvukovou 
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výzvu, vyzvat osoby k opuštìní vozovky, a to i v místním jazyce. Tímto zpùsobem lze 

eliminovat potenciální hrozby v neznámém prostøedí. 

VICM 211 je zkonstruována tak, aby ji bylo možno používat jak samostatnì, tak jako souèást 

VHZ. Do VHZ ji lze pøipojit dvìma zpùsoby, a to jednak pøes konektor pro pøipojení 

náhlavních hovorových souprav na úèastnických jednotkách VHZ, jednak pøes konektory pro 

pøipojení radiostanice. 

VICM 211 je vybavena tøemi konektory – konektor pro pøipojení náhlavní hovorové soupravy 

jednotlivce, konektor pro pøipojení vnìjšího reproduktoru a konektor pro pøipojení VICM 211 

do VHZ a k vnìjšímu audio zaøízení, kterým mùže být napø. MP3 pøehrávaè. Schéma 

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

 

Obr. 3: Jednotka pro hlasité oslovení okolí VICM 211 

Toto technické øešení pøispívá ke zvýšení bezpeènosti osádky vozidla. Užitek toto zaøízení 

pøináší i pøi nasazení pøi živelných pohromách, popø. policejních akcích, kdy je možno pøímo 

z VHZ oslovit široké okolí kolem bojového prostøedku, na nìmž je soustava VICM 211 

a výkonného reproduktoru instalována.  

Dalším komponentem, který rozšiøuje takticko technické vlastnosti VHZ je jednotka 

generování varovných hlášení VICM 208. Jedná se o digitální jednotku na bázi DSP, která 

umožòuje zpracovávat digitální a analogové signály generované bojovými a diagnostickými 

systémy vozidla a následnì je pøevádìt na generovaná varovná hlášení. Tato hlasová hlášení 

jsou distribuována do náhlavních hovorových souprav všem èlenùm osádky bojového 

prostøedku pøipojeným k VHZ VICM 200. 
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Obr. 4: Integrace VICM 211 do VHZ 

Jednotku VICM 208 lze pøipojit k jakémukoliv digitálnímu portu centrální komunikaèní 

jednotky VHZ VICM 200. K této jednotce lze rovnìž pøipojit dvì náhlavní hovorové 

soupravy pro dva úèastníky komunikace. Tito úèastníci mohou využívat všech standardních 

funkcí VHZ. Jednotka VICM 208 zpracovává 10 analogových vstupù, jejichž úrovnì jsou 

plnì softwarovì definovány (konkrétnì VCC, NCC, GND) a je rovnìž vybavena rozhraním 

ETHERNET 10/100 Mbit/s. Je navržena tak, aby umožòovala zákaznické modifikace a 

integraci s rùznými èidly, diagnostickými a bojovými systémy. Tím mùže být napø. systém 

pro urèení polohy støelce (sniper detection system), kterým jsou dnešní armády standardnì 

vybavovány nebo systémy zabezpeèující chemický a biologický prùzkum. 

 

Obr. 5: Jednotka generování varovných hlášení VICM 208 
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2 Záv!r  

Nové výrobky reagují na dynamicky se mìnící požadavky probíhajících vojenských operací 

a misí. Hlavním cílem je umožnit uživateli snadnou integraci rùzných komunikaèních 

a bojových prostøedkù na vozidlo. VHZ se stává komunikaèním a integraèním centrem bojové 

platformy. Funkèní propojení VHZ s ostatními systémy na vozidle pøispívá k vyšší efektivitì 

bojové èinnosti osádky a ke zvýšení její bezpeènosti. 
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Resumé: 

!lánek je v•nován testování komunika"ní "ásti navrženého leteckému palubnímu 
elektronickému systému, který je výsledkem Projektu obranného výzkumu •ešeného na 
Kated•e leteckých elektrotechnických systém#. Letecký palubní elektronický systém se skládá 
z n•kolika modul#, které pro vzájemnou komunikaci využívají levnou a snadno dostupnou 
sb•rnici CAN s protokolem CANaerospace, který je ur"en pro avionické systémy. Využit byl 
zp#sob komunikace v "asov• spoušt•ném (time-triggered) módu, kde je "asový rozvrh 
vysílaných zpráv ur"en tzv. maticí cykl#. !lánek obsahuje rozbor a teoretický návrh této 
matice v závislosti na period• vysílaných zpráv, využití sb•rnice jednotlivými zprávami a 
celkovém využití sb•rnice. Komunikace byla ov••ena na sestaveném systému pomocí 
vytvo•eného diagnostického prost•edku. 
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. Úvod 

Katedra leteckých elektrotechnických systémù Fakulty vojenských technologií Univerzity 

obrany v roce 2010 ukonèila Projekt obranného výzkumu. Hlavním cílem tohoto projektu 

bylo sestavit letecký palubní elektronický systém, který slouží ke sbìru dat z velké škály 

senzorù umístìných na letecké technice, s potenciálem poskytovat tato data pilotovi, 

operátorovi bezpilotního prostøedku nebo do integrovaného prostøedí Network Enabled 

Capability (NEC). Navržený letecký palubní elektronický systém, rozbor používaných 

datových sbìrnic na soudobých letounech, volba datové sbìrnice a použité metody 

komunikace byly již publikovány v nìkolika pøíspìvcích na èeských i zahranièních 

konferencích [3]-[5]. 
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Tento èlánek je proto zamìøen na testování vytvoøeného systému komunikace po sbìrnici 

CAN s protokolem CANaerospace. 

2. Návrh matice cykl!  

Pro øízení komunikace po zvolené sbìrnici CAN s protokolem CANaerospace byla 

aplikována metoda èasového spouštìní tzv. time-triggered, která je pro avionické systémy 

charakteristická. Èasový harmonogram vysílání a pøíjmu zpráv definuje tzv. matice cyklù.  

Pro úèely návrhu matice cyklù bylo vybráno nìkolik parametrù letu a letounu odpovídajících 

jednotlivým zprávám z vytvoøených modulù. Jsou to parametry zrychlení ve tøech osách xa , 

ya , za , úhlové rychlosti kolem všech tøí os xw , yw , zw , statická teplota sT , kabinová teplota 

kT , proud stejnosmìrného systému DCI  a výška letu H . Celý systém, na kterém bylo 

testováno chování komunikace je znázornìn na obr. 1. 

Základní vstupní hodnotou pro celý návrh matice cyklù byla délka jednoho èasového rámce 

st definovaná vztahem: 

kde Dn je délka datového rámce, 135 bitù, s maximálním poètem stuff bitù; bitrate je 

pøenosová rychlost, na které celý systém komunikuje. 

 

Obr. 1: Testovaný systém 

2,1
1

××=
bitrate

nt Ds , (1) 
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Konstanta 1,2 udává èasovou rezervu 20 %, aby bylo zajištìno, že zpráva bude v poøádku 

doruèena. Pøi uvažování pøenosové rychlosti skbit /125  je odpovídající délka jednoho 

èasového rámce ms296,1 . Nyní bylo nutné vypoèítat, kolik èasových rámcù odpovídá 

jednotlivým periodám parametrù letu a letounu a výsledek upravit pro snadnìjší tvorbu matice 

cyklù. 

Periody pro jednotlivé parametry letu a letounu byly vybrány podle specifikace 

CANaerospace, jak ukazuje tab. 1. 

 

Oznaèení Význam Hodnota [ms] 

xap  Perioda vysílání zprávy zrychlení v ose x 10 

yap  Perioda vysílání zprávy zrychlení v ose y 10 

zap  Perioda vysílání zprávy zrychlení v ose z 10 

x
pw  Perioda vysílání zprávy úhlové rychlosti kolem osy x 10 

y
pw  Perioda vysílání zprávy úhlové rychlosti kolem osy y 10 

z
pw  Perioda vysílání zprávy úhlové rychlosti kolem osy z 10 

DCIp  Perioda vysílání zprávy proudu DC systému 25 

STp  Perioda vysílání zprávy statické teploty 80 

Hp  Perioda vysílání zprávy výšky 12 

kTp  Perioda vysílání zprávy kabinové teploty 80 

Tab. 1: Volba period vysílaných zpráv 

Perioda vysílání zprávy 
[ms] Poèet èasových rámcù Upravený poèet 

èasových rámcù 
Upravená perioda 
vysílání zprávy [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 "asových rámc! odpovídajících period# vysílání zprávy 

Poèet èasových rámcù, upravených èasových rámcù a periody jednotlivých velièin ukazuje 

tab. 2. 

S tìmito upravenými periodami potom bude využití sbìrnice synchronnì vysílanými 

zprávami parametrù letu a letounu 73,6 %. Je nutno poèítat s tím, že èást kapacity sbìrnice 

zaujme již zmínìná èasová rezerva 20 %. 

S využitím tohoto rozboru je možné zaèít tvoøit výslednou matici cyklù pro testování chování 

komunikace. Na poèátku je tøeba stanovit rozmìr matice. S rozmìrem matice souvisí poèet 

prvkù, v ní obsažených. Vždy je vìnována snaha tomu, aby poèet prvkù v matici byl co 
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nejmenší a pøitom pokryl nutný poèet všech zpráv, které se mají vysílat s respektem rezervy 

pro asynchronní zprávy definované protokolem CANaerospace. Nejmenší z toho dùvodu, že 

pøi použití metody dynamického pøidìlování time-slotù [3], [4] bìhem pøidìlovacího procesu 

má systém sníženou schopnost poskytovat data [5], a tedy èas pro konfiguraci matice musí být 

co nejkratší. Ten se odvíjí od nejdelší periody vysílání zprávy a poètu èasových rámcù. Na 

poèet prvkù v matici má vliv i množství vysílaných zpráv. V uvedeném pøípadì je upravený 

poèet èasových rámcù pro nejdelší periodu vysílání zprávy 60. Z dùvodu, aby matice pokryla 

vysílání všech zvolených zpráv s navrženou periodou vysílání, je nutno stanovit poèet prvkù 

v matici cyklù a to 60. Tomuto poètu odpovídá rozložení 6x10 (6 øádkù a 10 sloupcù). Matici 

cyklù jednotlivých letových parametrù ale nejdøíve pøedchází matice, která pøidìluje 

jednotlivým zprávám èasové sloty [5]. Navrženou matici cyklù znázoròuje tab. 3. 

RZ sT  xa  ya  
za  xw  yw  

zw  H  kT  

RZ DCI  xa  ya  
za  xw  yw  

zw  H   
RZ  xa  ya  

za  xw  yw  
zw  H   

RZ DCI  xa  ya  
za  xw  yw  

zw  H   
RZ  xa  ya  

za  xw  yw  
zw  H   

RZ DCI  xa  ya  
za  xw  yw  

zw  H   

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

Každý øádek matice vždy zaèíná referenèní zprávou RZ, kterou vysílá master-modul celého 

systému, a za kterou následují jednotlivé zprávy nesoucí získané údaje o parametrech letu a 

letounu. Èas požadovaný pro pøidìlení všech time-slotù matice cyklù je 77,76 ms. 

3. Testování komunikace 

K propojení modulù byl použit devíti-žilový plochý kabel dlouhý 40 m. Délka 40 m vychází 

z jejího maxima pøi pøenosové rychlosti 1 Mbit/s. Kabel nebyl vybaven žádným stínìním, 

tedy nejhorší pøípad. Samoøezné konektory CANNON 9 zásuvky byly pøipevnìny po rùzných 

vzdálenostech na kabel. Terminaèní rezistory 120 ! byly pøipojeny na oba konce sbìrnice. 

Testování chování sbìrnice bylo provádìno pøi pøenosové rychlosti 125 kbit/s v laboratorních 

podmínkách pøi teplotì 25 °C. Moduly byly umístìny nejdøíve na zaèátku kabelu, kde byly 

konektory od sebe vzdáleny 30 cm a potom poslední modul byl umístìn 40 m od 

diagnostického prostøedku a ostatní moduly smìrem k poèátku kabelu. Pro analýzu byl použit 

laptop s nainstalovaným NI LabVIEW 2010 a rozhraní NI USB-8473 High-Speed CAN. 
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Diagnostický program v LabVIEW 2010 byl vytvoøen na Katedøe leteckých 

elektrotechnických systémù. 

Výsledky testù a srovnání s teoretickým návrhem ve formì relativních chyb jsou shrnuty 

v tab. 4 a tab. 5. Experiment byl zamìøen nejen na parametry zmínìné v návrhu, jako je 

perioda vysílání zpráv, celkové využití sbìrnice, ale také na poèet jednotlivých vyslaných 

zpráv pro srovnání, jestli došlo k vyslání odpovídajícího poètu zpráv bìhem provádìné 

analýzy. Za referenèní hodnotu pro poèet vyslaných zpráv byl zvolen poèet vyslání 

synchronizaèní zprávy, a to 100 000, poté byla analýza zastavena. 

Letový 
parametr 

CAN 
ID 

[hex] 

Perioda vysílání [ms] Relativní chyba periody 
vysílání [%] 

Poèet vyslaných zpráv [-] 

68,60 % 72,00 % 68,60 % 72,00 % 68,60 % 72,00 % 
RZ 081 12,671 12,071 2,23 6,86 106462 106088 

xa  12C 12,670 12,069 2,24 6,88 106296 106088 

ya  12D 12,672 12,070 2,22 6,87 106296 106088 

za  12E 12,671 12,071 2,23 6,86 106295 106088 

xw  12F 12,670 12,071 2,24 6,86 106295 106088 

yw  130 12,670 12,071 2,24 6,86 106295 106088 

zw  131 12,670 12,071 2,24 6,86 106295 106088 
H 14C 12,671 12,071 2,23 6,86 106296 106088 
IDC 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. 4: Zm#$ené parametry, na za"átku kabelu, moduly po 30 cm 

Zmìøené parametry komunikace podle navržené matice cyklù vykazují stejnou relativní 

chybu periody vysílání zpráv pro moduly vzdálené od sebe 30 cm na zaèátku kabelu. Pro 

moduly umístìné na konci kabelu, kdy poslední modul je 40 m od diagnostického prostøedku, 

jsou relativní chyby diametrálnì odlišné. U nìkterých zpráv relativní chyba dosahuje menších 

pøijatelnìjších hodnot naopak u nìkterých je hodnota relativní chyby vìtší. Pøi komunikaci na 

vìtších vzdálenostech se také ukázalo, že zprávy vycházející ze stejného modulu mají témìø 

stejnou relativní chybu. Pøi zmenšení periody vysílání referenèní zprávy, tak aby bylo 

dosaženo maximálního využití sbìrnice v tomto uspoøádání, se relativní chyba periody 

vysílání zprávy sice zvìtší, ale ustálí na konstantní hodnotì a to v obou pøípadech. 

Snižováním periody vysílání referenèní zprávy se zkracuje doba trvání jednoho èasového 

rámce, což více ustálí periodu vysílání jednotlivých zpráv a relativní chyba je konstantní. Toto 

ukazuje i poèet vyslaných zpráv za urèitou dobu, kdy se tato hodnota pro zprávy, které by 

mìly být vyslány, podle èasového harmonogramu se stejným poètem, shoduje. 
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Letový 

parametr 

CAN 

ID 

[hex] 

Perioda vysílání [ms] 
Relativní chyba periody 

vysílání [%] 
Poèet vyslaných zpráv [-] 

68,60 % 72,00 % 68,60 % 72,00 % 68,60 % 72,00 % 

RZ 081 12,671 12,071 2,23 6,86 106462 106088 

xa  12C 12,670 12,069 2,24 6,88 106296 106088 

ya  12D 12,672 12,070 2,22 6,87 106296 106088 

za  12E 12,671 12,071 2,23 6,86 106295 106088 

xw  12F 12,670 12,071 2,24 6,86 106295 106088 

yw  130 12,670 12,071 2,24 6,86 106295 106088 

zw  131 12,670 12,071 2,24 6,86 106295 106088 

H 14C 12,671 12,071 2,23 6,86 106296 106088 

IDC 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#$ení parametry, konec kabelu, poslední modul 40 m od diagnostického 

prost$edku 

4. Záv#r 

Èlánek popisuje teoretický návrh matice cyklu reprezentující èasový rozvrh vysílání 

parametrù letu a letounu. Teoreticky provádí rozbor parametrù pro následné ovìøení na 

reálném palubním leteckém elektronickém systému. Dále je v pøíspìvku popsán experiment a 

podmínky testování. Výsledky testování jsou uspoøádány do tabulek, opatøeny diskusí 

a porovnáním s teoretickou analýzou. 
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The role of ATM systems to support new ways and methods of air 

navigation 
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Resumé: 

!lánek v krátkosti popisuje nové metody a zp"soby letecké navigace. Zam••uje se na úlohu 
ATM systém" p•i shromaž#ování, filtrování a p•enosu informací na palubu letadel, které 
využívají nových metod letecké navigace - RNAV a RNP p•i výb•ru letových 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 Úvod 

Z hlediska navigaèního zabezpeèení mnoho civilních letù na celém svìtì je podporováno sítí 

pozemních navigaèních majákù. Nejèastìji jsou to nesmìrové rádiové majáky NDB 

(Non-Directional Beacons), všesmìrové majáky VOR (Very High Frequency (VHF) 

Omni-directional Radio Range), mìøièe šikmé vzdálenosti DME (Distance Measuring 

Equipment), systém daleké navigace Loran-C, palubní inerciální navigaèní systémy INS 

(Inertial Navigation Systems) a stále se deroucí kupøedu družicové navigaèní systémy GNSS 

(Global Navigation Satellite Systems). Ovšem signály tìchto systémù s výjimkou GNSS 

nepokrývají celý zemský povrch z geografických a nìkdy i hospodáøských dùvodù. GNSS 

zatím nejsou schváleny primárním leteckým navigaèním systémem. Signály šíøící se z majákù 

NDB trpí stejnými neduhy jako signály KV rádiových spojù a tím je rušení. Šíøení signálù 

VOR a DME je zase silnì omezeno geografickým prostøedí. Vìtšina letových cest je navržena 

tak, aby procházeli nad stanovištìm pozemních majákù. Tím to vzniká systém vzdušných 

cest, který má omezenou kapacitu uživatelù. Na následujícím obrázku je naznaèen systém 

letových cest nad Èeskou republikou v nejèastìji používaných letových hladinách 

FL 120 -400. 
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Obr. 1: Letové cesty nad !R v hladinách FL 120 - 400 

V nejbližší dobì je možné, že takto uspoøádaný vzdušný prostor bude zcela zahlcen uživateli. 

Proto dnes jsou hledány a již také uplatòovány nové metody a zpùsoby využití vzdušného 

prostoru. 

2 Performance-based Navigation – Navigace založená na 

výkonnosti 

V souèasné dobì publikace PBN Manual (Performance-based Navigation manual) definuje 

dvì metody RNAV (Area Navigation) a RNP (Required Navigation Performance), jako dvì 

cesty vedoucí k efektivnìjšímu využívání vzdušného prostoru. 

Pod PNB se skrývají obecné požadavky na navigaci z hlediska civilních uživatelù. 

Tito uživatelé potøebují mnoho co nejpøímìjších letových cest, které si navíc mohou 

naplánovat a realizovat dle vlastního uvážení. To vyžaduje použití nových metod a zpùsobù 

letecké navigace, podpoøených novými technologiemi. Zvláštní kapitolu tvoøí rozvíjející se 

legislativa. PBN nabízí mnoho výhod oproti stávajícímu zpùsobu letecké navigace. Zde jsou 

ty nejmarkantnìjší z nich: 

• Snižuje poèet pozemních stanoviš• navigaèních majákù, tím i poèet „zalomení“ 

vzdušných cest. 
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• Redukuje poèet druhù používaných navigaèních systémù a umožòuje plnì využít 

výhod nových vìtšinou družicových technologií. 

• Umožòuje efektivnìji využívat vzdušný prostor a technických vlastností letadel (nízká 

spotøeba paliva, snížení hladiny hluku, zkrácení doby letu, …). 

 

Nevýhodou ovšem bude narùstající poèet uživatelù vzdušného prostoru a s tím spojené 

požadavky na zabezpeèení létání. Zavádìní metod RNAV a RNP bude závislé na rozvoji 

technologií letecké komunikace, navigace a pøehledu o vzdušné situaci. Zvláštì pak bude 

dùležitý rozvoj pozemních ATM (Air Traffic Management) technologií a postupù i když se na 

první pohled zdá, že všechny dùležité èinnosti budou pøesouvány na palubu letadel. 

Dùležité také bude, zvládnou pøechodové období, které mùže trvat dlouho dobu, kdy ve 

vzdušném prostoru bude skupina uživatelù letící klasickou tra•ovou navigací a druhá skupina 

používající pokroèilých metod navigace. Navíc každý region na Zemi se bude urèitì rozvíjet 

jiným tempem. To vše bude klást velké požadavky na efektivní využívání vzdušného prostoru 

a hlavnì na zajištìní vysoké bezpeènosti letového provozu. 

3 RNAV a RNP 

Rozdíl v navigaci letadel letící zpùsobem klasické tra•ové navigace a metodou RNAV RNP je 

znázornìn na následujícím obrázku. 

 

 

Obr. 2: Porovnání zp•sobu let• tra"ovou a RNAV navigací   

 



11. mezinárodní v•decká konference „M••ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2011 

- 99 - 
 

Letadlo v jeho horní èásti letí metodou RNAV pøímou tra• pøes definované body v prostoru 

(tzv. waypoints), které se nacházejí v pracovních oblastech pozemních majákù. Letadlo letící 

spodní trasu musí pøeletìt stanovištì každého pozemního majáku. 

3.1 RNAV 

RNAV je metoda letecké navigace umožòující let podle pøístrojù (IFR - Instrument Flight 

Rules) do všech kurzù v rámci pracovních oblastí sítì majákù navigace a to tak, že uživatel 

nemusí pøeletìt jejich pozemní stanovištì. RNAV umožòuje posádce letadla naplánovat a 

využít libovolnou trasu nebo kombinaci tras vzdušného prostoru. Mùže využít libovolnou 

kombinaci zdrojù navigaèních signálù, ale musí splòovat požadavky na navigaèní výkonnost 

po celou dobu letu. To znamená, že pøi plánování letu si musí provìøit, jestli po celou dobu 

letu bude mít jejich palubní zaøízení k dispozici dostateèné množství spolehlivých a pøesných 

zdrojù navigaèní informace. 

Obecnì ji rozdìlujeme:  

• LNAV (Lateral Navigation),  

• VNAV (Vertical Navigation). 

 

Úkolem VNAV je optimalizace vertikálního prùbìhu tratì. Cílem LNAV je stanovit pøesnou 

polohu letadla na stanovené trati v jakémkoliv okamžiku.  

Základní funkèní požadavky na RNAV jsou: 

• Spojitá informace o poloze letadla vzhledem k plánované trati. Tato informace musí 

být zobrazena v zorném poli oka pilota. 

• Zobrazení vzdálenosti a smìru k následujícímu aktivnímu bodu trati. 

• Zobrazení tra•ové rychlosti a èasu dosažení následujícího aktivního bodu trati. 

• Funkce ukládání navigaèních dat. 

• Indikace a výstraha pøed poruchami RNAV systému. 

3.2 RNP 

RNP definuje výkon v navigaci, která umožòuje letadlu letìt mezi dvìma 3D definovanými 

body v prostoru. RNP je v zásadì podobná RNAV jen je zde propracovanìji definovaný 

požadavek na monitorování navigaèního výkonu a výstrahy pøed jeho poklesem. 

K aktuálním požadavkùm na RNP patøí: 

• schopnost opakovanì sledovat stanovenou trajektorii s pøedepsanou spolehlivostí a 

predikcí vèetnì zakøivených èástí cest,  
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• vèas akceptovat požadavky na vertikální zmìny letu vèetnì omezení vertikálních 

manévrù. 

 

Stupeò sledování navigaèní výkonnosti a schopnosti výstrahy mùže mít rùznou úroveò 

závislou na architektuøe, instalaci a konfiguraci používaného systému. Musí ale umìt: 

• zobrazit a indikovat stávající a pøedpokládanou navigaèní výkonnost, 

• na základì monitorování výkonu systému varovat posádky pøed jeho snížením, 

• zobrazit odchylku od požadované trati (polohy) ve spojení s monitorováním výkonu a 

poskytování výstrahy. 

 

Typy RNP jsou urèeny na základì 4 základních výkonnostních parametrù: 

• Pøesnost: schopnost celkového systému udržovat polohu letadla v rámci systémového 

limitu chyb. 

• Integrita: schopnost systému poskytovat vèasná varování uživatelùm v pøípadì, že by 

systém nemìl být použit pro navigaci. 

• Dostupnost: schopnost celkového systému provádìt svou funkci na zaèátku zamýšlené 

operace. 

• Kontinuita: schopnost systému jako celku provádìt svou funkci bez pøerušení bìhem 

zamýšlené operace. 

 

Požadavky na RNP a RNAV se pøekrývají. Ovšem pro každou zájmovou oblast musí být tyto 

požadavky jasnì stanoveny. Pøesnost RNP a RNAV jsou definovány èíslem napø.: RNP 4, 

RNAV 10, atd. Toto èíslo udává velikost maximální horizontální odchylky, mìøenou 

v námoøních mílích, od skuteèné polohy letadla od jeho vypoèítané po 95 % èasu mìøení.  

Specifické požadavky na jednotlivé výkonnosti zpùsobují, že tyto nejsou zcela kompatibilní. 

Napøíklad se mùže stát, že letadlo schválené do provozu pro RNP 1 není schváleno pro 

RNP 4. Velikost chyby (tedy stanovená pøesnost) není jedinou podmínkou navigace v dané 

kategorii. Proto je snaha schvalovat další kategorie RNAV nebo RNP, jako napøíklad 

B-RNAV a P-RNAV. 

Základní prostorová navigace B-RNAV (Basic-RNAV) je rozšiøující druh prostorové 

navigace RNAV. Je implementován v evropském regionu od poèátku devadesátých let. 

Splòuje požadavky na operace po trati ve vìtšinì vzdušného prostoru v rámci evropského 

regionu. Nyní pokrývá celý vzdušný prostor evropského regionu. B-RNAV je definován 

pøesností dodržování tratì rovnou nebo lepší než ± 5 nm po 95% doby letu.  
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Požadované funkce pro B-RNAV:   

• nepøetržitá indikace pozice letadla a zobrazení na navigaèním displeji, 

• zobrazit vzdálenost k aktivnímu cílovému bodu, 

• zobrazit rychlost vzhledem k zemi nebo èas dosažení aktivního cílového bodu, 

• znát pozici minimálnì 4 cílových bodù, 

• indikace poruchy RNAV systému.  

 

Doporuèené funkce pro B-RNAV: 

• autopilot nebo spojení na øídícího létání, 

• souèasná pozice v rámci zemìpisné šíøky a délky, 

• indikace navigaèní pøesnosti, 

• automatická volba kanálu rádiové navigace, 

• navigaèní databáze, 

• automatické øazení úseku. 

 

Pøesná prostorová navigace P-RNAV (Precision RNAV) je charakterizována stanovenou 

pøesností dodržování tratì rovnou nebo lepší než ± 1 nm po 95% doby letu. 

Umožòuje zrychlení provozu a snížení rozestupù mezi pøilétávajícími letadly. 

Jedná se o další vývojový stupeò prostorové navigace RNAV. Navigace P-RNAV je vyvinutá 

pro realizaci navigace v letištním prostoru TMA, optimalizaci TMA plánu, vìtší ekologiènost 

a zvýšení cestovní flexibility. Pøístroje P-RNAV automaticky urèují pozici letadla ve 

vodorovné rovinì a pøijímají informace od následujících druhù navigaèních systémù: 

• DME/DME (dávající automaticky aktualizovaná mìøení z dvou nebo více pozemních 

stanic), 

• VOR/DME, 

• globální navigaèní satelitní systém (GNSS), 

• inerciální navigaèní systém (INS), inerciální referenèní systém (IRS) s automatickou 

aktualizací z vhodného radionavigaèního vybavení. 

 

Dále jsou zdokonalovány tyto pokroèilé metody navigace – zvláštì pak RNP pro pøiblížení na 

pøistání. Zde opìt nestaèí definovat požadovanou povolenou odchylku, napøíklad RNP 0,3. 

Je nutné dále definovat celou navigaèní výkonnost. Proto se rozvíjejí další metody, jako jsou 

RNP APCH (RNP pro pøiblížení) a RNP AR APCH (RNP pro pøiblížení s požadavkem 

povolení). 
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V budoucnosti se oèekávají další požadavky na rozvoj RNAV a RNP i beze zmìny 

požadavku na pøesnost navigace. Pøíkladem mùže být 4D navigace, kde kromì požadavkù na 

horizontální a vertikální pøesnost pøibude další na èasový management. Aby tohoto bylo 

dosaženo, je nutné dále rozvíjet metody a zpùsoby vertikální navigace založené na navigaèní 

výkonnosti a metod pro koneèné pøiblížení a pøistání. Dále se budou moderní zpùsoby a 

metody navigace zamìøovat na speciální kategorie uživatelù vzdušného prostoru, jako jsou 

vrtulníky, a letadla kategorie V-TOL a S-TOL. 

Rozvoj uvedených metod a zpùsobù navigace bude závislý na rozvoji GNSS. 

Používání družicových navigaèních systémù a hlavnì jejich rozvoj umožní plnì využít všech 

výhod pokroèilých metod navigace. Proto je nutné tyto systémy nadále rozvíjet ve všech 

smìrech navigaèní výkonnosti se zamìøením na integritu. 

Je nutné mít na pamìti, že neporoste jen poèet uživatelù vzdušného prostoru, ale i jejich 

druhy. Kromì civilních dopravních letadel a vojenských letadel všech typù v budoucnu bude 

nadále pøibývat uživatelù tzv. malého letectví (sportovní a ultralehká letadla), bezpilotních 

letadel (UAV) a další (balóny, vzducholodì,…). Tento stav naznaèuje následující obrázek. 

 

Obr. 3: Využití spole#ného vzdušného prostoru 

4 Vliv ATM systém• na metody navigace založené na výkonu 

Tento èlánek popisuje metody navigace, které jsou urèeny pro efektivní využití vzdušného 

prostoru a celkové zefektivnìní letecké dopravy za udržení vysoké bezpeènosti letového 
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provozu. Ètenáø mùže nabýt dojmu, že všechny èinnosti týkající se plánování, provádìní a 

zabezpeèení letového provozu se postupnì budou provádìt jen na palubì letadla. 

Vzhledem k rostoucímu poètu a druhù uživatelù spoleèného vzdušného prostoru poroste 

význam služeb a technologií uspoøádání letového provozu – ATM (Air Traffic Management). 

Proto je tøeba pracovat na: 

• Koordinaci metod letových navigaèních postupù. 

• Tvorbì stejné legislativy. 

• Vybudování pokroèilého rozhraní mezi civilními, vojenskými, UAV a dalšími 

potenciální uživateli. 

• Budování spolehlivých a rychlých komunikaèních sítí. 

• Budování satelitních komunikaèních technologií. 

• Zavádìní systémù nezávislého pøehledu o vzdušné situaci. 

 

Hlavní oporou nového konceptu RNAV / RNP navigace budou pokroèilé systémy ATM. 

Budou muset zajistit lepší a rychlejší pøenos dat mezi pozemními a letadlovými systémy ve 

všech fázích letu. Hlavní funkce ATM zahrnující ATS, ATFM a ASM zùstanou nezmìnìny.  

 

Obr. 4: Spolupráce CNS a ATM systém• 

Nicménì globální dosah nových systémù CNS umožní lepší harmonizaci, vyšší integraci a 

transparentnost poskytovaných služeb. Vzdušný prostor je omezený a oèekávaný rùst letecké 

dopravy a ostatních aktivit musí být efektivnìji øízen. Dostupnost více aktuálních informací 
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o plánované a aktuální hustotì dopravy pomáhá pøipravit dostateènou kapacitu vzdušného 

prostoru a dostateènì se pøipravit na možné pøekroèení této kapacity. Systém plánování mùže 

být efektivní pouze tehdy, pokud se provádí hierarchicky od strategické úrovnì po taktickou. 

Perfektní spolupráce CNS / ATM systémù je a bude nezbytná (viz. obr. 4). 

5 Záv$r 

RNAV a RNP ukazují správnou cestu vývoje metod a technologií letecké navigace. 

Jejich základní výhody jsou zkrácení letù, omezení èasu letadel stráveném ve vzduchu, 

snížení spotøeby paliva, zvýšení poètu letových tras a zvýšení kapacity vzdušného prostoru. 

To vše má pozitivní dopad na ekonomiku a životní prostøedí. 

Dnešní vývoj RNAV / RNAV je závislý na rozvoji technologií GNSS. Musí být dokonèen 

projekt Galileo. Poté bude možné dále rozvíjet a dokonèit RNAV / RNP i pro technologie 

pøiblížení a pøistání. Tyto navigaèní trendy musí být podporován rozvojem 

vysokorychlostních datových sítí a rozvoj služeb ATM. Civilní, vojenské a další UAV 

uživatelé vzdušného prostoru musí vybudovat moderní rozhraní mezi jednotlivými ATM a 

službami ATS. 
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Kalibrácia dvojosových akcelerometrov 

pomocou spektrálnej analýzy 

2-Axis Accelerometer Calibration Using Spectral Analysis 
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Resumé: 

!lánok sa zaoberá kalibra"nou metódou dvojosových akcelerometrov pomocou spektrálnej 
analýzy, pri ktorej osi senzora rotujú konštantnou rýchlos#ou v rovine vektora G . Namerané 
hodnoty sa následne matematicky spracujú a ur"ia sa deformácie nameraných charakteristík 
spôsobené aditívnymi a multiplikatívnymi chybami akcelerometra. Zber a spracovanie údajov 
sú zabezpe"ené programovo a použitá plošina je automatická, preto je výhodou tejto metódy 
krátky "as potrebný na kalibráciu senzora. 
The article deals with a calibration method of 2-axis accelerometer using spectral analysis, 
based on constant rotation speed of the sensor axis placed in the plane of the G  vector. 
Measured values are mathematically processed and deformations of measured characteristics 
caused by additive and multiplicative errors are determined. Data acquisition and processing 
are program-controlled and the used turning platform is automatic, so an advantage of this 
method is in a short time necessary for the sensor calibration. 

1 Úvod 

Vïaka dostupnosti, novým technológiám a znižujúcim sa nákladom na výrobu nachádzajú 

akcelerometre uplatnenie v mnohých oblastiach. Jednou z najbežnejších aplikácií však ostáva 

ich využitie pri riadení a navigácii pozemných dopravných prostriedkov, lietadiel, lodí, 

no aj malých mobilných prostriedkov, alebo v našom prípade malých bezpilotných 

prostriedkov, kde je okrem ve¾kosti senzorov èasto nevyhnutnou požiadavkou ich nízka cena. 

V takomto prípade je kalibrácia každého senzora nevyhnutná, pretože aj senzory toho istého 

typu môžu vykazova• rozdielne parametre a môžu sa vyznaèova• inými chybami.  

Kalibráciou je potom možné urèi• aditívne a multiplikatívne chyby, chyby linearity 

a ortogonality, ale aj odchýlky od osí senzora. V súèasnosti je vyvíjaných množstvo metód 
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urèovania chýb a kalibraèných metód ([1]-[6]). Samotný èlánok sa zaoberá kalibráciou 

dvojosových akcelerometrov s využitím spektrálnej analýzy, pomocou ktorej je možné tieto 

spomínané chyby urèi• a následne aj kompenzova•. 

2 Teória 

Kalibraèná metóda je založená na rovnomernej rotácii senzora v rovine vektora G . 

Predpokladajme teda rovnomernú rotáciu dvojosového akcelerometra v homogénnom poli G  

Poèas jednej otáèky senzora získame 1+N  zložiek ortogonálneho rozkladu vektora G  

do zložiek ix  a iy  teda postupnosti:  

  
{ } { }NN yyyxxx ,.....,,,......, 1010  (1) 

Tieto merania sú za•ažené hlavne aditívnou chybou, teda jednosmerným posunom 

od definovanej hodnoty pri 0 G a multiplikatívnou chybou, teda chybou citlivosti. Chyby 

ortogonality a linearity, ako ukazujú skúsenosti, sú väèšinou zanedbate¾né. 

Vzh¾adom na uvedené dominantné chyby sú merané hodnoty ix  a iy  rovné: 

  
xixi CXKx +=  

yiyi CYKy +=  
(2) 

 kde iX  a iY  sú skutoèné hodnoty meranej velièiny xK  a yK  sú multiplikatívne koeficienty 

a xC  a yC  sú aditívne koeficienty kanálov x  a y . 

Skutoèné hodnoty meranej velièiny je možné získa• realizáciou inverzných funkcií 

pri znalosti koeficientov K  a C , ktoré využijeme ako kalibraèné parametre: 

  

x

xi
i K

Cx
X

-
=  

y

yi
i K

Cy
Y

-
=  

(3) 

Kalibraèné parametre K  a C  získame spektrálnou analýzou nameraných postupností, èím 

dostaneme komplexné Fourierove koeficienty: 
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(4) 

z ktorých nám pre úèely lineárnej korekcie staèia iba prvé dva èleny, teda jednosmerná zložka 

a amplitúda prvej harmonickej, teda: 

 0
xx AC =  

12 xx AK ×=  

0
yy AC =  

12 yy AK ×=  

(5) 

Fázový rozdiel prvej harmonickej oboch kanálov umožòuje aj urèenie ortogonality a obsah 

vyšších harmonických nelinearitu senzora. 

3 Experiment a výsledky 

Dvojosový akcelerometer ADXL 202 bol pripevnený na stabilnú, rovnomerne rotujúcu 

plošinu, os rotácie plošiny bola kolmá na smer zemského tiažového zrýchlenia G  a osi 

akcelerometra x  a y  rotovali v rovine G . Zariadenie otáèa plošinou konštantnou uhlovou 

rýchlos•ou, ktorú je možné v urèitom rozsahu nastavi•. Akcelerometer ADXL 202 má 

na výstupe PWM signál nesúci informáciu o pôsobiacom zrýchlení. Výstupný signál 

akcelerometra bol pripojený k meraciemu poèítaèu, ktorý zabezpeèoval zber a ukladanie 

nameraných hodnôt. Meranie sa pre každý snímaè opakovalo 10-krát. Namerané hodnoty boli 

spracované ako vyhladené symetrické funkcie deformované aditívnymi a multiplikatívnymi 

chybami, matematicky formulované ako prvé dve zložky Taylorovho radu. Namerané 

výsledky pri rovnomernej rotácii boli ovplyvnené tiež chybami linearity, ortogonality, 

poèiatoènej fázy a šumom spôsobeným najmä vibráciami meracej plošiny. Tieto chyby sú 

však voèi hlavným aditívnym a multiplikatívnym chybám senzora podstatne menšie, preto 

sme ich zanedbali.  

Na Obr. 1 sú zobrazené namerané hodnoty kanálov x  a y  a vypoèítaná skalárna hodnota T  

ich vzájomného vektorového súètu, ktorá fyzikálne predstavuje modul, teda amplitúdu 
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meraného po¾a vektora rotácie. Na Obr. 1 je možné vidie• zjavné odchýlky 

od predpokladaného ideálneho priebehu. Spektrálna analýza nameraných harmonických 

priebehov a amplitúda harmonických spektrálnych zložiek poskytuje presnú informáciu 

o aditívnych a multiplikatívnych chybách a tiež informáciu o charaktere nelinearity. 

Vyhodnotením fázových zložiek spektra je možné získa• aj údaje o ortogonalite a poèiatoènej 

fáze vektora. Takýmto postupom dostaneme údaje potrebné na urèenie všetkých korekèných 

parametrov. Kalibrované priebehy s využitím vypoèítaných kalibraèných koeficientov xC  

a xK  pre os x  akcelerometra a koeficientov yC  a yK  pre os y  akcelerometra sú znázornené 

na Obr. 2. Kalibraèné koeficienty pre 10 opakovaných meraní a priemerné hodnoty týchto 

koeficientov sú uvedené v Tab. 1.  

 

Obr. 1: Namerané signály x a y a vypo!ítaná hodnota T 

 

Obr. 2: Kalibrované priebehy signálov x a y a vypo!ítaná hodnota T 
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cyklus Kx Ky Cx [g] Cy [g] 

1 0.95657125 0.98057875 -0.0257275 -0.032655 

2 0.95667875 0.9800625 -0.02556875 -0.0328875 

3 0.95689 0.98004 -0.02538 -0.0330725 

4 0.956475 0.98087 -0.02554125 -0.03259625 

5 0.9560325 0.9806975 -0.02598375 -0.032665 

6 0.95660875 0.9806425 -0.0256825 -0.03253875 

7 0.95673125 0.980375 -0.02580875 -0.032525 

8 0.95663125 0.980505 -0.025535 -0.03269125 

9 0.9564425 0.98029375 -0.0257375 -0.0326525 

10 0.95672625 0.9802 -0.0254425 -0.032835 

priemer 0.95657875 0.9804265 -0.02564075 -0.032711875 

Tab. 1: Vypo!ítané aditívne a multiplikatívne konštanty pre kanály x a y pre 10 cyklov 

merania a ich priemerné hodnoty 

4 Záver 

Výhodou tejto metódy je, že je potrebná len jednoduchá rotácia senzora v rovine a hoci táto 

rotácia musí by• presná a stabilná, nie je potrebné generova• ani simulova• žiadne polia. 

Pre uskutoènenie merania potrebujeme len plošinu rotujúcu konštantnou rýchlos•ou a merací 

poèítaè s programom, ktorý zabezpeèí zber, spracovanie a záznam nameraných hodnôt. 

Ve¾kým prínosom tejto metódy je relatívne ve¾mi krátky èas potrebný na kalibráciu senzora. 
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Resumé: 

Zm•na kapacity kondenzátoru v závislosti na dielektriku je využívána v kapacitních sníma!ích 
výšky hladiny paliva. P•ísp•vek se zabývá problematikou dosahování vysoké p•esnosti m••ení 
výšky hladiny paliva vzhledem k r"zným vlastnostem paliva jako dielektrika kondenzátoru. 
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 Úvod 

V palubních leteckých palivových systémech, ale i palivových systémech pozemních 

dopravních prostøedkù a stavebních strojù, se velmi èasto používá kapacitní zpùsob mìøení 

množství paliva. Snímaè výšky hladiny paliva, válcový kondenzátor, poskytuje informaci 

o výšce sloupce paliva, dielektrika kondenzátoru, v palivové nádrži na základì velikosti 

kapacity kondenzátoru zaplavené èásti snímaèe. Kapacita válcového kondenzátoru je: 

 

U
Q

C =  

d
D
l

C
ln

2pe
=

 

(1) 

kde 

 e  – permitivita reee .0=  

  0e  - permitivita vakua 

  re  - relativní permitivita dielektrika 

 Q – elektrický náboj kondenzátoru 

 U – napìtí na deskách 

 l – délka válcového kondenzátoru 
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 D – polomìr vnìjší elektrody 

 d – polomìr vnitøní elektrody 

 

Obrázek 1 zobrazuje objekt složený z koaxiálních válcù o tlouš•ce 1 mm vzdálenými 3 mm 

o délce 1 cm. Vnitøní válec je na potenciálu 5 V, vnìjší má potenciál 0 V. Dielektrikum je 

olejové s relativní permitivitou re = 2.2. Elektrický potenciál je zobrazen barevnì a šipka 

ukazuje smìr intenzity elektrického pole. 

 

Obr. 1: Elektrické pole válcového kondenzátoru 

2 P•esnost m••ení množství paliva kapacitními sníma•i 

Na pøesnost mìøení množství paliva pomocí kapacitních snímaèù má vliv: 

• Mechanické provedení sondy 

• Tvar palivové nádrže (na stojato, na ležato) 

• Termo-mechanické vlastnosti paliva (teplotní roztažnost) 

• Termo-elektrické vlastnosti paliva (zmìna permitivity) 

• Dielektrické vlastnosti aditiv a bio pøímìsí 

2.1 Mechanické provedení sondy 

Mechanické provedení kapacitní sondy a dodržení pøesnosti pøí výrobì kapacitní sondy mùže 

mít zásadní vliv na pøesnost mìøení kapacity sondy, protože i malá nepøesnost, napø. 

± 0,09 mm v prùmìru vnìjší elektrody u sondy délky 1 m s nominálním prùmìrem vnìjší 
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elektrody 26,3 mm a 21,7 mm vnitøní elektrody, zpùsobí 3,8% chybu v mìøení kapacity 

(viz Tab. 1). 

 

Závislost chyby nezaplaveného vysíla•e 100mm délky na p•esnosti výroby 
Chyba D (mm) +/-0,01 +/-0,02 +/-0,03 +/-0,04 +/-0,05 +/-0,06 +/-0,07 +/-0,08 +/-0,09 
C (pF) 28,83 28,7 28,58 28,45 28,33 28,21 28,09 27,97 27,85 
Chyba C (pF) 0,12 0,25 0,37 0,5 0,62 0,74 0,86 0,98 1,1 
Chyba % 0,415 0,864 1,278 1,727 2,142 2,556 2,971 3,385 3,800 

Tab. 1: Závislost chyby nezaplaveného vysíla•e na p•esnosti výroby 

Pøestože se zdá, že nepøesnost provedení vnitøní a vnìjší elektrody mùže mít zásadní vliv 

na mìøení výšky hladiny a tím i na mìøení množství paliva, opak je pravdou. Tato chyba je 

výraznì eliminována poèáteèní kalibrací systému mìøení množství paliva s instalovanou 

sondou. Výsledný dopad na mìøení výšky hladiny paliva je pak minimální. 

2.2 Tvar palivové nádrže 

Protože kapacitní sonda vlastnì mìøí pouze výšku hladiny paliva od dna nádrže, samotný tvar 

palivové nádrže má výrazný vliv na pøesnost mìøení množství paliva. 1 mm výšky 100 litrové 

palivové nádrže ve tvaru krychle o rozmìrech 1000mm x 1000mm x 100mm (Š x D x V) 

znamená 1 litr, avšak u nádrže o rozmìrech 100mm x 100mm x 10 000mm znamená pouze 

0,1 litru. V praxi bohužel se setkáváme s provedením palivových nádrží tzv. na plocho (napø. 

integrované nádrže v køídlech). 

2.3 Termo-mechanické vlastnosti paliva (teplotní roztažnost) 

Dalším významným faktorem ovlivòující pøesnost mìøení množství paliva je provozní rozsah 

teplot paliva. Teplota výraznì ovlivòuje jak fyzikální tak i elektrické vlastnosti paliva. 

Z fyzikálních vlastností pro naše mìøení pøichází v úvahu objemová teplotní roztažnost 

kapalin:  

 
tVV D=D 0b  nebo 

)1(0 tVV D+= b  

 

(2) 

 

(3) 

 

kde 

 0V  - poèáteèní objem (objem pøi teplotì 0t ) 
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 b  - souèinitel (koeficient) objemové teplotní roztažnosti 

 

Souèinitel teplotní objemové roztažnosti závisí na druhu látky, ale i na teplotì. Pro malé 

teplotní intervaly je možné ho považovat za konstantní. 

Objemová teplotní roztažnost uvažovaných paliv pøes dost velký pracovní teplotní rozsah 

nepøedstavuje výrazný problém a chybu zpùsobenou tímto faktorem lze zanedbat. 

2.4 Termo-elektrické vlastnosti paliva (zm•na permitivity) 

Na rozdíl od pøedchozího, vliv teploty na permitivitu mìøeného paliva je znaèný. Permitivita 

s rostoucí teplotou klesá. Závislost permitivity vybraných leteckých paliv - viz obrázek obr. 3. 

Chyba vzniklá zmìnou permitivity v závislosti na teplotì se kompenzuje buï softwarovì, 

nebo hardwarovì. Softwarová kompenzace této chyby pøedpokládá kontinuální mìøení teploty 

paliva. Hardwarová kompenzace nevyžaduje sice mìøení teploty paliva pøímo, ale bývá øešena 

obvody s jedním nebo více termistory ponoøených do paliva. Zmìnou odporu termistorù 

kompenzujeme metodickou chybu vysílaèe. 

2.5 Dielektrické vlastnosti aditiv a bio p•ím•sí 

Dielektrické vlastnosti leteckých paliv jsou pomìrnì dobøe známé a nepodléhají prudkým 

zmìnám. Situace je však výraznì složitìjší u dieselových paliv urèených pro pohon 

dieselových motorù silnièních nebo kolejových vozidel, popøípadì stavebních strojù. Provedli 

jsme mìøení permitivity nafty naèerpané ze stojanù èerpacích stanic nìkolika znaèek. 

Výsledky mìøení mùžete vidìt na obr. 2.  

 

Obr. 2: Relativní permitivita vybraných druhu dieselových paliv 
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Obr. 3: Závislost permitivity vybraných druhu leteckých paliv na teplot• 

Z výše uvedeného jasnì vyplývá, že pokud chceme využívat kapacitního zpùsobu mìøení 

množství dieselového paliva u silnièních a kolejových vozidel nebo u stavebních strojù, je 

nutné vìdìt skuteènou permitivitu mìøeného paliva. 

3 Kapacitní hladinom•r LM1.2  

Kapacitní hladinomìr LM1.2 je soustava koaxiálních trubek tvoøících válcový 

kondenzátor - tzv. kapacitní vysílaè hladiny. Další systém dvou trubek pøipevnìný na této 

soustavì tvoøí kompenzaèní èidlo. Signály (kapacita) z prvního trubkového systému jsou 

zpracovávány v bloku elektroniky vysílaèe, který je umístìn v hlavì hladinomìru. Signál 

(kapacita) mìøená kompenzaèním èidlem je zpracována pøímo v bloku kompenzaèního èidla 

a dále je pøenášena digitálnì kabelem do hlavy hladinomìru k dalšímu zpracování. V bloku 

kompenzaèního èidla se také nachází teplotní èidlo pro mìøení teploty paliva. Vnìjší 

a zástavbové rozmìry kapacitního hladinomìru LM1.2 - viz. obr. 4. 
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Obr. 4: Vn•jší a zástavbové rozm•ry kapacitního hladinom•r LM1.2 

3.1 P•esnost m••ení výšky hladiny kapacitním hladinom•rem LM1.2 

Aplikací pøedtím uvedených poznatkù do konstrukce kapacitního hladinomìru LM1.2 bylo 

dosaženo stanovené cílové pøesnosti mìøení množství paliva v nádržích silnièních 

a kolejových vozidel popøípadì stavebních strojù. 

Technické Podmínky pro LM1.2 stanovují tyto maximální úrovnì chyb: 

• Mìøení teploty teplotním èidlem  ±2°C 

• Chyba nelinearity mìøení úrovnì hladiny  ± 0,85% (z celkového rozsahu) 

• Teplotní chyba mìøení kapacity 

 suché sondy v rozsahu teplot -40 ÷ +80°C ±1% 
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 zaplavené sondy v rozsahu teplot -20 ÷ +40°C ±1% 

 zaplavené sondy v rozsahu teplot  +40°C  ÷ +60°C ±1,5% 

• Rozdíl hladin v rozsahu relativních permitivit nafty (re =2,0 ÷ 2,4) ± 0,5% 

3.2 Nam••ené hodnoty 

Výsledky testování kapacitního hladinomìru LM1.2 s kompenzací délky 100 cm pøí teplotì 

23°C jsou na obr. 5 

 

Obr. 5: Chyba hladinom•ru s kompenzací, l = 1000 mm 

Chyba byla vypoètena podle následujícího vzorce: 

 

ROZSAH
SKUTE•NÁNAM !ENÁ

CHYBA
-

=  (4) 

kde: 

 NAM••ENÁ hodnota – hodnota, kterou ukázal ukazatel na PC 

 SKUTE!NÁ hodnota – hodnota odeètená na pravítku mìøného válce 

 ROZSAH – mìøicí rozsah hladinomìru 

 

Poznámky: 

• Hladinomìr s kompenzací, l = 100 cm, kontrolní mìøení 43 výšek  

• Nejvìtší zjištìna odchylka byla +0,81 % 

 

 
Závislost chyby m••ení na výšce hladiny (vztaženo k roz sahu)
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Výsledky testování kapacitního hladinomìrù LM1.2 bez a s kompenzací permitivity délky 

85 cm pøi teplotách -20°C až +60°C jsou na obr. 6. 

 

Obr. 6: Chyba hladinom•ru, l = 850 mm bez a s kompenzací permitivity 

Poznámky: 

• Hladinomìr bez a s  kompenzaci, l = 850 mm 

• 4 kontrolní hladiny 100, 350, 550 a 750 mm  

• Nejvìtší chyba hladinomìru bez kompenzace byla 3,88%, u hladinomìru 

s kompenzací byla 1,18% (-1,18%). 

4 Záv•r  

Potøeba vìrohodného mìøení množství paliva za reálních podmínek u silnièních vozidel 

pro potøeby FMS systémù (Fleet Management System) byla hlavním impulzem pro vývoj 

hladinomìru LM1.2. Ve vývoji tohoto zaøízení byly zužitkovány znalosti z kapacitních 

leteckých palubních palivomìrù. Výsledkem toho je, že hladinomìry LM1.2 poskytují 

uživateli tyto výhody oproti palivomìrùm jiné konstrukce: 

• Jsou bez pohyblivých èásti (ve srovnání s plovákovými systémy) 

• Lze je lehce upravit na potøebnou délku podle velikosti palivové nádrže 

• Jsou lehce použitelné pro více-nádržové systémy 

• Umožòuji kontinuální mìøení celého rozsahu výšky hladiny 

• Obsahuji kompenzace vlivu teploty 

• Provádí kompenzace zmìny permitivity (reálna mìøení paliv rùzných dielektrických 

vlastností) 

• Umožòuji rozeznání manipulace s množstvím paliva 

• Jsou jedny z nejpøesnìjších hladinomìrù nabízených na trhu pro segment automotive. 
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Systém varovných hlášení digitálního interkomu VICM 200 

Warning messages generation system of digital intercom VICM 208 

Ing. Martin Moštìk, Ph.D., Ing. Petr Kuneta 
MESIT pøístroje spol. s r.o., Uherské Hradištì, 

email: m.mostek@msp.mesit.cz, p.kuneta@msp.mesit.cz,  
tel.: +420-572-522-533, +420-572-522-516 

Resumé: 

V této práci je popsána problematika generování varovných audio hlášení a jejich 
implementace v rámci vojenského digitálního interkomu VICM 200. Detailn• je zpracována 
!ást p•evodu analogových a digitálních stavových hodnot na sekven!ní sled audio hlášení 
integrovaných do •e!ového kanálu interkomu. 
Generating of warning messages is described in this work and its implementation in military 
digital intercom VICM 208. Main part of this text is focused on analog to digital audio 
messages conversion and its implementation to the intercom voice channel. 

1 Úvod 

Systém digitálního interkomu VICM 200 byl vyvinut ve spoleènosti MESIT pøístroje v roce 

2008 a je primárnì urèen k hlasovému dorozumívání osádky bojových a speciálních vozidel. 

Sytém, který se v prùbìhu dalších let znaènì rozšíøil a byl doplnìn o další moduly a funkce, 

které dovolují (mimo primárního úèelu komunikace) napøíklad zaznamenávat hlasovou 

komunikaci, pøipojit vìtší poèty radiostanic a podobnì byl postupnì rozšíøen o novì 

vyvinutou jednotku VICM 208 - Systém varovných hlášení, který by umožnil pøipojit vnìjší 

"generátory" varovných hlášení pøímo do interkomu. 

2 Návrh systému varovných hlášení 

Digitální interkom VICM 200 je hlasový a datový komunikaèní systém pro maximálnì osm 

úèastníkù a dvì až ètyøi radiostanice, který zpracování øeèových signálù realizuje na bázi 

digitalizace [1]. Celý systém interkomu VICM 200 je zapojen do hvìzdy v níž jednotlivé 

úèastnické skøíòky zpracovávají øeèový signál v audio kodecích, které zasílají takto získaná 

data do digitálního signálního procesoru (DSP), v nìmž dochází ke zpracování signálu. 

Úèastnické skøíòky zpracovávají audio data pro jednotlivé úèastníky a zasílají je do centrální 

skøíòky, kde je digitalizovaný øeèový signál upravován, normalizován a mixován. Dále je zde 

takto upravený signál rozdìlen do dvou samostatných kanálù – okruh interkomu a okruh 

radiostanic. Oba kanály jsou následnì zasílány do všech úèastnických skøínìk interkomu pøes 
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komunikaèní sbìrnici. Jelikož datová komunikace mezi všemi úèastnickými skøíòkami 

interkomu probíhá v digitální podobì, jsou audio data z dùvodu velikosti pøenášených dat 

kódována kompresním algoritmem u-law. 

Pøi vzniku koncepce jednotky VICM 208 byl na poèátku vývoje jasný jeden aspekt a to, že 

samotná jednotka by nemìla snížit maximální poèet pøipojitelných úèastníkù interkomu. Proto 

byla jednotka koncipována jako standardní úèastnická skøíòka pro dva úèastníky, doplnìná o 

rozšiøující funkce varovných hlášení. 

Z koncepce zpracování audio dat interkomu bylo zøejmé, že pro pøípadné pøehrávání 

varovných hlášení je nejsnazší metodou implementace varovných hlášení jejich pøímé 

pøimíchání do kanálu interkomu v digitální podobì. Øeèová audio data s pøimíchanými 

varovnými audio daty jsou pak automaticky zaslána do centrální skøíòky, kde jsou rozeslána 

ke všem ostatním úèastníkùm digitálního interkomu. Jelikož jsou øeèová audio data 

distribuována v rámci interkomu ve formátu u-law bylo nasnadì daný formát použít i pro 

formát pøehrávaných varovných hlášení. Tento formát kódování je podporován u souborù 

typu WAV (Waveform audio format) [2]. 

Jako vstupní periferie, pro pøíjem stavových signálù, na základì jejichž zmìny jsou 

generovány varovná hlášení, bylo do návrhu vloženo standardní sériové komunikaèní 

rozhraní typu RS 232 a soustava deseti analogových (dvou a více stavových) vstupù.  

Z dùvodu postupujícího trendu v elektrotechnice, kde je systém komunikace RS 232 postupnì 

nahrazován, nebo doplòován o rozhraní standardu ETHERNET byl do návrhu jednotky 

VICM 208 zahrnut i tento standard s implementací na bázi protokolu TCP/IP.     

Z výše uvedených požadavkù a pøedpokladù byla celá jednotka VICM 208 koncipována jako 

doplnìk (modul) systému interkomu který obstarává generování varovných hlášení na základì 

audio dat umístnìných na pamì•ovém médiu. Pokud jsou obdrženy pøíchozí požadavky pro 

generování hlášení z periferií, jsou pøehrávána a zaslána audio data do DSP, kde jsou 

pøimíchávána (prostý souèet) do kanálu interkomu.  

Posledním požadavkem, s nímž bylo pøi návrhu modulu poèítáno, byla možnost pøíposlechu 

generovaných hlášení vnì digitálního interkomu, tedy konkrétnì možnost pøipojení audio 

zesilovaèe (aktivního reproduktoru) pro varování osádek vozidel, které nejsou úèastníky 

interkomu. Celý ideový návrh systému varovných hlášení je znázornìn na následujícím 

obrázku (obr. 2-1).  
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Obr. 2-1: Ideový návrh systému varovných hlášení 

2.1 HW realizace modulu varovných hlášení 

Pøi HW realizaci modulu varovných hlášení (dále jen modulu) bylo nutné uvažovat s velkým 

množstvím potøebných komunikaèních periferií a malých zástavbových rozmìrù skøíòky 

VICM 208. Z tìchto dùvodù byl systém navržen s mikroprocesorem ARM LPC 1766 od 

spoleènosti NXP s jádrem CORTEX-M3, který v sobì skrývá nativní podporu ethernetového 

rozhraní, USB rozhraní a dalších periferií [3]. Dále z dùvodù vysoké SW zátìže øídicího 

programu byla zvolena nominální frekvence procesoru 100 MHz, pøi které je procesor 

schopen zvládnout obsluhu všech periferií s dostateènou výkonovou rezervou. 

Pøi výbìru typu pamì•ového média pro uložení varovných hlášení byla rozhodující velikost 

kapacity pamì•ového média, dobrá dostupnost a jeho fyzické rozmìry. Dalším velmi 

dùležitým parametrem byl pak rozsah pracovních teplot a rychlost ètení a zápisu na dané 

médium. Jako nejvhodnìjší typ datového média (dle uvedených požadavkù) se jevily 

SD/MMC karty, jejichž neustále se zvyšující rychlosti ètení a zápisu, vèetnì kapacit záznamu 

zvyšují jejich rozšíøenost [4]. 

Jelikož procesor LPC 1766 neobsahuje budiè fyzické vrstvy ethernetu, bylo jej nutné do HW 

realizace modulu doplnit, konkrétnì byl použit modul od spoleènosti Micrel KS8721, který 

pro svoji funkci vyžaduje minimum dalších souèástek [5]. 
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Pro realizaci hlasitého pøíposlechu modulu nebylo nutné doplòovat externí D/A pøevodník, 

protože v procesoru je integrován desetibitový D/A pøevodníku. 

Kompletní blokové schéma modulu záznamu zvuku je na dalším obrázku (obr. 2-2).  

 
Obr. 2-2: Blokové schéma modulu varovných hlášení 

2.2 SW realizace modulu záznamu zvuku 

Pøi návrhu øídicího software pro pøehrávání varovných hlášení se vycházelo z vlastností 

pøenosu øeèi digitálního interkomu VICM 200. Audio data jsou v nìm pøenášena ve dvou 

audio kanálech (tzv. stereo audio data), kdy každé 4 milisekundy je pøenesen paket 64 Byte 

audio dat, v nìmž je vždy po 32 Byte pro okruh interkomu a 32 Byte pro okruh radiostanic. 

Pro varovná hlášení, která jsou uložena v mono formátu, je tedy nutné pøenést co 4 

milisekundy 32 Byte do DSP, kde jsou následnì pøimíchána do kanálu interkomové 

komunikace.  

Jelikož audio data jsou pøenášena cyklicky po relativnì malých paketech ve vysokých 

rychlostech (až 750Kbyte/s), bylo nutné øídicí program uzpùsobit tak, aby dokázal data 

nepøetržitì vysílat bez výpadkù a vìtších pomlk mezi vzorky a zároveò obsluhovat pøíjem dat 

z ethernetu, vstupní sériové linky a vstupních analogových vstupù. Zároveò bylo nutné 

souèasnì generovat výstup D/A audio pøíposlechu jednotlivých varovných hlášení, opìt 

pokud možno bez èasového posunu vùèi datùm zasílaným do DSP a bez výpadkù a pomlk. 

Nároènost a množství soubìžnì vykonávaných operací vedla k tomu, že byl celý øídicí 

program finálnì koncipován na bázi operaèního systému. V prostøedí mikrokontrolerù tøídy 

ARM existuje nìkolik možností použití vhodného operaèního systému, a• už komerèních, 

nekomerèních s placenou podporou pro implementaci a také nìkolik projektù s otevøeným 
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zdrojovým kódem. Jako nejvhodnìjší a s nejlepšími možnostmi se v prùbìhu vývoje ukázal 

Free RTOS s otevøeným zdrojovým kódem [6]. 

Samotné zpracování všech periferií a úkolù pøehrávání varovných signálù bylo rozdìleno do 

následujících samostatných vláken. 

První vlákno - vlákno èasovaèù je vlákno s nejvyšší prioritou. V tomto vláknì jsou 

generovány vnitøní hodiny pro pomalu bìžící periferie - tedy SD kartu, detekce USB pøipojení 

a další. 

Druhé vlákno - vlákno Ethernet je v poøadí s druhou nejvyšší prioritou. Samotné zpracování 

ethernetových požadavkù je realizováno na open source uIP embedded TCP/IP stacku [7], 

který je plnì implementován a optimalizován pro bìh pod Free RTOS. Ve vláknì jsou 

všechny pøíchozí ethernetové požadavky filtrovány a verifikovány na platnost. V pøípadì 

jejich platnosti jsou vloženy do mezivláknové pamì•ové fronty požadavky na pøehrávání 

jednotlivých varovných hlášení. Dále se zde obdobným zpùsobem zpracovává sériová linka 

pro pøíjem požadavkù pøehrávání varovných signálù. 

Tøetí vlákno - vlákno pøehrávaèe je zároveò tøetí v prioritách spoleènì s vláknem USB. 

Vlákno pøehrávaèe zpracovává požadavky z pamì•ové fronty na pøehrávání varovných 

hlášení, kde na základì èíselného kódu jsou naèteny z SD karty uložené wav soubory. 

Soubory jsou uloženy pomocí FAT souborového systému a po naètení jsou po èástech plnìny 

do fronty audio pøehrávaèe a do fronty audio pøíposlechu. 

Zároveò jsou v tomto vláknì zpracovávány analogové vstupy, kde na základì namìøených 

hodnot z A/D pøevodníku pro jednotlivé vstupy jsou vyhodnoceny zmìny jednotlivých stavù. 

Pokud jsou takovéto zmìny zaregistrovány, je do mezivláknové pamì•ové fronty vložen 

požadavek na pøehrávání audio hlášení a je zpracován obdobnì jako požadavek pøicházející z 

Ethernetu. 

Ètvrté vlákno - Vlákno USB má stejnou prioritu jako vlákno pøehrávaèe. Toto vlákno je po 

pøevážnou dobu bìhu programu suspendováno a je aktivováno pouze v pøípadì, že je jednotka 

VICM 208 pøipojena pomocí kabelu USB k nadøazenému PC. V tomto pøípadì se suspenduje 

vlákno pøehrávaèe a je pøedáno øízení a pøístup na SD kartu do vlákna USB. SD karta je v 

tomto režimu pøístupna pomocí protokolu USB Mass Storage a je tedy možné mìnit, ukládat 

a mazat na ní uložená varovná hlášení. Po odpojení USB kabelu se navrátí øízení SD karty do 

vlákna pøehrávaèe a vlákno se opìt suspenduje. 

Mimo vlákna je ještì nutné zpracovávat a obsluhovat periferie, jejichž komunikaèní rychlosti 

jsou kritické a sebemenší výpadky zpùsobené napø. pøi pøepínání kontextu v operaèním 

systému, nebo pomalou odezvou na vnìjší podmìty by byly kritické. Z tìchto dùvodù bylo 
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vhodné tyto periferie vyjmout z ovládání pomocí operaèního systému a použít pro jejich 

øízení režim pøerušení. Konkrétnì jsou to periferie sériové linky pro komunikaci s DSP a 

periferie vybírání audio dat pøíposlechu. Sériová linka pro komunikaci s DSP je øízena 

pøerušením od pøíjmu UARTU, kde DSP generuje požadavek na zaslání dat co 4 milisekundy, 

kde je následnì do DSP zaslán paket o délce 32 Byte jak již bylo zmínìno v pøedchozím 

textu. Pøi pøerušení jsou vyòata audio data z fronty audio pøehrávaèe a pokud neexistují je 

zasílána nulová hodnota. 

Vybírání audio dat pøíposlechu je øízeno na základì pøerušení od èasovaèe, které je 

generováno s frekvencí 8 KHz, která odpovídá frekvenci vzorkování uložených wav audio 

varovných hlášení. 

2.3 SW a HW opat!ení pro zvýšení odolnosti modulu varovných hlášení 

Z dùvodù vysoké kritiènosti pøi nasazení a použití jednotky VICM 208, bylo nutné 

maximálnì zabezpeèit funkci a fungování jednotky, konkrétnì modulu varovných hlášení. Z 

tìchto dùvodù bylo do koncepce pøidáno záložní datové úložištì, na nìmž jsou všechna 

varovná hlášení v jednom jazyce zrcadlena a v pøípadì, že dojde k výpadku primárního 

pamì•ového média - SD karty jsou automaticky pøehrávána varovná hlášení z tohoto 

záložního FLASH média. 

 
Obr. 2-3: Jednotka VICM 208 

Pro zamezení výpadkù pøi pøehrávání audio dat byl brán zøetel na co nejvìtší velikost 

vyrovnávací audio fronty a fronty pøíposlechu, které dosahují velikosti 8 KByte pro každou z 

nich. V maximálním vytížení tedy lze uchovávat jednu sekundu vyrovnávacích audio dat. 
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Dále bylo pøi plnìní audio fronty použito principu dopøedného zpracování pøíchozích 

požadavkù na pøehrávání, kdy pøi plnìní fronty audio vzorky se zároveò testují další ve frontì 

uložené požadavky a jsou provìøovány jejich platnosti, èímž se minimalizuje èekání pøi 

pøehrávání na sebe navazujících audio varovných hlášení. 

Náhled na finální vzhled jednotky VICM 208 je na následujícím obrázku (obr. 2-3). 

3 Záv"r  

Systém varovných hlášení realizovaný jako zásuvný modul zvyšuje komfort posádek 

bojových a civilních vozidel o možnost pøímého propojení s externími generátory varovných 

signálù buï s èíslicovým, nebo analogovým výstupem, jako jsou napøíklad pasivní systémy 

vyhledávání zdrojù støelby, robotické a mechanické obslužné systémy a podobnì. Navíc, díky 

integraci modulu varovných hlášení do standardní skøíòky, není snížen poèet možných 

úèastníkù digitálního interkomu VICM 200. 

Další výhodou systému varovných hlášení je použití velkého pamì•ového média (SD karty) 

na které lze uložit více jazykových mutací pro varovná hlášení a díky použití TCP/IP 

protokolu je kdykoliv možné zmìnit jazyk, v nìmž jsou varovná hlášení reprodukována. 
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Metodika stanovení oblasti možných vypušt•ní letecké •ízené 

st•ely st•edního dosahu 

Design the procedure of determination of the possible launching area of the 

medium range air to air missile 

Ing. Jiøí Nìmeèek, CSc., Bc. Quy Ich Pham,  

Katedra leteckých elektrotechnických systémù, Univerzita Obrany, Brno, 
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Resumé: 

Stanovení oblasti možných vypušt•ní letecké •ízené st•ely (LRS) je jedna ze základních úloh 
•ešených v souvislosti s bojovým použitím stíhacího letounu. V !lánku jsou uvedené zásady, na 
základ• kterých lze vytvo•it metodiku stanovení oblasti možných vypušt•ní LRS st•edního 
dosahu. Vychází se z reálných p•edpoklad" o metodách navedení a vlastnostech LRS, 
atmosféry a cíle. Podstata problému spo!ívá v ur!ení takového prostoru v okolí cíle, ze 
kterého lze LRS vypustit s vysokou pravd•podobností, že LRS dosáhne cíle.  
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 Úvod 

Letecké øízené støely (LRS) patøí k nejúèinnìjším zbraním soudobých bojových letadel. 

Významné jsou protivzdušné støely støedního dosahu, které jsou schopné nièit cíl s relativnì 

velkým odstupem a krátkým èasovým intervalem mezi jejich vypuštìním a dosažením cíle.  

Základní informace, které pilot pøi použití tìchto støel musí mít, jsou skuteèná vzdálenost 

k cíli a hranièní dálky vypuštìní LRS, jež závisejí na rychlosti a manévrech cíle, vzájemné 

úhlové poloze cíle a vlastního letounu a také na vlastnostech støely a charakteru jejího 

pohybu. Hranièní dálky vypuštìní vymezují prostor v okolí cíle, jenž se nazývá oblast 

možných vypuštìní (OMV). Je-li støela vypuštìna v této oblasti, dosáhne cíle s vysokou 

pravdìpodobností [1], [2], [3]. 
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2 Navád•cí systémy a metody navedení LRS st•edního dosahu 

Pøi daných aerodynamických vlastnostech LRS a charakteristikách jejího pohonu mají pro 

dosah støely klíèový význam navádìcí systém a využitelné metody navedení. Na støelách 

støedního dosahu se zpravidla uplatòují kombinované navádìcí systémy tvoøené èástí 

autonomní a samonavádìcí. Autonomní èást, jež se využívá v poèáteèní a støední fázi letu 

LRS, mìøí okamžitou polohu øízené støely, kterou porovnává s okamžitou polohou cíle. 

Základní mìøicí jednotkou je inerciální navigaèní systém, který je v nìkterých pøípadech 

doplnìn pøijímaèem družicové navigace. Obvykle mùže pracovat buï v režimu bez 

aktualizace, nebo v režimu s aktualizací polohy cíle. 

Samonavádìcí èást je typicky infraèervená nebo radiolokaèní. K aktivaci samonavádìcí èásti 

se cíl musí nacházet v dosahu a zorném poli koordinátoru. Pøi tvorbì metodiky stanovení 

OMV jsme uvažovali radiolokaèní aktivní samonavádìcí systém.  

2.1 Dosah aktivního radioloka!ního navád•cího systému  

Dosah navádìcího systému (koordinátoru) je obecnì definován jako maximální vzdálenost 

detekce cíle s urèitou pravdìpodobností, pøi daných parametrech cíle, atmosféry 

a koordinátoru [4]. Pokud neuvažujeme vliv atmosféry, lze dosah ( )qDA
Rmax  aktivního 

radiolokaèního samonavádìcího systému explicitnì vyjádøit jako funkci jeho technických 

parametrù a efektivní odrazné plochy cíle [2]: 
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kde GK –  zisk antény koordinátoru, Ppmin – citlivost pøijímaèe, Pv – výkon vysílané 

elektromagnetické vlny, q – kursový úhel cíle, # – pracovní vlnová délka, s (q) – efektivní 

odrazná plocha cíle. Zisk antény koordinátoru je dán vztahem 
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kde AK – efektivní plocha antény.   

Vzhledem k tomu, že vzdálenost mezi LRS a cílem pøi samonavedení je relativnì malá, je pro 

pracovní vlnové délky radiolokaèních samonavádìcích systémù útlum elektromagnetických 

vln pøi prùchodu atmosférou nízký, a proto mùže být vztah (1) použitý pøi tvorbì OMV. 

Efektivní odrazná plocha cíle je v daném pøípadì monostatická a je funkcí kursového úhlu 
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cíle q. Kursový úhel cíle je úhel, který svírá vektor rychlosti cíle vC se spojnicí støely a cíle, 

viz Obr. 1 a Obr. 2. 

2.2 Metody navedení  

Navedení je proces tvarování dráhy LRS [5]. Metoda navedení je zákon, podle kterého je LRS 

navádìna. Je charakteristická specifickými ideálními vazbami, což jsou urèité polohové a 

kinematické vazby mezi støelou a cílem. Na základì tìchto vazeb je možné urèit tzv. 

kinematickou trajektorii LRS, která je definovaná výhradnì kinematickými rovnicemi 

postupného pohybu LRS a cíle, jež odpovídají dané metodì navedení.  

 

Obr. 1: Metoda !istého pronásledování 

Pøi vyjádøení kinematické trajektorie se zanedbávají síly, které na LRS pùsobí, a pøedpokládá 

se, že mezi støelou a cílem existují pouze ideální vazby. Kinematickou trajektorii nelze 

v reálných podmínkách realizovat, ale bere se v úvahu pøi stanovení OMV.  

Zanedbáme-li úhel nábìhu a vyboèení, mùžeme metodu èistého pronásledování 

charakterizovat tím, že podélná osa LRS leží stále na spojnici LRS a cíle, viz Obr. 1 [3]. U 

metody paralelního sblížení je okamžitý vektor dálky cíle D v každém èase rovnobìžný 

s poèáteèním vektorem dálky cíle D0, tj. s vektorem dálky cíle v okamžiku vypuštìní LRS, viz 

Obr. 2 [1], [2]. Dálka cíle je vzdálenost mezi cílem a vlastním letadlem. 
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Obr. 2: Metoda paralelního sblížení 

Na obrázcích jsou znázornìné trajektorie nemanévrujícího cíle a kinematické trajektorie LRS. 

Na jednotlivých drahách jsou body Ci a RSi vyjadøující polohu cíle, resp. LRS v èasech ti, kde 

i = 0, 1, 2, … 5, pøièemž t0 je èas vypuštìní LRS a pro i > 0 platí ti = ti-1 + ! t, kde ! t je 

zvolený èasový interval. Dráhy, které prolétnou cíl a LRS od okamžiku vypuštìní do urèitého 

èasu, lze øešit numericky jako souèet elementárních úsekù o délce vC(t)×! t, resp. ttv D×)(RS , 

kde )(RS tv  je støední hodnota rychlosti støely na daném elementárním úseku dráhy, viz Obr. 1 

a Obr. 2. Úhel $ je úhel nadbìhu øízené støely pøi navedení metodou paralelního sblížení. 

3  Zásady stanovení oblasti možných vypušt•ní 

Oblast možných vypuštìní je definovaná jako prostor v okolí cíle, ve kterém lze vypustit 

øízenou støelu, a kde je pravdìpodobnost dosažení cíle støelou maximální. Souèasnì je 

vypuštìní LRS v tomto prostoru bezpeèné pro vlastní letoun. OMV [1], [2] má vnitøní a vnìjší 

hranici, které jsou urèené minimálními a maximálními dálkami vypuštìní støely D0min, resp. 

D0max. Jsou to mezní dálky cíle závisející na kursovém úhlu cíle q, ze kterých lze støelu 

vypustit pøi splnìní definovaných kritérií jejího úèinného použití. OMV se vyjadøuje graficky 

v polární soustavì souøadnic C0Dq, kde C0 je poèátek souøadnicové soustavy a D je dálka cíle.  

Poèátek souøadnicové soustavy C0 je pøedstavován bodem, ve kterém se nachází cíl pøi 

vypuštìní LRS. Dálka vypuštìní je dálka cíle v okamžiku vypuštìní LRS. 

 

RS0 

D3 

D4 q 

D0 

D1 

D2 

RS1 

RS2 

RS3 

RS4 

 

C5 º  RS5 º  Cs                C4                   C3                   C2                 C1                                 

C       vC(t)×! t 

h0 

h1 

h2 



11. mezinárodní v•decká konference „M••ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2011 

- 131 - 

3.1 Kritéria dosažitelnosti cíle  

Základními obecnými kritérii dosažitelnosti cíle jsou: 

• délky drah, které prolétne LRS od okamžiku vypuštìní do okamžiku støetnutí s cílem, 

• dosah navádìcího systému LRS. 

 

Dálky D0min a D0max musí vyhovovat limitním délkám drah, které prolétne LRS za dobu, po 

kterou jsou plnìna specifická kritéria, jež se stanovují podle požadavkù na zachování urèitých 

schopností LRS a k udržení funkènosti dílèích èástí LRS. Kvantitativním vyjádøením 

specifických kritérií jsou limitní èasy tm. Tyto èasy jsou dané buï pøímo konstrukèními 

parametry støely, nebo jsou odvozené z limitních rychlostí vRSm. Konkrétní rychlost vRSm je 

minimální pøípustná absolutní rychlost dosažená v èase tm. Limitní rychlosti jsou ve 

všeobecnosti závislé na kursovém úhlu cíle q. 

Obvykle platí, že pro t > tm, støela nemá požadovanou specifickou schopnost. Výjimkou je 

napøíklad odjištìní zapalovaèe, který naopak má požadovanou schopnost právì v èase t > tm.  

V pøípadì LRS støedního dosahu s kombinovaným systémem navedení musí být zohlednìna 

následující základní specifická kritéria: 

• èas odjištìní zapalovaèe tz, tm = tz, 

• limitní rychlost LRS k zachování schopnosti manévrovat se stanoveným pøetížením 

vRSn, vRSm = vRSn,   

• limitní rychlost LRS k udržení metody paralelního sblížení s ohledem na maximální 

rozsah úhlových výchylek koordinátoru vRSk, vRSm = vRSk,   

• èas ukonèení øízeného letu LRS trl, tm = trl. 

3.2 Rychlost LRS  

Okamžitá rychlost støely vRS(t) závisí na poèáteèní rychlosti, tj. rychlosti nosièe v okamžiku 

vypuštìní vRS0(0), na èasovém prùbìhu tahu pohonu LRS a na aerodynamickém odporu LRS. 

Pøedpokládejme, že støela je opatøena raketovým motorem, jehož pohonná hmota hoøí jen po 

omezenou dobu, která je kratší než doba øízeného letu støely. Èasový prùbìh rychlosti této 

LRS ilustruje Obr. 3 [1], [2]. Aktivní fáze letu probíhá v èase t < th. Považujme pohyb LRS 

v této dobì za rovnomìrnì zrychlený. V èase th je ukonèeno hoøení, støela dosahuje 

maximální rychlosti vRSh = vmax a nastává pasivní fáze letu, kdy se v dùsledku 

aerodynamického odporu rychlost støely snižuje. V èase trl se vyèerpají energetické zdroje a 

konèí øízený let. OMV se urèuje jen pro t < trl. Graf na Obr. 3 vyjadøuje prùbìh rychlosti 

støely pro let v konstantní výšce pro rùzné násobky pøetížení n.  
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Obr. 3: "asový pr#b•h rychlosti LRS s  raketovým motorem 

Rychlost støely je daná vztahy: 
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kde  aRSa –  zrychlení LRS v prùbìhu aktivní fáze letu, cx   – souèinitel aerodynamického 

odporu støely, m – hmotnost støely, S – úèinná plocha støely, % – hustota vzduchu. 

Vztah (4) lze v uvedeném tvaru využít pouze za pøedpokladu, že velièiny cx a % jsou 

konstantní. Hustotu % lze považovat za konstantní tehdy, kdy se støela pohybuje výhradnì 

v horizontální rovinì, což je však v praxi málo pravdìpodobné. Souèinitel aerodynamického 

odporu cx je závislý na úhlu nábìhu a Machovu èíslu, a proto se v prùbìhu letu støely mìní za 

všech okolností.  Kromì toho se pøedpokládá, že násobek pøetížení je nulový, což je v 

prakticky nesplnitelné. Má-li se tedy teoretická OMV více pøiblížit reálné, je nutné vztah (4) 

upøesnit v souladu s podmínkami, za kterých se støela mùže pohybovat.     

4  Metodika stanovení OMV 

4.1 Obecný postup stanovení OMV 

Obecnì se OMV vyšetøuje v následujících krocích: 

• výbìr limitních èasù, které jsou pøímo dané konstrukèními parametry LRS, 

H = konst.,  n1 < n2 < n3 < n4 
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• stanovení limitních rychlostí støely,  

• stanovení odvozených limitních èasù, ve kterých je dosaženo limitních rychlostí, 

• stanovení délek limitních drah støely Dm podle limitních èasù, 

• stanovení minimálních a maximálních dálek cíle pøi vypuštìní LRS v závislosti na 

kursovém úhlu cíle. 

Limitní dráhy støely jsou dráhy, které prolétne LRS do okamžiku splnìní odpovídajícího 

specifického kritéria. Minimální dálky vypuštìní D0min se stanovují podle rychlosti cíle a èasu 

odjištìní zapalovaèe. Maximální dálky vypuštìní D0max se urèují podle rychlosti cíle, èasu 

ukonèení øízeného letu a podle odvozených limitních èasù, viz Obr. 4 [1], [2].  

 

Obr. 4 •asový pr•b•h rychlosti a dráhy LRS s raketovým motorem 

4.2 Základní p•ípad stanovení OMV 

Pokud budeme pøedpokládat, že cíl nemanévruje a že se støela navádìná metodou paralelního 

sblížení pohybuje po pøímce, mùžeme pro vektor dálky vypuštìní psát [1], [2]: 

 ( ) ( ) sCsss0 ,, ttqtq ×+= vDD  (5) 

kde |Ds(q, ts)| = Ds(q, ts) – délka dráhy, kterou prolétne støela z bodu vypuštìní do bodu 

støetnutí s cílem, ts – èas støetnutí støely s cílem.   

Nezávisle na tvaru dráhy LRS je její délka Ds(q, ts) dána následujícím vztahem:  
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a následným øešením jednotlivých integrálù dostaneme s využitím (3) a (4) vztahy 
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Uvažujme nejjednodušší pøípad, kdy je OMV omezena pouze èasem odjištìní zapalovaèe      

ts = tm = tz a èasem ukonèení øízeného letu ts = tm = trl. Pro tato kritéria, kdy                        

Ds(q, tz) = Ds(tz) = Dm = Dz,  Ds(q, trl) = Ds(trl) = Dm =Drl je délka dráhy, kterou musí LRS 

prolétnout k odjištìní zapalovaèe, resp. délka dráhy øízeného letu, lze v souladu s (5) vyjádøit 

dálky vypuštìní D0min, resp. D0max následujícími vztahy  

 ( ) zCzzmin0 , ttq ×+= vDD  (9) 

 ( ) rlCrlrlmax0 , ttq ×+= vDD  (10) 

Délka dráhy a rychlost støely jsou v závislosti na èase graficky znázornìné na Obr. 4. Z grafù 

lze stanovit limitní délky drah, které prolétne støela do okamžiku splnìní pøíslušného 

specifického kritéria, viz limitní èasy tz, trl. Jako obecný pøíklad zohlednìní nìjakého 

specifického kritéria jsou na obrázku také oznaèené limitní rychlost vRSm a odpovídající 

limitní èas tm a dráha Dm.   

Pøedpoklad o pohybu LRS po pøímce, kterým byl uveden vztah (5), lze však použít jen 

v pøípadì støelby na relativnì blízký cíl, kdy se rychlost LRS po dobu jejího letu k cíli 

významnì nemìní. 

 4.3 Zvláštnosti metodiky stanovení OMV pro LRS st!edního dosahu 

V reálných podmínkách støelby na støední vzdálenost je trajektorie støely tvoøena nikoliv 

pøímkou ale køivkou a to i v pøípadì navedení metodou paralelního sblížení na nemanévrující 
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cíl. OMV lze potom získat s využitím poèítaèe, kdy se dráhy støely i cíle poèítají numericky 

v postupných krocích, ve kterých se stanovují délky elementárních úsekù, které prolétnou 

LRS a cíl za dobu !t, viz Obr. 1 a Obr. 2 [3]. Kromì toho se aktualizují hodnoty velièin 

vyjadøujících kinematické vazby mezi støelou a cílem.     

Uvažujme, že støela je bìhem autonomního navedení øízena v souladu s metodou èistého 

pronásledování a po aktivaci samonavádìcího systému využívá metodu paralelního sblížení. 

Souèástí metodiky stanovení OMV musí být kontrola plnìní požadavkù na použitelnost 

samonavádìcího systému a navedení metodou paralelního sblížení. K tomuto úèelu se 

vyhodnocuje plnìní následujících podmínek: 

• dosah navádìcího systému je vìtší než skuteèná dálka cíle, A
RmaxD > D, 

• úhel nadbìhu støely •  je menší než maximální možná úhlová výchylka koordinátoru 

 max, •  <  max,  

• délka okamžité teoretické dráhy LRS do bodu støetnutí s cílem Dt-ts je menší než délka 

okamžité teoretické dráhy Dt-tk, kterou by LRS prolétla do limitního èasu tk, Dt-ts < Dt-tk 

V èase tk by støela dosáhla limitní rychlosti vRSk, která je daná maximální možnou výchylkou 

koordinátoru. Limitní rychlost vRSk je minimální pøípustná rychlost støely, pøi které lze 

zachovat kinematické vazby vyhovující metodì  paralelního sblížení. 

V každém kroku výpoètu je nutné rozhodnout o splnìní uvedených podmínek. Posouzení 

nerovnosti Dt-ts < Dt-tk slouží také k urèení okamžiku pøechodu z navedení metodou èistého 

pronásledování na navedení metodou paralelního sblížení. Vhodný zpùsob øešení této úlohy je 

založen na testování podmínky •  <  max po celou dobu letu LRS až do èasu støetnutí s cílem. 

 

Obr. 5 Oblast možných vypušt•ní  
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Tento test se uskuteèòuje od okamžiku, kdy je splnìna podmínka A
RmaxD > D. 

Hranice OMV se získávají postupnou zmìnou dálky vypuštìní D0 pro zvolený kursový úhel 

cíle °°Î 180,0q . 

Pro dané hodnoty D0 a q se modeluje pohyb cíle a LRS až do bodu støetnutí, pøièemž se 

posuzuje plnìní stanovených kritérií. Hranice OMV jsou urèené limitními dálkami vypuštìní 

D0min(q) a D0max(q), pøièemž pro D0(q) < D0min(q), resp. D0(q) > D0max(q) není splnìno alespoò 

jedno kritérium. Pøíklad OMV je na Obr. 5. 

5 Záv•r  

V èlánku jsou uvedené zásady, které je nutné respektovat pøi návrhu metodiky stanovení 

oblasti možných vypuštìní letecké øízené støely støedního dosahu. S velkou mírou obecnosti 

jsou zde objasnìné základní okolnosti, které ovlivòují pohyb støely pøi navedení na cíl. 

Nejvìtší dùraz je položen na podstatu øešení OMV, která spoèívá v modelování tzv. limitních 

drah, jež prolétne øízená støela do okamžiku splnìní rozhodovacích kritérií. Tato kritéria jsou 

kvantitativnì vyjádøena limitními èasy, resp. limitními rychlostmi LRS. Z limitních drah 

støely a cíle lze následnì urèit minimální a maximální dálky vypuštìní støely v závislosti na 

kursovém úhlu cíle. V èlánku jsou zdùraznìné zvláštnosti urèení OMV pro LRS støedního 

dosahu, ze kterých vyplývá, že danou úlohu lze s dostateènou vìrohodností øešit jen 

numericky s využitím poèítaèe. Pøi praktickém stanovení OMV je nutné zohlednit konkrétní 

vlastnosti LRS a pøi výpoètech respektovat reálný charakter jednotlivých èinitelù 

ovlivòujících pohyb støely a cíle. 
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Resumé: 

Tento èlánek popisuje možné využití inerciálních senzorù pøi humanitární odminování. Jako 
zdroj dat pro algoritmus mechanizace slouží levná inerciální mìøicí jednotka (IMU) 
obsahující tøíosý senzor úhlových rychlostí spolu s tøíosým senzorem zrychlení. Na rozdíl od 
klasického využití inerciálních senzorù pro navigaci letadel nebo mobilních robotù je v tomto 
èlánku prezentováno využití v kombinaci s profesionálním detektorem kovù. Takovéto využití 
poskytne nejen informaci o orientaci detekèní hlavy detektoru kovù, ale v kombinaci 
s doplòkovými senzory poslouží jako informaèní zdroj definující aktuální pozici v prùbìhu 
procesu odminování. Informace o pozici v souèinnosti se signálem z detektoru dále mùže 
poskytnout zásadní informaci pro urèení detekovaného pøedmìtu. 
This paper describes utilization of inertial sensors during humanitarian demining. The 
mechanization algorithm was applied on measured data obtained from low-cost Inertial 
Measurement Unit (IMU). This unit contains tri-axial accelerometer and tri-axial angular 
rate sensor. In contrast with classical usage of inertial sensors in applications like navigation 
of aircraft or mobile robots we present the application in which the IMU is mounted on 
professional metal detector. Such an implementation enables not only metal detector search 
head attitude (pitch and roll angles) estimation, but together with other system also provides 
information about search head position during demining procedure. The position knowledge 
together with metal detector signal output provides suitable information helpful in case of 
detected object determination. 

1 Úvod 

Tvorba mapy intenzit minového pole vyžaduje kombinaci globální a lokální navigace. 

Globální, aby bylo možné lokalizovat minové pole v zemìpisných souøadnicích a lokální pro 

zpøesnìní urèení polohy detekèní hlavy detektoru kovù. V pøípadì tohoto èlánku je využito 

kombinace inerciální mìøicí jednotky IMU (Inertial Measuremet Unit) a doplòkových senzorù 

v podobì optického dálkomìru a kamerového systému pro urèení pozice minohledaèky All 

Terrain Mine Detector [1]. Kamerový systém, spolu s údaji o výšce nad povrchem ze senzoru 

vzdálenosti, zde slouží jako podpùrný systém minimalizující integraèní chyby vzniklé 
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výpoètem rychlosti a pozice na základì zmìøených údajù akcelerometrù a senzorù úhlové 

rychlosti IMU. 

Pro reálné aplikace se nabízí náhrada kamerového systému satelitním navigaèním systémem 

GNSS (Global Navigation Satellite System), který byl v laboratorních podmínkách simulován 

právì kamerovým systémem v kombinaci se senzorem vzdálenosti. 

Využití IMU je uvažováno z dùvodu její nezávislosti na dalších systémech a schopnosti 

pracovat bez kontaktu s okolním prostøedím. Typickými pøíklady aplikace inerciálních 

senzorù pro navigaci jsou napø. ponorky èi automobily jedoucí v tunelech. V našem pøípadì je 

ovšem IMU pevnì spjata s detektorem kovù, minohledaèkou, kde IMU poskytuje signály 

vhodné pro výpoèet orientace a pozice detekèní hlavy minohledaèky. 

Využití detektoru kovù doplnìného o senzoru pro urèení orientace a pozice s sebou 

v koneèném dùsledku pøináší potenciál v prùbìhu humanitárního odminování. Zde mùže být 

informace o pozici detekèní hlavy minohledaèky spolu s výstupním signálem detektoru 

využita pro pøesné urèení místa výskytu detekovaného objektu. Dalším možným využitím 

mùže být tvorba mapy intenzit signálu. Takováto mapa mùže posléze sloužit jako podklad pro 

diskriminaci nalezených objektù (image processing) a jejich pøípadného pøesného urèení (typ 

miny), nebo konstatování, že se jedná jen o kovový odpad. Diskriminace nalezených objektù 

s sebou pøináší potenciál snížení poètu falešných poplachù a zvýšení bezpeènosti operátora 

minohledaèky. 

2 Teoretický rozbor 

Navigaèní systém pro detektor kovù byl navrhován s dùrazem na nízké poøizovací náklady. 

Proto je použita levná variante IMU j ejíž výstupy jsou degradovány chybami a vysokou 

hodnotou šumu. V následující èásti jsou uvedeny kompenzace a minimalizace tìchto 

nežádoucích vlastností. 

Jmenovitì se jedná o pøedzpracování signálu filtrem typu dolní propust, snížení chyb v 

zesílení tzv. „scale factor“ , korekce odchylky mìøené hodnoty od skuteèné – ofsety a 

v neposlední øadì opravy ne-ortogonalit jednotlivých sestav senzorù. 

2.1 Použité senzory 

Jako detektor kovù byla zvolena profesionální minohledaèka All Terrain Mine Detector 

(ATMID) výrobce Schiebel [1], [2], ta je dále doplnìna o IMU Microstrain 3DM-GX2 [3], 

infraèervený senzor vzdálenosti a dalším doplòkovým systémem je kamerový systém. 

Celková sestava je uvedena na obr. 1 vèetnì umístnìní IMU a senzoru vzdálenosti. 
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Obr. 1: Minohledaèka ATMID s nainstalovanou IMU a dálkomìrem 

 

IMU využívá senzorù typu MEMS [4], díky tomu je vhodná pro naši aplikaci z cenového 

hlediska. Jako negativa je ovšem nutné uvést horší parametry výstupního signálu. Kvalita 

výstupního signálu je také dùvod pøítomnosti dalších senzorù, které tyto chyby kompenzují. 

2.2 Kalibrace inerciální jednotky  

Pøed zaèátkem samotného mìøení dochází ke zjištìní a nastavení parametrù, ke kalibraci. Tuto 

kalibraci definuje [5] ro senzory úhlových rychlostí, [6] v pøípadì senzorù zrychlení. 

Kalibrace tøíosého akcelerometru probíhá dle rovnice (1), 

 
�=�Ö�,�,�,�,�&
L �6�?�5�/ �Ì�¿

�?�5�=�à�,�,�,�,�,�&, (1) 

kde �=�Ö�,�,�,�,�& je korigovaný vektor namìøených hodnot �6 je matice ne-ortogonalit akcelerometrù, 

�/ �Ì�¿ matice scale faktorù a �=�à�,�,�,�,�,�& reprezentuje vektor namìøených hodnot. 

Obdobnì jako kalibrace akcelerometrù probíhá i kalibrace senzorù úhlových rychlostí, ta je 

definována rovnicí (2), 

 
�ñ�Ö�,�,�,�,�&
L �4�?�5�6�?�5�/ �Ì�¿

�?�5�ñ�à�,�,�,�,�,�,�&, (2) 

kde je význam symbolù obdobný jako v rovnici (1). 

2.3 Pøedzpracování signálu 

Výstupní signál inerciální jednotky je zatížen šumem. Užiteèný signál v rámci aplikace se 

ovšem nachází na velmi nízkých frekvencích, proto lze šum na vyšších kmitoètech elegantnì 

odstranit filtrem s charakteristikou dolní propusti. V našem pøípadì se nejlépe osvìdèil 
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klouzavý prùmìr, který vyhovuje jak z hlediska výstupní charakteristiky, tak jednoduchosti 

implementace. Existují dvì varianty tohoto filtru: nevážený klouzavý prùmìr, popsaný rovnicí 

(3) a vážený prùmìr s exponenciálním zapomínáním dle rovnice (4), 
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kde �T�Ü oznaèuje zmìøenou hodnostu v rozsahu zmìøených �J hodnot, �0 konstantu zapomínání 

a �8 �Ð �:�r�á �s�ç je v pøípadì rovnice (2) základ mocniny urèující strmost zapomínání starších 

hodnot. 

2.4 Doplòkové senzory 

Jedním z uvažovaných doplòkových senzorù je infraèervený (optický) dálkomìr vhodný pro 

laboratorní využití a pracuje na triangulaèním principu. Dálkomìr a jeho využití spolu 

s detektorem kovù detailnì popisuje [7]. Konkrétní realizaci dálkomìru pøedstavuje v rámci 

tohoto dokumentu senzor Sharp GP2Y0A21 [8]. 

Dalším z možných doplòkových senzorù mùžou být, v dnešní dobì zprofanované, satelitní 

navigaèní systémy [9]. Vhodnost jejich použití je však spíše v pøípadì velkoplošného 

prohledávání. Pro naši aplikaci se však hodí v pøípadì kombinace s již zmiòovanou IMU, kdy 

je zle aplikovat i v lokálním mìøítku s relativnì vysokou pøesností [10], [11]. 

 

 

Obr. 2: použitá prùmyslová kamera HOPSCam 

 

Nakonec využitým systémem byl optický kamerový systém. Ten je založený na prùmyslové 

kameøe HOPSCam (obr. 2). Optický systém poskytuje informaci o pozici a rychlosti pohybu 

sledovaného svìtlého bodu (LED umístìná na detekèní hlavì minohledaèky) ve svém zorném 

poli [12]. 
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Kamerový systém sám o sobì dosahuje rozumné pøesnosti s maximální chybou urèení pozice 

kolem 1mm, ale s nízkou obnovovací frekvencí. Kombinací s jednotkou IMU, která má 

rychlost opakování mìøení v øádu 100Hz, tak vzniká ideální systém pro pøesné urèení pozice 

detekèní hlavy minohledaèky v prùbìhu simulovaného prohledávání prostoru. 

3 Implementace a namìøené hodnoty 

Implementace mechanizace byla vytvoøena na základì [13], kde je detailnì rozebrán postup 

výpoètu pozice na základì inerciálních dat. 

Výpoèet aktualizované polohy sestával z dvojice krokù: 1) integrace úhlových rychlostí a 2) 

integrace zrychlení. Tìmto krokùm pøedchází poèáteèní zarovnání, které je možné provést na 

základì údajù z akcelerometrù a magnetometru. Samozøejmostí je i nezbytná informace o 

poèáteèní pozici. Výpoèet orientace probíhá za pomoci Eulerových úhlù dle rovnice (5), 

 
�à�Þ�,�,�,�,�&
L �à�Þ�?�5�,�,�,�,�,�,�,�,�,�&
E �r�á�w�¿�P�:�ñ�Þ�?�5�,�,�,�,�,�,�,�,�,�,�&
E �ñ�Þ�,�,�,�,�,�&�;�á, (5) 

kde �à�& je vektor Eulerových úhlù, �¿�P vzorkovací perioda a �ñ�,�,�& pøedstavuje vektor snímaných 

úhlových rychlostí. Za pomoci Eulerových úhlù zle vytvoøit rotaèní matici cosinù, za pomoci 

které lze následnì transformovat zmìøená zrychlení do navigaèní soustavy. 

Poté již lze integrovat i zrychlení v navigaèní souøadnicové soustavì  dle rovnice (6) ve dvou 

fázích, první integrací lze získat vektory rychlosti a druhou aktuální pozici sledovaného 

objektu. 
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(6) 

kde �=�& je zrychlení v navigaèní soustavì, �R�& rychlost v navigaèní soustavì a �N�& rychlost taktéž 

v navigaèní soustavì. 

3.1 Namìøené hodnoty 

Experimentální mìøení bylo provedeno za pomoci mechanizaèního algoritmu spolu 

s doplòkovou informací z kamerového systému. Informace z kamery byly k dispozici 

s výraznì menší obnovovací frekvencí, než data z IMU. Proto byl vyvinut algoritmus fúze dat 

z tìchto dvou systémù, který je popsán v bakaláøské práci pana Pøibila [14]. Výsledek 
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zpracování namìøených dat za pomoci algoritmu mechanizace a fúze dat pøedstavuje obr. 3, 

kde je plnou èarou znázornìn výstup mechanizace a køížky referenèní pozice. 

 

 

Obr. 3: Urèení pozice detekèní hlavy algoritmeme mechanizace 

 

4 Závìr  

Z výsledkù uvedených v pøedchozí kapitole je patrná možnost využití inerciálních senzorù pro 

urèení pozice detekèní hlavy detektoru kovù. V pøípadì použití levných senzorù typu MEMS 

je dále žádoucí systém doplnit o další senzory, napøíklad vzdálenosti, které budou 

kompenzovat chyby v urèení pozice integrací údajù z IMU. 

V našem pøípadì byl využit optický kamerový systém, který lze snadno uplatnit 

v laboratorních podmínkách, nikoliv však v reálném prostøedí minového pole. Zde se ovšem 

nabízí možnost využít satelitních navigaèních systémù, které bohužel nedosahují žádoucí 

pøesnosti. Jako budoucí možné øešení problému s doplòkovými senzory se jeví využití 

senzoru rychlosti optic flow [15]. Jeho vývoj a implementace namísto stávajícího kamerového 

systému proto bude pøedmìtem pokraèování této práce. 
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Resumé: 

Tento !lánek popisuje konstrukci a princip !innosti za•ízení, které jednoduchým zp"sobem 
ilustruje funkci stabilizace hmotného t•lesa v prostoru na základ• zm•ny momentu 
vyvozovaného reak!ním kolem - gyroskopem. Tento princip je možné použít i v gravita!ním 
poli Zem• na objektu zav•šeném na strun•. Jedná se o stabilizaci v jedné ose. #lánek popisuje 
konstrukci za•ízení, jednotlivých elektronických modul", jeho funkci a použití jako laboratorní 
úlohy za ú!elem rozvoje zájmu student" o kosmické technologie. 
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 Úvod 

Moderní èlovìk využívá výsledky vzniklé pøi dobývání vesmíru a i do budoucna se 

pøedpokládá, že vývoj a výzkum vesmíru pøinese lidstvu nová a užiteèná poznání. V souèasné 

dobì je ovšem vzdìlávání v oblasti principù èinnosti zaøízení fungujících v kosmickém 

prostøedí nedostateèné. Na základì poptávky svìtoznámých agentur (ESA) po nových 

odbornících vznikají zajímavé výukové projekty jako je na pøíklad European Student Moon 

Orbiter (ESMO) [1], kde studenti z rùzných univerzit vyvíjí letový hardware pro sondu k 

mìsíci. Nevýhodou tìchto projektù je jejich omezená kapacita, kdy se do projektu dostane 

pouze omezené množství studentù.  

Souèástí vìtšiny družic a sond jsou i rùzné stabilizaèní prostøedky, které zajiš•ují natáèení 

kosmického plavidla v prostoru.  
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Jako základní rozeznáváme: 

• Reakèní trysky – použito napøíklad na Space Shuttle, 

• Magnetické reakèní cívky – používané v blízkosti Zemì (interagují s mag. polem 

Zemì), a  

• Reakèní kola – použito napø. na teleskopu Hubble Space Telescope. 

 

Tento èlánek se zamìøuje na poslední položku, tedy princip stabilizace pomocí rotující hmoty 

a zmìny jejího momentu. Tento princip je možné použít i v gravitaèním poli Zemì na objektu 

zavìšeném na strunì. Jedná se tedy o stabilizaci v jedné ose. Projekt zavìšeného satelitu byl 

zapoèat v rámci projektu spolupráce s odborníky z Národního úøadu pro letectví a 

kosmonautiku (NASA), International Space Univerzity (ISU) a dalšími studenty [2] a dále byl 

rozveden v diplomové práci [3].  

2 Koncepce využití zav!šeného objektu 

V dalších referencích bude závìsný, v kurzu stabilizovaný systém odkazován jako mikro-

satelit. Pro ilustraci funkce systému stabilizace pomocí reakèních kol byl systém doplnìn 

takovými periferiemi, aby umožòoval ilustrovat: 

·  Funkci stabilizace v jedné ose – stabilizace kurzu pomocí magnetického pole Zemì. 

·  Funkci pøesnosti stabilizace v pøípadì využití absolutního senzoru polohy, který je 

realizován jako model detektoru hvìzdného pole, tzv. Star Tracker. 

·  Funkci pøesnosti stabilizace v pøípadì využití algoritmu integrace polohy ze senzorù 

úhlových rychlostí. 

·  Funkce pøevodu dat z mìøicí soustavy satelitu (tzv. body frame) do navigaèní soustavy 

za pomoci senzorù zrychlení. 

2.1 Stabilizace pomocí reak"ních kol 

Stabilizaèní reakèní kola využívají tøetího Newtonova zákona ve formì pro rotaèní pohyb (viz 

rovnice 1, J [kg.m2] – moment setrvaènosti reakèního kola, resp. celého kosmického objektu; 

! [rad.s-2] – úhlové zrychlení). Reakèní kolo pøi zrychlování nebo zpomalování s 

definovaným zrychlením pùsobí reakèním momentem na rám satelitu a tím jím otáèí se 

stejným zrychlením v opaèném smìru [4]. 

 
2211 ee JJ -=  (1) 
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Takovýto systém øízení a stabilizace polohy využívající reakèních kol lze nalézt napø. na 

Hubblovì vesmírném teleskopu (viz. obr. 1), který využívá 6 snímacích gyroskopù pro urèení 

polohy a 4 reakèní gyroskopy pro øízení orientace [5]. Oproti reakèním tryskám má tento 

systém øízení výhodu v tom, že nezneèiš•uje okolní prostøedí pohonnými plyny, což je v 

pøípadì vesmírného teleskopu velmi zásadní, ale pøedevším nepotøebuje zásobník s pohonným 

plynem, protože energii pro pohon reakèních kol lze získat z fotovoltaických panelù. 

 

Obr. 1: Hubble Space Telescope – aplikace reak"ních kol (podle [6]) 

 

Obr. 2: Blokové schéma zapojení testovacího objektu 



11. mezinárodní v•decká konference „M••ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2011 

- 148 - 

2.2 Koncepce mikro-satelitu 

Koncepce mikro-satelitu, která je zobrazena na obr. 2, mùže být rozdìlena na následující 

bloky: 

·  Pozemní stanice tvoøená poèítaèem typu PC a prostøedím Matlab, ve kterém je nahrána 

speciální ovládací DLL knihovna vyvinutá pro úèely komunikace s mikro-satelitem, 

o s pøipojeným bezdrátovým modulem (BlueTooth modul) pro komunikaci s 

mikro-satelitem a  

o s pøipojenou USB kamerou, která snímá hvìzdné pole generované øídící 

elektronikou satelitu. 

·  Modul mikro-satelitu 

o s bateriovým zdrojem tvoøeným osmi NiMH AA èlánky, jehož energie je pøes 

pøipojený spínaný zdroj LM2678 distribuována do napájecí sítì satelitu, 

o s øídicím mikroprocesorem, který ovládá logické signály pro øízení reakèních 

kol, ète rychlost otáèení reakèních kol,  

o s bezdrátovou stanicí pro komunikaci s pozemním øízením,  

o s elektronikou pro øízení dvou stejnosmìrných DC motorù v obou smìrech 

jejich otáèení (øadiè L298), 

o s elektronikou pro zpracování signálu ze dvou reflexních snímaèù CNY70, 

které jsou použité pro mìøení otáèek a stabilizaci rychlosti otáèení reakèních 

kol, 

o s maticí LED diod, které osvìtlují významné rohy mikro-satelitu a umožòují 

tak pomocí pøipojené kamery mìøit orientaci systému v prostoru, 

o s modulem inerciálního mìøicího systému ST microelectronics iNemo, který 

obsahuje: 

• 3x MEMS senzor zrychlení, 

• 3x MEMS senzor úhlových rychlostí, 

• 3x MEMS senzor mag. pole, 

• 1x MEMS senzor tlaku. 

Použité ovládací prvky a senzory umožòují realizovat jednotlivé mìøicí a demonstraèní úlohy 

definované v úvodu kapitoly 2. 

2.3 Detailní popis jednotlivých koncep"ních prvk• 

V této èásti následuje popis jednotlivých navržených souèástí systému stabilizovaného mikro-

satelitu. 
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2.3.1 Modul spínaného zdroje 

Spínaný zdroj bude použitý hlavnì pro snížení napìtí z bateriového zdroje na 5V 

požadovaných použitými stejnosmìrnými motory, které roztáèejí oba gyroskopy. Spínaný 

zdroj [7] bude také øešit pøípadný pokles napìtí baterie. Do budoucna se uvažuje o možnosti 

použít další modul spínaného zdroje pro nabíjení baterií na satelitu a to z hlavnì z dùvodu 

odstranìní nutnosti výmìny vybitých baterií. Parametry modulu spínaného zdroje jsou: 

·  Velikost: 21.5 x 66.5 mm 

·  Vstupní napìtí: 8 – 45 V 

·  Výstupní napìtí: nastavitelné 

·  Výstupní proud – následující varianty jsou odlišeny typy osazených souèástek:  

o Varianta A: 4 A 

o Varianta B: 2 A 

 

 

Obr. 3: Blokové schéma zapojení modulu spínaného zdroje a realizovaná deska PLS 

2.3.2 Modul mikroprocesoru 

Mikroprocesor [8] slouží jako komunikaèní rozhraní mezi rùznými periferiemi, které zahrnují: 

ovladaè motoru, modul mìøení otáèek, bezdrátový BlueTooth modul a inerciální modul 

iNemo. Bezdrátový BlueTooth modul je standardizovaný modul s rozhraním RS232 a proto 

deska mikroprocesoru obsahuje pøevodník MAX3221, který umožòuje pracovat již od 3.3 V 

napájecího napìtí. Požadavek na možnost práce v režimu 3.3 V napájení je z dùvodu 

interakce s modulem iNemo, který obsahuje spojení RS232 pouze v 3.3 V logice. Parametry 

modulu mikroprocesoru: 

·  Velikost: 60 x 55 mm, 4x montážní otvor 
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·  Vstupní napìtí: 5.5 – 10 V 

·  Operaèní napìtí procesoru a vstupnì/výstupních pinù: 

o Varianta A: 5 V 

o Varianta B: 3.3 V 

·  Periferie na desce plošného spoje: 

o 1x RS232 

o 1x CAN bus 

o 3x ladicí LED dioda 

o 1x BDM ladící rozhraní 

o 2x IO konektor s 45 vstupnì/výstupními piny, celkem 90 pinù 

    

Obr. 4: Blokové schéma modulu mikroprocesoru a realizovaná deska PLS 

2.3.3 Modul mikroprocesoru 

Modul je urèený pro ovládání dvou stejnosmìrných kartáèových motorù s odbìrem až 2A na 

motor. Jedná se o desku plošného spoje osazenou obvodem L298P [9] v SMD pouzdøe 

PowerSO20. Parametry vyvinutého modulu jsou: 

·  Velikost: 32 x 28.5 mm 

·  Provozní proud øízení DC motoru: 2 A (3A špièka) 

·  Ovládání obou smìrù otáèení 

·  SMD montáž 
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Obr. 5: Blokové schéma modulu •ízení DC motoru a realizovaná deska PLS 

2.3.4 Reak"ní kola 

Jako reakèní kola jsou použité demonstraèní gyroskopy vyrábìné firmou Super Precission 

Gyroscopes [10]. Gyroskop byl zakoupený jako hotový modul s následujícími parametry: 

·  Cena: 100 USD 

·  Rychlost otáèení: 12 000 otáèek za minutu (lze roztoèit pomocí pøipojeného 

stejnosmìrného motoru) 

·  Celková hmotnost s motorem: 345g 

·  Hmotnost samotného gyroskopu: 145g 

·  Hmotnost samotného setrvaèníkového kola: 112g 

·  Prùmìr setrvaèníkového kola : 53mm 

·  Tlouš•ka setrvaèníkového kola: 12mm 

·  Rozbìhový proud: 2,5A 

·  Proud pøi maximálních otáèkách: 0,5A 

·  Doporuèené napájecí napìtí:  6V 

·  Doporuèené napájení : 4x bateriový èlánek AA 

  

Obr. 6: Demonstra"ní gyroskopy použité jako reak"ní kola 
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2.3.5 Modul elektroniky p•izp•sobení signálu senzoru CNY70 

Úèelem modulu je pøevod signálu senzoru CNY70 [11] na TTL úrovnì, které je následnì 

možné zpracovat jednotkou mikro poèítaèe. Senzor CNY70 mìøí zmìnu odrazivosti povrchu 

gyroskopu reakèního kola, jehož povrch je pøíslušnì upraven. Senzor slouží k møení otáèek 

gyroskopu. Parametry vyvinutého modulu jsou: 

·  Velikost: XX x XX mm 

·  Možnost pøipojení dvou senzorù 

·  Výstupní signál: TTL úrovnì o støídì rovné pomìru odrazivé a neodrazivé plochy na 

kole gyroskopu s frekvencí úmìrnou rychlosti otáèení 

2.3.6 Modul bezdrátového spojení s ovládacím PC 

Pro ovládání pøipojených reakèních kol a ètení mìøených parametrù je nutné vyøešit 

bezdrátové pojítko s ovládacím PC. Bezdrátové pojítko musí umožòovat pøenos na krátkou 

vzdálenost (do 10 metrù) a odpovídající propustnost hlavnì dat mìøených inerciální mìøicí 

jednotkou. Na základì rozboru možností nabízených distributory elektronických souèástek, 

byly identifikovány následující možnosti: 

·  BlueTooth moduly 

Vhodná je hlavnì varianta, která poskytuje transparentní sériové rozhraní [12], tj. 

modul mikroprocesoru s pozemní stanicí komunikuje pomocí sériového rozhraní 

RS232 (moduly využívají základní funkce služby Serial Port Service (SPS)): 

o Frekvence: 2.4 GHz 

o Typ spojení: Bod-bod, možnost add-hoc provozu 

o Pøenosová rychlost: 19 200 bd/s 

·  Radio moduly  

Jedná se napøíklad o moduly AMB8350 [13] firmy Amber Wireless s následujícími 

parametry: 

o Frekvence: 868MHz 

o Typ spojení: Bod-bod, možnost add-hoc provozu 

o Pøenosová rychlost: max. 115 200 bd/s 

·  Pøevodník na WiFi sí• 

Jedná se o napø. pøevodník WiFly RN-134 [14] firmy RovingNetworks, který pøevádí 

sériové rozhraní na standard  WiFi / 802.11. Parametry pøevodníku jsou následující: 

o Frekvence: 2.4 GHz 

o Typ spojení: Bod-bod 
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o Pøenosová rychlost je omezená stranou sériového portu na: 1 Mbps pro TTL 

UART pøenos. 

   

Obr. 7: Bezdrátové moduly: BlueTooth. Radio 856 MHz a WiFly Wifi-To-RS232 

2.3.7 Modul generování hv!zdného pole 

Jedná se o soubor LED diod umístìných na rùzných místech mikro-satelitu. LED diody jsou 

postupnì rozsvìceny a zhasínány a spolu s tímto rozsvìcením a zhasínáním je na pozemní 

stanovištì odesílána informace o tom, která LED dioda zrovna svítí. Kamera pøipojená k 

pozemnímu stanovišti snímá pøes mechanický filtr spodní èást satelitu a výpoèetní jádro 

zpracovává snímaný obraz metodou „prahování“. Výstupem zpracování obrazu je poloha 

svìtlých bodù v obraze, ze kterých je možné vypoèítat orientaci mikro-satelitu. 

   

Obr. 8: Inerciální m••icí jednotky firem ST microelectronics iNemo  

a Analog Devicces ADIS16405 

2.3.8 Modul inerciální m••icí  jednotky 

Inerciální mìøicí jednotka je v systému mikro-satelitu použité pro mìøení zrychlení (napø. 

zarovnání osy satelitu s vektorem gravitaèního pole Zemì), úhlových rychlostí (rychlost 

otáèení satelitu vyvolaná zmìnou momentu reakèního kola) a vektoru magnetického pole. Na 

základì prùzkumu trhu byly vybrány k další implementaci dvì jednotky: ST microelectronics 

iNemo [15] a AnalogDevices ADIS16405 [16]. Obì jednotky obsahují tøi stejné triády 

senzorù. V pøípadì senzorù magnetického pole je možné mìøit jeho vektor, ale pro úlohu 



11. mezinárodní v•decká konference „M••ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2011 

- 154 - 

urèení orientace v prostoru bude použita pouze vodorovná složka magnetického pole.  

Parametry obou modulù jsou uvedeny v Tab. 1. 

 

 ST microelectronics 
iNemo 

Analog Devices 
ADIS16405 

Cena 230 Euro 9631 Kè (393 Euro) 

Velikost 40x40x15 mm 36x32x24 mm 

Vstupnì/výstupní rozhraní 3.3 V 5.0 V 

Senzory úhl. rychlostí   

Rozsah 
Yaw ±300 °/sec 
Pitch, roll ±300÷1200 °/sec 

±300 °/sec  
(0.05 °/sec/LSB) 

Akcelerometry   

Rozsah ±2/4/8 g ±18 g  
(3.33 mg/LSB) 

Senzory složek mag. pole   

Rozsah Programable ±1.3÷8 gauss ±3.5 gauss  
(0.5 mgauss/LSB) 

Výhody 

+  
Small, integrated, include 
microprocessor with IO 
connector, easy to customize, 
manual available 

- 
Only IMU with  interface – 
flexible belt 

Tab. 1: Porovnání inerciálních m••icích modul! použitých v systému zav•šeného mikro-

satelitu  

2.4 Softwarové vybavení 

Programové vybavení zajiš•ující správnou funkci v kurzu stabilizovaného zavìšeného 

systému je možné rozdìlit na následující bloky: 

·  Pozemní stanice 

o Vysoce úrovòové SW vybavení realizující komplexní funkce ovládání satelitu  

Jedná se o øídicí SW, který využívá další SW bloky a ovládá celkovou 

dynamiku objektu. V tomto SW jsou implementovány potøebné smyèky øízení 

satelitu. 

o Nízko úrovòové komunikaèní funkce 

Tyto funkce umožòují ovládat a èíst jednotlivé parametry jednotlivých blokù 

mikro-satelitu. Jedná se o soubor funkcí, které zapouzdøují komunikaèní 

protokol satelitu a vrací pøímo požadované hodnoty. Mezi tyto funkce patøí: 

§ Ovládání rychlosti otáèení jednotlivých reakèních kol 
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§ Ètení rychlosti otáèení jednotlivých reakèních kol 

§ Ètení orientace satelitu pomocí pøipojené kamery 

§ Ètení parametrù mìøených inerciální mìøicí jednotkou 

  

Obr. 9: GUI pro ovládání systému zav•šeného mikro-satelitu 

·  Modul mikro-satelitu 

o Komunikaèní subsystém (implementováno v HCS12XET mikroprocesoru) 

Tento blok SW vybavení pøijímá jednotlivé byty pomocí komunikaèního 

rozhraní a interpretuje je na požadované operace 

o Ovládací subsystém periferií 

Tato èást SW umožòuje ovládat jednotlivé pøipojené periferie, tj. umí 

pøíslušným zpùsobem nastavit ovládací piny øadièe motoru a nastavit 

požadovaný PWM signál, umí interpretovat údaje ze senzoru CNY70 a 

komunikuje s pøipojeným inerciálním mìøicím modulem 
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o Úprava SW v IMU 

Ètení dat z IMU ADIS16405 pøedstavuje vytvoøení ovládacího SW modulu, 

který implementuje komunikaèní protokol jednotky s fyzickou vrstvou 

realizovanou pomocí SPI rozhraní. Naproti tomu komunikace pomocí sériové 

linky s jednotkou  iNemo znamená úpravu existujícího SW vybavení procesoru 

ARM na desce plošného spoje jednotky iNemo, který po dodání od výrobce 

umožòuje komunikaci pomocí rozhraní USB. 

2.4.1 Softwarové vybavení pozemní stanice 

Ovládací software vyšších vrstev byl pro základní otestování systému realizován jako grafické 

uživatelské rozhraní (GUI) v prostøedí Matlab. GUI (zobrazené na obr. 9) využívá rozhraní 

nižších vrstev a umožòuje ovládání všech periferií mikro-satelitu a také ètení informací o 

orientaci mikro-satelitu z pøipojené kamery, která realizuje funkci StarTrackeru. Testovací 

GUI pøipojené kamery je zobrazené na obr. 10. 

  

Obr. 10: GUI pro testování dat poskytovaných modulem StarTrackeru (podle [3]) 

Interakci vyšších vrstev ovládacího software s modulem satelitu zajiš•uje knihovna nazvaná 

Matlab-To-Can Toolbox [17], která byla pro úèely realizovaného projektu patøiènì rozšíøena. 

Komunikace s modulem øízení satelitu probíhá v rámcích o velikosti 8 bytù a každý rámec má 

pøiøazené ètyø bytový identifikátor. Fotrmát pøenosu dat je tedy velmi podobný formátu 

používaném na sbìrnici CAN ovšem s tím rozdílem, že použitá fyzická vrstva je RS232. 

Rozšiøující knihovnu je možné nahrát do prostøedí Matlab a i do jiných SW prostøedí. 
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2.4.1 Softwarové vybavení satelitu 

Jednotlivé bloky SW vybavení odpovídají blokovému schématu zobrazenému na obr. 2. 

Pøenos informací je realizován pomocí datových blokù s následující strukturou. Struktura 

spojení je typu master-slave, kde master zaøízení je vždy pozemní stanice (PC) a slave 

zaøízení je reprezentováno mikro-satelitem. V první fázi komunikace dojde k synchronizaci 

obou zaøízení, která je reprezentována výmìnou synchronizaèních bytù. Master sanice odešle 

7x synchronizaèní byt 1 a následnì synchronizaèní byt 2. Slave stanice odpoví dvojící 

synchronizaèních bytù 1 a 2 a následnì je možné odesílat datové zprávy ve formátu uvedeném 

na obr. 11. 

 

 

Obr. 11: Inicializa"ní a p•enosová fáze komunikace 

Souèástí software systému mikro-satelitu je i úprava firmware inerciální jednotky iNemo, 

která obsahuje vlastní mikro-procesor. Cílem úpravy bylo nahrazení stávající komunikace 

pomocí øadièe rozhraní USB na sériovou linku. Upravené SW vybaveni odesílá na základì 

dotazu (1 byte) všechny datové struktury obsahující data jako pole bytù pomocí druhého 

sériového rozhraní øídicího mikroprocesoru. 

2.5 Model systému a jeho •ízení  

Z dùvodu splnìní navržené koncepce je nutné øídit orientaci satelitu v prostoru. Model satelitu 

lze odvodit na základì druhého Newtonova zákona pro rotaèní pohyb, který popisuje 

souvislost mezi toèivým momentem ! [N.m], momentem setrvaènosti J [kg.m3] a úhlovým 

zrychlením " [rad.s-2]. 
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2

1
Js

sG =  (3) 

Moment setrva4nosti satelitu J byl výpoètem urèen na J = 0,00335kg/m2. Pro øízení modelu 

mikrosatelitu byl navržen PID regulátor. Parametry PID regulátoru byly nastaveny s využitím 

nástroje Simulink PID tuner, který umožòuje na základì nastavených kritérií øízení (doba 

ustálení, pøekmit, atd.) optimální nastavení regulátoru pro daný systém. Optimální nastavení 

bylo urèeno jako Kp = 0,76, Ki = 0,02 a Kd = 3,05. 

  

Obr. 12: Základní regula"ní smy"ka platformy  

2.6 Konstrukce satelitu  

Abychom vyhovìli požadavkùm na možnost transformace souøadnic a ilustraci funkce 

inerciálního systému bylo nutné vytvoøit pohyblivý závìs systému. Zavìšený systém na 

kterém byl otestován mìøicí øídicí a pøenosový systém je zobrazený na obr. 13. Mikrosatelit je 

reprezentován vnitøním døevìným rámem na kterém jsou umístìny použité senzory a øídicí 

elektronika. Vnìjší døevìný rám slouží pro uchycení satelitu v jedné ose. Tìžištì bloku 

satelitu a závìsný bod na døevìném rámu tvoøí osu, která je zarovnaná s vektorem 

gravitaèního pole zemì. Tato konfigurace umožòuje na øízení kurzu v rovinì kolmé na 

uvedený vektor. Problém tvoøí zavìšení jednotky inerciální navigace, kterou je nutné v 

gravitaèním poli natáèet a z toho dùvodu bude nutné konstrukci satelitu dále upravit. 
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Obr. 13: Výsledný model pro otestování •ídicího systému a systému star trackeru 

3 Výsledky m••ení 

Orientace satelitu v prostoru byla mìøena na manévru pøechodu z výchozí polohy do 

pootoèení o 60° po smìru otáèení hodinových ruèièek, tj. v pøípadì roztoèení gyroskopu ve 

stejném smìru je pro dosažení požadovaného manévru nutné gyroskop zaèít zpomalovat. 

Výsledek simulace na základì pøedstaveného modelu je zobrazený na obr. 14, kde je 

zobrazený referenèní signál a odezva pøechodu satelitu. Jedná se o pøechod, který trvá 

pøibližnì 15 sec a má pøekmit pøibližnì 10%. 
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Obr. 14: Odezva systému satelitu na skok z 0 na 60° (podle [3]) 

 

Obr. 15: Ilustrace opravené komunikace. GUI ilustruje odezvu systému zav•šeného 

mikro- satelitu na skok z 40 do 100° 
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Výsledek testu na reálném systému je zobrazený na obr. 15, kde je ale vidìt rozdílné 

nastavení regulátoru systému. Dále systém ilustruje rozdílné chování oproti grafu 9, kde 

zdvojené body pøedstavují chybu komunikaèního systému, která je na obr. 15 odstranìna.  

Obr. 16 ilustruje rozdíl mezi regulaèním výsledkem simulace a reálného systému. První 

obrázek je shodný s obr. 14. Na druhém obrázku je zøetelnì vidìt zpoždìní systému, dále 

pomalejší odezva systému, oøez pøechodové charakteristiky opìt na pøibližnì 10%, ale špièka 

je výraznì prodloužena a následnì systém pøechází na výslednou hodnotu, která je od 

požadované hodnoty odchýlena o 2°. 

 

 

Obr. 16: Porovnání odezvy matematického modelu a reálného systému  

4 Pokra"ování projektu  

V pøedchozích èástech èlánku, byla pøedstavena konstrukce mikrosatelitu, která sloužila pro 

získání prvních zkušeností a ovìøovacích dat. Bohužel tato konstrukce je pro nasazení pøi 

výuce pevnostnì nedostaèující a proto je konstrukce satelitu postupnì vylepšována. Obrázek 

17 zobrazuje návrh zavìšení IMU jednotky ST iNemo v prostoru tak, aby s ní bylo možné 

libovolnì pohybovat. Jedná se o návrh v 3D návrhovém prostøedí, který byl pozdìji vytištìn 

na 3D tiskárnì. Výsledek èásteènì sestaveného mikrosatelitu je zobrazen na obr. 18. Tento 

obrázek ilustruje použití desky s mikroprocesorem, øadièe motoru gyroskopického kola a 

IMU jednotky. Všechny tyto nové souèásti byly pøedstaveny v pøedchozích kapitolách.  

Další rozšíøení se pøedpokládá hlavnì v oblasti øízení satelitu s použitím literatury [18] a 

zpracování dat poskytovaných IMU jednotkou [20]. 
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Obr. 17: Porovnání odezvy matematického modelu a reálného systému  

 
Obr. 18: Nov• vyvíjená konstrukce mikrosatelitu (metodou 3D tisku) s osazenou IMU  
jednotkou a deskou •ídicího mikroprocesoru, p•ipojeným gyroskopem a ovlada"em 

motoru gyroskopického kola 
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5 Záv•r  

Tento dokument popisuje základní koncept využití závìsného, v kurzu stabilizovaného 

systému pro výukové úèely, který je realizován hlavnì z dùvodu rozvoje zájmu studentù o 

kosmické technologie. Projekt stabilizovaného objektu pøedstavuje rozšíøení klasické 

laboratorní výuky [20], ale stale pøedstavuje dostupnou alternativu k velmi nároèným a 

kapacitnì limitovaným projektùm [21]  

V rámci projektu byly do souèasné doby realizovány: pøednášky, deska mikro procesoru, 

deska spínaného zdroje, deska ovladaèe motoru a základní návrh konstrukce satelitu. Systém 

obsahuje potøebnou elektroniku pro øízení satelitu, senzorové a pøenosové vybavení, které je 

dále popsané v tomto èlánku. Výsledný systém byl ovìøený na stabilizaci pohybu satelitu z 

výchozí polohy do polohy otoèené o 60°. Pøedstavený èlánek obsahuje popis vyvinutých SW 

rozhraní a prozatímní výsledky pøesnosti stabilizace. 

Do budoucna se pøedpokládá rozšíøení realizovaných úloh o další problematiku zejména o 

zpracování dat z více senzorù. Kompletní dokumentace k systému bude umístìná na [22]. 
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Resumé: 

V tomto p•ísp•vku je !tená• seznámen s principy p•enosu informací v palubních sítích malých 
letadel, p•i!emž hlavní d"raz !lánek klade na moderní elektronické zobrazova!e. V !lánku 
jsou p•edstaveny dva zobrazovací systémy. První systém je podobný v sou!asnosti !asto 
používaným palubním elektronickým zobrazova!"m. Druhý systém p•edstavuje zcela unikátní 
prototyp pr"hledového displeje, tzv. head-up dispelej s konkrétním popisem principu, 
konstrukce a parametr". Pr"hledový display disponuje omezeným rozlišením, které je ale 
dostate!né pro zobrazení informací d"ležitých pro funkci bezpe!ného navedení na p•istání 
v p•ípad• výskytu mimo•ádných situací. 
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 present time – e.g 
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 Úvod 

Avionický systém ve své komplexnosti v souèasné dobì tvoøí jednu tøetinu ceny letadla a to 

hlavnì z dùvodu narùstající komplexnosti provádìných výpoètù a požadavkùm na jejich 

zobrazení. Standardnì je avionické vybavení dìleno na senzorový a zobrazovací modul. 

Senzorové vybavení mìøí a kontroluje letové a motorové parametry (viz napø. [1-6]) a 

pøípadnì dopoèítává další údaje [7]. Zobrazovací pøístroje pøedstavují rozhraní mezi pilotem a 

snímanými parametry. Zobrazovaná informace by mìla být: jednoznaèná, výrazná a 

pøizpùsobená omezeným charakteristikám vestibulárního systému èlovìka [8]. V souèasné 

dobì zobrazovací systémy dìlíme hlavnì na: 

·  head down zobrazovaèe, 

·  head-up zobrazovaèe, 

·  head-mounted zobrazovaèe. 
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Cílem pøedstavovaného projektu je návrh systému promítání informací na sklo kabiny malého 

letadla, tzv. head-up displeje. Èlánek pøedstavuje výsledky prùzkumu souèasných technologií 

používaných v oblasti zobrazovacích systémù, na jehož základì byl navržen a realizován 

zobrazovací systém prùhledového displeje, který je možné pøipojit k sbìrnici CAN a systému, 

komunikujícímu pomocí protokolu CANaerospace. V tomto èlánku bude pøedstavený systém 

distribuce dat ze simulátoru FlightGear a jednotlivé zobrazovací módy navrženého zaøízení, 

které bylo realizováno v rámci práce [9].  

2 Zobrazovací technologie 

V následující kapitole uvedeme technologie používané k zobrazování letových a navigaèních 

informací. Kapitola zachovává dìlení uvedené v úvodu èlánku.  

   

Obr. 1: Realizovaný elektronický zobrazova• 

2.1 Head-down zobrazova•e 

Head-down displeje (HDDs) pøedstavují v souèasné dobì nejvíce rozšíøené typy zobrazovaèù, 

které jsou umístìné na panelech pøímo pod èelním oknem letadla, nebo jiného dopravního 

prostøedku. K tìmto typùm patøí mechanické pøístroje, jednoduché elektronické pøístroje a v 

poslední dobì komplexní sdružené zobrazovaèe s barevným displejem, na kterém jsou 

zobrazované letové a navigaèní informace. Barevné podání informace a prostorové 

vykreslování scény pøed letadlem vyžaduje výkonný poèítaè s dostateènou datovou 

propustností. Proto se na palubních deskách malých letadel objevují jednoduché elektronické 

pøístroje s dvoubarevným displejem, viz obr. 1. Tyto displeje zobrazují jednoduchou èíselnou 

informaci, která ale není v nìkterých pøípadech zcela dostaèující. Piloti si v tìchto pøípadech 

stìžují hlavnì na pomalou odezvu pøístroje a také na chybìjící informaci o trendu mìøené 
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velièiny, který je možné velmi dobøe pozorovat na analogových pøístrojích. Tento nešvar se 

dále pøenáší i do oblasti složitých pøístrojù s barevným podáním informace prezentovaných na 

obr. 2 a 3, kde je možné popisované problémy zmírnit vyšší rychlostí výpoètu požadované 

informace a pøekreslování displeje. 

Obecnou nevýhodou HDD kategorie zobrazovaèù je potøeba pøesunu smìru pohledu pilota z 

èelního okna smìrem dolù na palubní desku a pøeostøit zrak na pøístroje umístìné pøibližnì ve 

vzdálenosti pøibližnì 1 metru. Pøi pohledu z kabiny letadla ovšem pilot automaticky ostøí na 

nekoneèno a zmìna smìru pohledu znamená pøeostøení na údaje zobrazované palubními 

pøístroji. Pozornost pilota je tím dìlena a znamená snížení pøehledu buï o situaci v okolí 

letadla, nebo o stavu letadla. Výsledkem je kratší reakèní doba pilota na zmìnu situace [8]. 

Snížení reakèní doby je považováno za velkou nevýhodu head-down zobrazovaèù a proto je 

snaha pøesunout dùležité informace na transparentní obrazovku, která bude umístìná v ose 

zorného pole tak, aby nebylo nutné pøizpùsobovat a mìnit konfiguraci oka.  

Obr. 2: Sdružený ukazatel vyvíjený na !VUT FEL [ 10].  

Letové a naviga•ní údaje. 

Ukazatel rychlosti

Ukazatel kurzu

Ukazatel úhlu náb!hu

Ukazatel výšky

Ukazatel vertikální rychlosti
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Obr. 3: Sdružený ukazatel vyvíjený na VUT v Brn"  [11].  

Vizualizace terénu, vložené pohyblivé mapy a letové údaje. 

2.1 Head-up zobrazova•e 

Nevýhody popsané v pøípadì head-down displejù odstraòují head-up displeje, které pøinášejí 

výhodu vìtší bezpeènosti, peèlivosti a pøesnosti øízení letadla. Z historického hlediska 

rozeznáváme následující typy head-up displejù: 

·  Prùhledový kolimátor 

Byl používán pro odstranìní nutnosti pøeostøování z míøidla na zamìøovaný objekt 

tím, že promítá zamìøovací køíž do nekoneèna. 

·  Refrakèní display 

Tento typ obsahuje pro spojení dvou obrazù (skuteèného svìta a generovaných 

symbolù) ploché polopropustné zrcadlo. Jedná se o typ jehož princip funkce je 

zobrazený na obr. 4 a který byl vybrán pro následnou realizaci. 

·  Reflekèní display 

U tohoto typu je použitý sférický sluèovaè obrazù. 
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·  Vlnový display 

Jedná se o poslední novinku v oblasti prùhledových displejù. Ke generování obrazu se 

opìt využívá polopropustné zrcadlo, ale svìtlené vlnìní prochází zrcadlem v jeho ose, 

pøièemž se odráží od obou ploch. Únik svìtla plochou pøivrácenou k pilotovi 

pøedstavuje generovaný obraz. Použití tohoto typu displeje vede až na 50% úsporu 

prostoru. 

 

Obr. 4: Princip funkce refrak•ního head-up displeje [14] 

2.1 Head-mounted zobrazova•e 

U tìchto zobrazovaèù je generátor obrazu integrování pøímo do brýlí pilota. Bohužel se stále 

používají hlavnì ve vojenské technice. 

3 Head-up Display 

Head-up display pøináší výhodu konstantního pohledu z kabiny letadla bez nutnosti 

pøeostøování dovnitø kabiny. Z hlediska využití head-up display zobrazuje hlavnì kritické 

letové údaje (výška, rychlost a umìlý horizont) pøièemž je ho možné využít i pro 

implementaci takových funkcí, jako je funkce navedení na pøistání [12]. Požadavky na 

vyvíjený systém jsou následující: 

·  vysoká svítivost, 
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·  jednoduchá implementace, 

·  malá velikost, 

·  nízká spotøeba, 

·  jednoduchá konstrukce. 

3.1 Koncept zobrazova•e 

Z dùvodu obtížnosti implementace se bude jednat o refrakèní typ zobrazovaèe s generátorem 

obrazu ve formì matice LED diod v pouzdøe pro povrchovou montáž SMD. Obsahem bude 

øídicí modul s mikroprocesorem, komunikaèní rozhraní CAN, modul øízení matice LED diod 

a optické elementy (viz obr. 5). 

Návrh a výroba elektronických modulù prùhledového zobrazovaèe se ukázaly jako okrajový, 

pøímý a øešitelný problém. Implementace prùhledového displeje se ukázala problematická z 

dùvodù, které byly z hlavní èásti dané optickou soustavou (viz obr. 4).  

 

Obr. 5: Blokový diagram uspo!ádání head-up displeje 

3.1.1 Posun obrazu - kolimace 

Výhoda odstranìní nutnosti pøeostøovat mezi palubní deskou a pohledem z kabiny u head-up 

displeje vyžaduje, aby byl i generovaný obraz posunutý do nekoneèna, tj. jednotlivé svìtelné 

paprsky musí být rovnobìžné a nesmí se sbíhat ani rozbíhat. Ilustrace problému je zobrazena 

na obr. 6 [9]. Nutnost kolimace pøináší nutnost použití kolimaèní èoèky, jejíž parametry 

následnì definují vlastnosti celého zaøízení. Napø. prùmìr èoèky urèuje pozorovací oblast 

head-up displeje.  

Elektronika

Optika

HeadUp Display
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Obr. 6: Princip akomodace oka na vzdálené a blízké objekty [9]. V p!ípad" 

implementace head-up displeje je nutné posouvat generovaný obraz do nekone•na. 

3.1.2 Optické elementy 

V pøedchozí èásti byla popsána nutnost využití kolimaèní optiky. Bohužel z dùvodu reálných 

vlastností použitých èoèek dochází k deformaci obrazu. Mezi základní parametry patøí: 

·  Soudkovitost 

Jedná se o schopnost èoèky nemìnit geometrické vlastnosti pozorovaného tvaru. 

·  Chromatický rozklad 

Tj. svìtlo, které prochází èoèkou je rozkládáno na jednotlivé barevné komponenty 

Další problémy (a i nìkterá vylepšení) pøináší kompozice nìkolika èoèek v øadì.  

V pøípadì, že je použité odrazové zrcadlo je nutné použít takové, které do obrazu nepøidává 

posun zpùsobený parazitními odrazy.  

3.1.3 Obrazový generátor 

Obrazový generátor musí poskytovat obraz, který je viditelný v širokém pracovním rozsahu 

daným okolním prostøedím. Hlavním požadavkem je vysoký kontrast obrazu oproti okolí 

(napø. nasvícené mraky s jasností až 34 000 cd/m2). Kontrast head-up displeje je možné 

vypoèítat podle rovnice [1].  

 

RW

RWD

L

LL
CR

+
=  (1) 
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Kde CR pøedstavuje kontrastní pomìr LD je jas displeje a LRW je jas okolního prostøedí. 

Doporuèované hodnoty kontrastního pomìru se uvádìjí jako 1.2 až 1,3 v celém rozsahu jasu 

okolí. 

3.1.4 Polopropustné zrcadlo 

Na polopropustném zrcadle dochází ke slouèení obrazu okolního svìta pøed letadlem a také 

obrazu generovaného obrazovým generátorem. Zrcadlo je vìtšinou na stranì pøivrácené 

k pilotovi pokryto reflexivní vrstvou odrážející záøení ve spektru generovaném obrazovým 

generátorem a propouštìjícím všechno ostatní záøení (malá ztráta jasu pøi pohledu z kabiny). 

Druhá strana zrcadla je pokryta anti-reflexní vrstvou, která potlaèuje efekt parazitních odrazù. 

3.2 Implementace 

V následující èásti je popsána implementace HW a SW vybavení zobrazovaèe. 

3.2.1 HW realizace 

Head-up zobrazovaè byl realizován podle konceptu. Který je zobrazený na obr. 5. 

Komunikaci po sbìrnici CAN zajiš•uje univerzální modul [13], který následnì pøedává data 

modulu øízení matice LED diod (viz obr. 7). Generátor obrazu je realizovaný pomocí matice 

LED diod zobrazené na obr. 8. Základní rozhraní øídící desky zobrazené na obr. 6 jsou: ladící 

dioda (1), rozhraní pro pøipojení matice LED diod (2), která obsahuje øídicí a napájecí signály, 

rozhraní pro øízení segmentového LCD displeje (3), který ale není na head-up displeji využitý, 

rozhraní pro ladìní procesoru (4), SPI rozhraní (5), na head-up nepoužité, IIC rozhraní (6), ke 

kterému je pøipojené tlaèítko volby módù, AD pøevodník (7), který mìøí intenzitu okolního 

záøení, PWM výstup (8), SCI rozhraní pro pøíjem dat z komunikaèní desky (9) a napájecí 

zdroj (10). 

Matice LED diod pøedstavuje separátní plošný spoj propojený s øídicím modulem plochým 

kabelem (viz obr. 8, položka (4)). Matice sestává z 24 x 16 LED diod v pouzdøe 0603 pro 

povrchovou montáž (viz obr. 8, položka (1)). Pro øízení jsou použity budièe ULN2003A (2), 

které umožòují použít vyšší proud pro napájení LED diod. Pro adresaci jednotlivých elementù 

je použitý demultiplexer 3-na-8 74HCT238 (3), a tøí stavový budiè 74HCT541 (5).  
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Obr. 7: #ídicí deska natice LED diod. 

 

Obr. 8: Matice LED diod zobrazovacího generátoru. 

Pohled na celkový sestavený head-up dispay je zobrazen na obr. 9, kde jednotlivé položky 

mají následující význam: (1) pøedstavuje polopropustné zrcadlo, (2) kolimaèní optiku, (3) 

pøepínaè zobrazovacích módù, (4) elektronika komunikace po sbìrnici CAN, (5) kolejnice pro 

nastavení optické cesty, (6) zobrazovací generátor - matice LED diod, (7) øídící elektronika 

LED matice a (8) svìtlo-citlivý rezistor pro nastavení intenzity zobrazované informace. 
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Obr. 9: Celkový pohled na realizované za!ízení 

3.2.2 SW realizace 

Softwarové vybavení displeje je realizováno v programovacím jazyce C pro obì vnitøní desky 

– komunikaèní i øízení LED matice. Vnìjší rozhraní tvoøí sbìrnice CAN s protokolem 

CANaerospace. Obr. 10 zobrazuje blokové schéma zapojení head-up displeje do testovacího 

øetìzce, kde je zdroj informací o náklonech letadla poskytovaný volnì dostupným leteckým 

simulátorem FlightGear. 

 

Obr. 10: Propojení jednotlivých blok$ pro testování head-up displeje  

v sou•innosti s leteckým simulátorem 
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Simulátor komunikuje s programem FG Connector, který umožòuje pøístup k vnitøním 

promìnným simulátoru a zároveò umožòuje otevøít TCP/IP spojení do prostøedí Matlab, kde 

je možné nahrát rozšíøení Matlab2CAN toolbox. Toolbox zajiš•uje pøenos dat mezi GC 

connectorem a sbìrnicí CAN pøièemž je možné toolbox dále rozšiøovat. V práci [9] je 

popsané rozšíøení, které umožòuje komfortní ovládání prùhledového displeje 

4 Výsledky a testování 

Realizovaný head-up displej umožòuje zobrazovat informace ve tøech módech, které jsou 

zobrazené na obr. 11. První zobrazovací mód umožòuje zobrazovat èíslo, pøípadnì dvojici 

èísel, které mùže reprezentovat napø. výšku a rychlost. Ve druhém zobrazovacím módu displej 

zobrazuje pøímo èáru umìlého horizontu na základì údajù o náklonu pøijímaných pomocí 

sbìrnice CAN. Tøetí mód umožòuje zobrazovat navádìcí køíž, který se podobá navádìcímu 

systému ILS. V tomto pøípadì se pøedpokládá využití hlavnì pro funkci bezpeèného navedení 

na pøistání v pøípadì výskytu mimoøádných situací [12]. 

Obr. 11: Podporované zobrazovací módy za!ízení:  

numerické zobrazení, um"lý horizont, a navád"cí k!íž. 

Obr. 12 ilustruje druhý zobrazovací mód displeje. Na obrázku je zobrazená èára reprezentující 

èáru umìlého horizontu. Rozlišení displeje a také velikost jednoho pixelu je daná velikostí 

LED diody v SMD pouzdøe 0603. Dalším problémem je zvìtšující efekt konvexní kolimaèní 

èoèky, který zpùsobuje deformaci obrazu v pøípadì, že pozorovatel není vzhledem k displeji 

v optimální poloze a tím dále klesá rozlišení displeje – obraz se posouvá za hranice èoèky. 

Èitelnost displeje je pak definovaná vzdáleností mezi pixely ve zvìtšeném obraze, který 

obsahuje i parazitní odrazy. 
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Obr. 12: Ilustrace funkce pr$hledového zobrazova•e  

po p!ipojení k  leteckému simulátoru FlightGear 

Obr. 13 ilustruje soudkovitost výsledného obrazu, odrazy svìtla LED diod od zeleného plochy 

plošného spoje a také parazitní odrazy vzniklé na zalamovacím a polopropustném zrcadle. 

V obrázku jsou dále naznaèené pozorovací úhly v horizontální a vertikální rovinì.  

5 Záv"r  

Z èlánku zøetelnì plyne, že problematickou èást u head-up zobrazovaèù netvoøí elektronická 

soustava, ale soustava optický elementù, které jsou nutné pro kolimaci generovaného obrazu. 

Parametry vyvinutého zaøízení jsou shrnuté v tab. 1. Z tabulky vyplívá, že profesionální head-

up displej disponují mnohem vìtším rozlišením. Na druhou stranu je navržený prototyp 

urèený pro specifickou funkci a v tomto pøípadì je omezené rozlišení výhodou vzhledem 

k jednoduchosti implementace celého prùhledového displeje. 

V tomto èlánku jsou popsané jednotlivé typy zobrazovaèù používaných v souèasném letectví. 

Èlánek krátce ilustruje realizovaný prototyp head-down displeje a podrobnì popisuje 

konstrukci head-up displeje, který je zamýšlen jako zobrazovací jednotka pro funkci 

bezpeèného navedení na pøistání v pøípadì výskytu mimoøádných situací. 
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Obr. 13: Detailní pohled na displejem zobrazovanou •íselnou informaci 

Popisovaný systém prùhledového zobrazovaèe je složen z øídicí elektroniky, optické soustavy 

a obrazového generátoru, který je tvoøený maticí LED diod. Tato podoba vyvíjeného zaøízení 

byla vybrána z dùvodu vysoké svítivosti a jednoduchosti implementace ovládací elektroniky a 

zobrazovacích prvkù. Do budoucna je možné použít svítivé LED diody v menším pouzdøe za 

využití strojového osazování a pájení 

 

 Vyvinutý prototyp Profesionální HUD 

Pozorovací úhly 14° x 6° 20-25° 

Pozorovací vzdálenost 0.3-0.5m 0.6m 

Rozlišení 24 x 16 640 x 480 

Tab. 1: Porovnání vlastností vyvinutého za!ízení s profesionálním displejem 
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Resume: 

EHAS (Electro Hydrostatic Actuation System) is progressive technology used in design of 
advanced aircraft hydraulic systems. Its development could be traced back to 50´, however its 
true potential has been revealed quite recently due to development and practical application 
of technologies such FBW (Flight By Wire) and MEA[2]  (More 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 such FBW or FBL 

(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 

question 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 
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Package) which is dated back to 50´. Today, the EHAS is capable to fully replace or even 

surpass classical hydraulic systems. It has been revealed on aircrafts such Boeing 787, 

Airbus A-380 and F-35 Lightning II. Let´s do an analysis of EHAS implementation with 

overview of possible use of MEA concept in case of already existing modern combat aircraft.  

2 EHAS 

The biggest difference between classical hydraulic systems and EHAS is manner of power 

generation and distribution. Next EHAS specific feature is a decentralized topology of 

actuator packages which are mostly designed as LRU (Line Replaceable Unit). Those 

packages consist of fully autonomous hydraulic circuits and actuators. An example of this 

approach is the hydraulic system of F-35 aircraft (picture 1). 

 

Picture 1: F-35s EHAS topology [3] 

There is another approach combining classical hydraulic systems with EHAS. It is MS-EHAS 

(Multi Supply-EHAS) which is designed as hydraulic circuit or whole system powered by one 

primary electrically driven hydraulic pump. As an example of this approach could be used 

hydraulic system of Boeing 787 aircraft. 

The significant amount of energy drawing from power plants only when needed by actuator 

packages is a common goal for both solutions. It presents a desired state. Only the control 

circuits are powered while rest of the system is in stand-by mode. It leads to decrease of fuel 

consumption and also increase of useable engine power. Following pros are obvious from 

EHAS design: 
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• suitable for very high hydraulic fluid work pressure (4000 to 8000 PSI), 

• more efficient use of energy drawn from power plant, 

• more possibilities of system back up, not only in hydraulic system, 

• improved monitoring of hydraulic system, 

• lower maintenance costs, 

• less skilled aircraft ground personal is required for hydraulic system repairs, 

• easier aircraft repairs in field conditions. 

3 MEA 

MEA is concept of aircraft using mostly electric energy for powering its systems with central 

controlled power distribution. This concept was developed to achieve higher efficiency of 

whole aircraft. It is achieved by reducing compressed air bleed from power plants. Increasing 

efficiency is more significant with higher compression ratio and by-pass ratio of the engine. 

However, there is major difference of compressed air bleed for ECS (Environmental Control 

System)[6] and energy for EHAS between jet liner, for which was MEA concept originally 

developed, and advanced jet fighter. The jet liner, an inherently stable aircraft, will benefit 

during its long constant level flight from cabin air regeneration and possibility to shut down 

some hydraulic pumps when they are not needed (landing gear, flaps operation etc.). That 

brings significant possibilities for optimisation of aircraft electrical system during its design. 

In contrast the advanced jet fighter, usually designed as an inherently unstable aircraft, is 

using air 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 ready to take 

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 features in negative 

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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4.1 Description of modern fighter jet hydraulic system 

As a start point system for EHAS application is chosen system of single engine inherently 

unstable fourth generation advanced jet fighter aircraft with following basic features:  

• two independent hydraulic systems, 

• triple redundant hydraulic power source in one of mentioned systems, 

• use of tandem actuators (each chamber is fed by different hydraulic system) to ensure 

redundancy of flight safety critical control surfaces, 

• ability to continuously feed actuators with pressure fluid, even during emergency 

hydraulic power source start up (due to primary source malfunction), 

• high precision of movement and quick response of actuators due to aircraft 

stabilisation, 

• ability to isolate damaged sub-branches after leakage monitoring alarm, 

• ability to set control surfaces to free-floating damping mode to ensure minimum drag 

and prevent control surfaces damage, 

• use of electroimpulse control. 

•  

Following part of the paper shows how the maximum power input of actuators is estimated:  

a) from known piston stroke and maximum angular speed of movement of each control 

surface is calculated maximum actuator linear speed of movement, 
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b) from known piston geometry (its inner and outer diameter) and calculated maximum 

linear piston speed of movement could be calculated maximal flow in/out certain 

actuator, 
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c) then, if we presume constant system pressure, maximum power output of certain 

actuator could be calculated. 

 
max kP Q p= ×  (4) 

4.2 EHAS application analysis 

Due to experiences from development of F-35 aircraft starter-generator [4] I believe that it is 

necessary to design EHAS power source output to value close to maximum expected EHAS 

power consumption. Mentioned power consumption is sum of maximum calculated values 

multiplied by expected efficiencies of every actuator involved. By using this principle we can 

expect increased weight of starter-generators but on the other hand aircraft electric system 

will have auxiliary/emergency power almost immediately at disposal without major impact to 

EHAS. I think that for EHAS it is ideal to use standardized 270 or 540V direct current. 

To keep amount of newly developed units as low as possible I suggest to design power output 

from aircraft gearbox within its current limits. Implementation of EAU[7] (Electronic 

Accumulator Unit) seems to be promising approach. Combination of accumulators and ultra 

capacitors is usually used in their design. I believe that, due to advanced jet fighter EHAS 

energy requirements, it is better to use EAU based on ultra capacitor only. Then we could 

design power source system to value near maximum expected continuous power consumption 

and cover peak power demands by EAU.  

Implementation of EAU is beneficial because of following pros: 

• more efficient use of energy produced by emergency power source and longer 

permitted time for its activation, 

• ability to deliver enough power for one APU (Auxiliary Power Unit) start without 

influence of external temperature conditions, it results in the increase of aircraft 

battery life, 

• optional use of extra power for turbofan engine start-up procedure, especially for 

faster critical speed transition, 

• it is possible to recuperate energy of damped control surface movement (special 

actuator package design is required), 
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• due to significant increase of peak power output it is possible to achieve faster control 

surface movement in cases like turn initiation, lift force damping, etc. thus increase 

manoeuvrability and VSTOL capability of the aircraft. 

•  

Due to better energy flow control it is possible to use actuator packages able to work in 

several modes, such are economic, normal and high performance. That will lead to further 

improvement in case of system efficiency and aircraft power consumption optimisation. 

4.2.1 Power source system  

I think that it is necessary to use electric wiring instead of aircraft structure for closing 

electrical circuits due to high electric current and large scale of composite materials used in 

aircraft design. As primary wiring are used two BPVLE type lines of equal cross section. 

To save some weight I suggest using minus common line for main as well as for back up 

circuits. Schematic power source system layout is shown at picture 2. 

4.2.2 Power distribution system  

Power source system is connected with power distribution system of aircraft by two main 

electrical buses, as it is shown at picture 3. EAUs are connected directly to main buses (one 

for each main bus). Actuator packages are linked to main buses by following buses: 

• two main elevon buses designed for power transfer to inner and outer elevon actuator 

package, 

• two auxiliary elevon buses for power transfer to inner and outer elevon actuator 

packages which are using common minus line with buses mentioned above, 

• two main canard buses designed for power transfer to left and right canard actuator 

packages and landing gear MS-EHAS which are interconnected by back up circuits. 

Common minus lines are used with main canard buses, as mentioned above, 

• single airbrakes bus for power transfer to airbrakes MS-EHAS and rudder (back up is 

done by direct connection with main bus). 

 

When the power distribution and power generation systems are in normal state, all circuits are 

closed thus starter-generators work parallel in common load. Loads of main power sources are 

monitored, evaluated and adjusted to achieve equal work load. If some part of system fails it 
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is automatically disconnected to reduce possible negative effects on remaining parts of 

system. 

 

Picture 2: Proposed power source system schematics 
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Picture 3: Part of power distribution system schematics 

4.2.3 EHAS implementation weight balance 

Impact of EHAS implementation to JAS-39 aircraft on its weight is assessed with weight 

comparison of replaced parts of system only. We could say that difference between weight of 

current and proposed power distribution system is marginal even if wiring for powering 

EHAS are significantly over dimensioned due to significant increase of back up options as 

shown in tables 1 and 2. 

We cannot say the same in the case of power source system and actuator packages. If we 

compare weight of current system and proposed one it is obvious that major weight 

differences are caused by starter generators and electrical actuator package motors as shown 

in tables 1 and 2. However there is significant difference between weight achieved by use of 

currently common components (table 1) and those used on F-35[8] (table 2). That leads to 
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conclusion that specific power of mentioned components is crucial for successful EHAS 

implementation. To achieve such high specific power it is necessary to use hi-tech permanent 

magnets materials such samarium or neodymium alloys (SmCo5, Sm2Co17 or FeNdB). 

 

Units 
Current EHAS Difference  

Units 
Current EHAS Difference 

[kg] [kg] [kg]  [kg] [kg] [kg] 

Hydraulic pumps 10,3 17,35 7,05  Hydraulic pumps 10,3 17,35 7,05 

Starter generators 

450 [W/kg] 
- 120,44 120,44 

 

Starter generators 

 1400 [W/kg] 
- 38,72 38,72 

Pipes/leads 6,96 18,24 11,28  Pipes/leads 6,96 18,24 11,28 

Hydraulic 
accumulatores/EAU 

15,5 7,66 -7,84  
Hydraulic 
accumulatores/EAU 

15,5 7,66 -7,84 

Hydraulic 
reservoars 

16 - -16  
Hydraulic 
reservoars 

16 - -16 

Hydraulic fluid in 
tubes 

4,51 - -4,51  
Hydraulic fluid in 
tubes 

4,51 - -4,51 

Hydraulic fluid in 
reservoars 

13,14 - -13,14  
Hydraulic fluid in 
reservoars 

13,14 - -13,14 

Electric engines  
300 [W/kg] 

- 420,38 420,38  
Electric engines 
3300 [W/kg] 

- 38,6 38,6 

SUMMATION 66,41 584,07 517,66  SUMMATION 66,41 120,57 54,16 

  

Table 1: Weight comparison of EHAS based on units with nowadays specific power 

Table 2:  Weight comparison of EHAS based on units with specific power estimated 
form available data for F-35 [8] 

5 Conclusion 

On the base of described analysis we can conclude that successful EHAS implementation to 

advanced jet fighter is possible only with availability of high-tech electric engines and starter-

generators. These electric components should reserve specific power significantly higher 

(1500-3500 W/kg) then it is common in nowadays generation of these parts (300-450W/kg). 

It is supposed that the decentralised hydraulic actuating system designed with use of 

mentioned components should be much more reliable, combat survivable, with more back-up 

possibilities (including interconnection with electric power system) as well as serviceable 
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while reaching desired parameters. The diagnostic process improvement is possible due to 

EHAS complex monitoring system and thus increasing preventive maintenance efficiency. 

Because of widespread LRU use in system based on EHAS it is easier to maintain. 

The practical verification of actuating packages of EHAS type using of ultra-capacitors is a 

part of upcoming experiment of the author. 
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Resumé: 

Tento èlánek se zabývá aerometrickými mìøeními a sondami používanými pro tyto úèely, se 
zamìøením na závìsné sondy pro mìøení výšky a rychlosti. V pøíspìvku je detailnì popsané 
mìøení, které probìhlo v tunelu patøícímu Výzkumnému a zkušebnímu leteckému ústavu 
Praha-Letòany, a jeho výsledky. Toto mìøení mìlo za cíl ovìøit vlastnosti chování a rozložení 
tlakù novì navrhované závìsné sondy s prùmìrem 7 cm a sondy plánované pro použití v 
novém systému mìøení polohových úhlù. Pro mìøení je použitý aerometrický systém 
instalovaný do tìla sondy, který je po rozšíøení použitý i pro mìøení polohových úhlù. 
Namìøené hodnoty tlakù jsou porovnány s výsledky simulace proudìní, 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 Úvod 

Nejpoužívanìjší sondy pro mìøení aerodynamických velièin jsou Pitot-statické sondy, které 

umožòují mìøit celkový a statický tlak, ze kterých se poté poèítá výška a rychlost letu. Pro 

mìøení úhlu nábìhu a úhlu vyboèení se používají napø. køidélkové sondy, nebo sondy které 

mìøí tlakovou diferenci na kulové ploše. Pokud jsou tyto sondy umístìny v blízkosti letadla, 
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jsou ovlivnìny jeho tlakovým polem. Z toho dùvodu se pro kalibraci pøístrojù na letadle 

používají závìsné vleèné sondy (trailing bomb). 

1.1 Vle•ná sonda 

Vleèná sonda je specializovaným mìøicím zaøízením, umožòující mìøit základní aerometrické 

velièiny v nerozrušeném vzdušném proudu vzdálenì pod a za letounem. Názornou pøedstavu 

o konstrukci závìsné sondy a jejím užitím zobrazuje obrázek 1-1. 

 

a) b) 

Obr. 1-1: a) Vle•ná aerometrická sonda, b) sonda v pracovní poloze. 

Vyvíjená sonda, na které mìøení probíhala, pøináší 2 nové pøístupy ve snaze zpøesnit mìøení a 

dosáhnout vyšší provozní spolehlivosti pomocí následujících pøístupù: 

• Plnì elektronického zpracování mìøených velièin již na palubì sondy, které je možno 

provádìt jako v [1]. 

• Bezdrátové odesílání zpracovaných èíselných velièin na palubu letounu digitálním 

modemem [2]. 

 

Inovace vleèné sondy zahrnují použití systému sledování polohy sondy, tj. úhlu nábìhu ! a 

úhlu vyboèení ". Úhel nábìhu a úhel vyboèení mohou být použity napø. i v systému pro 

korekci nepøesností navigaèních parametrù [3]. Systém snímání úhlu nábìhu a vyboèení je 

založen na ètveøici køížovì umístìných otvorù (dvojice pro ! a  ") na vstupní èásti sondy, ve 

kterých pøi vychýlení sondy z rovnobìžné polohy dojde ke vzniku diference tlakù. Ta je po 

pøevedení a vyhodnocení indikována jako pøíslušný úhel a mùže být použita pro korekci 

hlavních velièin. Ovìøení chování tohoto systému v reálném proudìní bylo jedním z dílèích 

cílù tohoto mìøení. Použitý mìøicí systém byl po rozšíøení použitý i pro ovìøení chování 

sondy urèené pro mìøení polohových úhlù za pomoci vertikální tlakové diference [3]. 
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1.1 Pitot-statická sonda pro m•!ení polohových úhl• 

Pro mìøení polohových úhlù byla navržena a vyrobena Pitot-statická sonda, jejíž výkres je na 

obr. 1-2. I když tato sonda obsahuje výstupy celkového a statického tlaku, pro mìøení 

polohových úhlù se používá pouze statický tlak. 

 

Obr. 1-2: Výkres Pitot-statické sondy. 

Pro porovnání mìøených tlakù kolem Pitot-statické sondy byl vytvoøen zjednodušený model 

sondy v programu ANSYS, který je zobrazen na obr. 1-3. Model simuluje proudìní v okolí 

hlavy sondy a vstupních otvorù pro odbìr tlaku. V porovnání se skuteènou sondou, která je 

zobrazena na obr. 1-4 konèí model za štìrbinou pro odbìr statického tlaku a chybí koncová 

èást s držákem pro uchycení na mìøicí modul. 

  

Obr. 1-3: Model sondy v programu ANSYS. 

 

Obr. 1-4: Pitot-statická sonda pro m•!ení polohových úhl•. 
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2 Popis m•!ení parametr• záv•sné sondy 

Mìøení probíhalo 30. 6. 2011 ve Výzkumném zkušebním leteckém ústavu Praha-Letòany. 

K mìøení byl využit aerodynamický tunel s otevøeným mìøicím prostorem typ Eiffel. 

Uvedený tunel dokáže vyvinout proudìní do rychlosti 55 m/s, prùmìr jeho mìøicího úseku se 

zaruèenými charakteristikami proudìní je 1,8 m [4]. 

Mìøená vstupní èást sondy byla do mìøicího úseku pøipevnìna pomocí pro tento úèel 

speciálnì sestrojeného pøípravku umožòujícího ruèní zmìny úhlu nábìhu, pøípadnì vyboèení. 

Rozsah nastavitelného úhlu je -30° až 30° od vodorovné roviny. Spolu se vstupní èástí 

závìsné sondy byly do tunelu umístìny ještì køidélková sonda a Pitot-statická sonda, které 

byly vypùjèeny z VZLU. Z dùvodu porovnání rùzných typù byly sondy pøipevnìny ke 

spoleèné ose a kalibrovány tak, aby pro libovolné nastavení byly ofukovány vždy pod 

shodným úhlem nábìhu. Mìøené sondy umístìné na polohovacím pøípravku v 

aerodynamickém tunelu jsou zobrazeny na obr. 2-1. Køidélková sonda je oznaèena jako „A“, 

vstupní èást vleèné sondy jako „B“, Pitot-statická sonda jako „C“ a polohovací pøípravek je 

oznaèen písmenem „D“. 

 

Obr. 2-1: M•! icí p!ípravek a p!ipevn•né sondy v aerodynamickém tunelu. 

2.1 M•!ení charakteristik vstupní •ásti vle•né sondy 

Základem celé mìøicí aparatury byla vstupní èást sondy o prùmìru 7 cm, který je mnohem 

vìtší než doposud testované prùmìry [5]. V tìle sondy byly umístìné 2 diferenciální snímaèe 

tlaku MPXV7002DP s mìøicím rozsahem 2 kPa. Snímaèe byly zapojeny diferenènì na 

odmìrná místa tlaku pro mìøení úhlu nábìhu ! pro získání vyšší citlivosti mìøení [6]. Dále se 

v tìlese sondy nacházely 2 diferenciální snímaèe tlaku MPXV7007DP s mìøicím rozsah 7 

kPa. První snímaè zùstal nevyužit a druhý sloužil k mìøení celkového tlaku. Jeho první vstup 
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byl napojen na støední odbìrné místo sondy, druhý byl otevøen do volné atmosféry. Výstupní 

signál prvního snímaèe byl mìøen pro ovìøení stálosti napájecího napìtí. K mìøení výstupù ze 

senzorù byla použita mìøicí centrála HP 34970 s 20 kanálovým pøepínaèem, která byla 

pøipojena k PC pomocí sbìrnice GPIB [7, 8]. 

Pro potøeby ovìøení dynamických projevù proudìní na odbìrných místech sondy (kmitání 

vzduchového sloupce, atd.) a pro urèení pøibližné pøechodové charakteristiky vstupní èásti 

sondy a køidélkové sondy byl na výstupy tìchto sond pøipojen rovnìž rychlý ètyø-kanálový 

osciloskop. Zmìøené hodnoty byly osciloskopem ukládány ve formì textových souborù na 

USB flash disk. 

Všechny výše uvedené napì•ové výstupy byly rovnìž vedeny do funkèního vzorku 

AOAaAOSaSPEED [9]. Toto zaøízení disponuje 12 bitovým A/D pøevodníkem a 

zabudovanými diferenèními snímaèi tlaku MPXV7002DP (2x) a MPXV7007DP (1x). 

Porovnání jeho funkce s údaji z mìøicí centrály byl rovnìž jedním z bodù mìøení. Do 

uvedeného vzorku byly pomocí silikonových hadièek zavedeny tlaky na jeden ze snímaèù 

MPXV7002DP ze sbìrných míst pro mìøení úhlu vyboèení " závìsné sondy. Vnitøní schéma 

funkèního vzorku je na obr. 2.2. 

 

Obr. 2-2: Vnit!ní schéma funk•ního vzorku. 

Funkèní vzorek pro mìøení úhlu nábìhu, vyboèení a rychlosti byl použit v mìøení vleèné 

sondy i Pitot-statické sondy pro mìøení polohových úhlù. Pøi mìøení parametrù Pitot-statické 

sondy se využívaly pouze senzory tlaku obsažené ve funkèním vzorku. 

Druhý ze snímaèù MPXV7002DP funkèního vzorku byl pak využit pro mìøené tlakové 

diference v závislosti na úhlu nábìhu ! na Pitot-statické sondì VZLU, viz obr. 2.1 C. Snímaè 

MPXV7007DP pak mìøil hodnotu celkového tlaku ze sondy VZLU. 
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Veškeré získané údaje z funkèního vzorku  AOAaAOSaSPEED byly odesílány do PC pomocí 

sbìrnice CAN. Celkový pøehled o zapojení mìøicí aparatury je možné získat z diagramu na 

obr. 2-2. 

Jednotlivé pøijímané odmìry byly v PC zpracovávány pomocí skriptu v programu Matlab. 

 

Obr. 2-3: Obecné schéma m•!icího zapojení. 

V rámci mìøení statických charakteristik sondy byly zmìøeny hodnoty pro úhel nastavení 

pøípravku -1°, 1,8°, 4.5°, 5.8°, 10°, 13.5°, 17.5°, 22°, 31°, -5°, -11° a -22° vždy pro rychlosti 

proudìní 10 m/s, 20 m/s, 30 m/s a 40 m/s. Pro vybrané nastavení 5,8° pøi 40 m/s byly rovnìž 

odmìøeny dynamické projevy v odbìrných místech pomocí osciloskopu. 

Následnì byly zmìøeny pøechodové charakteristiky vstupní èásti vleèené sondy a køidélkové 

sondy ruèní rychlou zmìnou úhlu nastavení pøípravku pøi konstantní rychlosti proudìní. 

3 M•!ení parametr• Pitot -statické sondy ur•ené pro m•!ení 

polohových úhl• 

Parametry této sondy se mìøily ve stejném tunelu a s použitím stejného pøípravku pro 

polohování, jako v pøedchozím pøípadì. Mìøicí soustava se skládala z funkèního vzorku se 

senzory tlaku pro mìøení úhlu nábìhu, úhlu vyboèení a rychlosti, který byl pøipojený k PC 
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pomocí sbìrnice CAN a CAN/USB pøevodníku. Funkèní vzorek byl øízený z prostøedí 

Matlab. Do senzorù ve funkèním vzorku byl pøiveden tlak ze sondy pomocí silikonových 

hadièek tak, že celkový tlak byl zaveden do jednoho senzoru Freescale MPXV7007, jehož 

druhý vstup byl ponechán otevøený, a do kladného vstupu jednoho senzoru Freescale 

MPXV7002. Tlak z otvorù odebírajících statický tlak byl pøiveden do zbývajícího senzoru 

MPXV7002 (jeho druhý vstup zùstal volný) a na záporný vstup senzoru MPXV7002 s 

celkovým tlakem. Detailní zobrazení zapojení sondy k funkènímu vzorku a mìøicímu systému 

je na obr. 3-1. 

 

Obr. 3-1: Zapojení Pitot-statické sondy k m•! icímu systému. 

V aerodynamickém tunelu byly mìøeny tyto závislosti: 

• Závislost výstupního údaje (tlaku) na rychlosti pøi konstantním úhlu nábìhu proudu 

vzduchu o hodnotì 0°. 

• Závislost jednotlivých tlakù na rychlosti a úhlu nábìhu. 

4 Výsledky m•!ení 

4.1 Charakteristiky vstupní •ásti záv•sné sondy 

První ze zmìøených charakteristik je závislost tlakové diference na nastaveném úhlu nábìhu 

pøi konstantním proudìní. Charakteristiku zobrazuje obr. 4-1. Z charakteristiky vyplývá, že 

závislost diference tlakù v odbìrných místech systému urèení úhlu nábìhu ! na úhlu nastavení 

pøípravku je pro všechny rychlosti témìø lineární až do urèité hodnoty úhlu nastavení. Tato 

hranièní hodnota je závislá na rychlosti proudìní, avšak i pro nejvyšší rychlost k ní nedochází 

pøi úhlu nastavení <10°, který odpovídá pøedpokládanému pracovnímu rozsahu výchylek 

sondy. Tato hranièní hodnota úhlu byla vypoèítána i teoreticky pomocí simulaèního prostøedí 

Fluent.  

Na výsledku simulace pro úhel vyboèení 10° a rychlost nabíhajícího vzduchu 20 m/s, který je 

zobrazen na obr. 4-2., je vidìt, že pro tento pracovní bod je jeden otvor mìøení úhlu nábìhu 

témìø ovlivnìn tlakovým maximem a druhý otvor se dostává do oblasti tlakového minima. 
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Obr. 4-1: P!evodní charakteristika zobrazující diferenci tlak• v  odb•rových místech na 

úhlu náb•hu "  pro vle•nou sondu. 

V porovnání s v tunelu mìøenou Pitot-statickou sondou VZLU má závìsná sonda vìtší 

citlivost, ale úhel pøi kterém sonda pøejde do nelineární oblasti je u obou sond stejný, viz obr. 

4-3. Napø. VZLU sonda má pro úhel nábìhu 30° a rychlost 40 m/s výstupní signál 1,82 V ale 

snímací otvory závìsné sondy poskytují 3,2 V.  

Druhou základní charakteristikou je pøevodní charakteristika hodnoty celkového tlaku mìøená 

v závislosti na úhlu nastavení pøípravku pøi konstantní rychlosti proudìní. Tato charakteristika 

je zobrazena na obr. 4-4. 

 

Obr. 4-2: Rozložení tlaku kolem záv•sné sondy p!i rychlosti 20 m/s a úhlu vybo•ení 10°. 
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Obr. 4-3: P!evodní charakteristika diference tlak• v odb•rových místech systému ur•ení 

úhlu náb•hu " pro Pitot -statickou sondu VZLU. 

 

Obr. 4-4: P!evodní charakteristika celkového tlaku na úhlu náb•hu " pro vle•nou 

sondu. 

Uvedená charakteristika zobrazuje pomìrnì netradièní chování údaje celkového tlaku na úhlu 

nábìhu pøípravku. Do úhlu nastavení 7° vykazuje vstupní èást celkového tlaku relativnì 
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nezávislý údaj na úhlu nastavení. Od této hodnoty pak oproti pøedpokladu dochází ke 

zvyšování údaje celkového tlaku. Tento trend ustává pøibližnì na úhlu nastavení 25°, kde se 

dle oèekávání zaèíná snižovat vlivem odchýlení odbìrného místa z proudìní. Dùvod tohoto 

chování zatím není zcela jasný. Možná pøíèina mùže spoèívat v kladné zmìnì efektivní 

plochy odbìrného místa pøi zvýšeném úhlu nastavení vlivem vìtšího otvoru pro odbìr tlaku 

(prùmìr 8 mm), než je u tìchto sond zvykem. Detail hlavy sondy je na obr. 4-5. Pro 

dokreslení a porovnání této netypické charakteristiky je na obr. 4-6 pøiložena pøevodní 

charakteristika hodnoty celkového tlaku na úhlu nastavení Pitot-statické sondy z VZLU, která 

se chová oèekávaným zpùsobem. 

 

Obr. 4-5: Detail hlavy záv•sné sondy. 

 

Obr. 4-6: P!evodní charakteristika celkového tlaku na úhlu náb•hu " pro Pitot-

statickou sondu VZLU. 

Výše uvedená závislost ovlivòuje mìøení rychlosti pomocí závìsné sondy. Rozdíl mezi 

vypoètenou rychlostí letu pøi úhlu nábìhu 17° a 0° je 0,98 m/s. Pro použití závìsné sondy jako 
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kalibraèního systému by bylo potøeba buï udržovat sondu v rozmezí ±7°, nebo ji kalibrovat 

podle dané charakteristiky. 

Zpracované hodnoty získané z funkèního vzorku [5] byly porovnány s údaji získanými mìøicí 

centrálou. Porovnáním bylo zjištìno, že vzorek pracuje na všech svých vstupech korektnì. 

Pøepoèet mezi skuteèným napìtím a èíselným údajem vzorku ze snímaèe je možné vyjádøit 

jako: 

 
�7 
L �0 �® �s�á�t�t �® �s�r�?�7���� (1) 

Správnost pøepoètu dokládá graf na obr. 4-7. znázoròující prùbìh totožného údaje získaného 

mìøicí centrálou a funkèním vzorkem s následným pøepoètem výstupních hodnot na napìtí. 

Tento pøepoèet zjištìný mìøením odpovídá pøedpokládanému pøepoètu urèenému v laboratoøi. 

 

Obr. 4-7: Porovnání údaj• získaných m•! icí centrálou a funk•ním vzorkem. 

V závìru vyhodnocení byly výsledky ze statických charakteristik porovnány s døívìjšími 

výsledky získanými na pokusných sondách o prùmìru 16mm, na kterých byl koncept systému 

pro urèování úhlu nábìhu ! vyvinut. Statická charakteristika tìchto sond je znázornìna na 

obr. 4-8. 
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Obr. 4-8: P!evodní charakteristika diference tlak• v odb•rných místech systému ur•ení 

úhlu náb•hu " sondy o pr•m•ru 16mm [ 5]. 

Porovnáním bylo zjištìno, že systém urèení úhlu nábìhu ! vleèené sondy sice vykazuje nižší 

citlivost, avšak oproti sondám 16mm, vykazuje vìtší úsek lineární závislosti o cca. 5° (viz 

obr. 4-1). 

Pøechodová charakteristika výstupního napìtí senzorù pro urèení úhlu nábìhu ! byla mìøena 

pomocí osciloskopu a vyplývá z ní, že tento systém odpovídá tlumenému systému 2. øádu.  

 

Obr. 4-9: P!echodová charakteristika výstupního signálu k!idélkové a vle•né sondy[10]. 
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Tato charakteristika je zobrazena spoleènì mìøenou hodnotou celkového tlaku a s výstupním 

signálem z køidélkové sondy na obr. 4-9.  

Závìsná sonda má v porovnání s køidélkovou sondou menší citlivost, ale má menší pøekmit a 

vìtší tlumení výstupního signálu. Z uvedeného grafu je taky patrné, že celkový tlak mìøený 

vleènou sondou se bìhem pøechodového dìje nemìní. 

Frekvenèní analýza byla provedena na vzorku dat z mìøení pøi rùzných rychlostech a nulovém 

úhlu nábìhu a neodhalila ve vypoèteném spektru zmìøených signálù žádné výrazné spektrální 

èáry. Poèet vzorkù v tomto mìøení byl 10000, tudíž poèet vzorkù potøebných pro frekvenèní 

analýzu byl dostateèný. Lze tedy pøedpokládat, že v odbìrných místech vstupní èásti vleèené 

sondy nedochází k dynamickým projevùm proudìní. 

4.2  Výsledky m•!ení parametr• Pitot-statické sondy ur•ené pro m•!ení 

polohových úhl• 

Závislost jednotlivých mìøených tlakù na rychlosti je na obr. 3-7. Je na nìm vidìt, že si tlaky 

mìøené senzory Freescale MPXV s rozdílným rozsahem 7 a 2 kPa odpovídají, tedy že celkový 

tlak je roven souètu dynamického a statického tlaku. 

 

Obr. 3-7: Závislost m•!ených tlak• na rychlosti.  

Data z tohoto mìøení byla analyzována i ve frekvenèní oblasti, výsledky analýzy signálu ze 

senzoru, který snímal celkový tlak, jsou zobrazeny na obr. 3-8. Na obrázku je vidìt, že signál 
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obsahuje frekvenèní složky, které se zesilují s rychlostí proudu vzduchu, ale nemìní se jejich 

frekvence. Z toho plyne, že pro vyšší rychlost ofukování je celkový tlak urèen s vyšší 

nejistotou mìøení. Tyto složky jsou pravdìpodobnì zpùsobeny kmitáním polohovacího 

pøípravku se sondou na vlastní frekvenci polohovacího pøípravku, které bylo buzené 

nabíhajícím proudem vzduchu a mìlo s rostoucí rychlostí rostoucí amplitudu. Signál ze 

senzoru statického tlaku žádné výrazné spektrální èáry neobsahuje. 

 

Obr. 3-8: Frekven•ní spektrum signálu ze senzoru celkového tlaku. 

Rozložení tlaku a rychlosti kolem modelu sondy pro nulový úhel nábìhu a rychlost vzduchu 

20 m/s je na obr. 3-9. Toto rozložení odpovídá teoretické pøedstavì tlakù a rychlostí kolem 

tìlesa s kulovou hlavou. Také je vidìt, že sonda byla navržena dobøe a tlakový rozruch, který 

vznikl na špici sondy (A) se postupnì ustaloval (B) a v okolí odbìrù statického tlaku (C) je 

tento tlak již ustálen. 

 

a) b) 

Obr. 3-9: Rozložení a) tlaku a b) rychlosti kolem modelu sondy. 
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Srovnání mìøených tlakù s tlaky, které byly získány ze simulace v programu ANSYS, v 

závislosti na rychlosti nabíhajícího proudu vzduchu je zobrazeno na obr. 3-10. Z porovnání 

výsledkù simulace a reálného mìøení je vidìt, že statický tlak v simulaci odpovídá 

zmìøenému statickému tlaku. Celkový tlak ze simulace vyšel vyšší než z mìøení a se 

zvìtšující se rychlostí tento rozdíl ještì rostl. Pøi 40 m/s je tlak ze simulace vyšší o 34 Pa. Je to 

nejspíše zpùsobeno rozdílem mezi ideálním povrchem sondy v simulaci s reálným povrchem 

mìøené sondy. 

 

Obr. 3-10: Srovnání tlaku z m•!ení a tlaku ze simulace. 

Porovnání závislosti celkového a statického tlaku z mìøení a ze simulace v závislosti na úhlu 

nábìhu pøi rychlosti vzduchu 20 m/s je na obr. 3-11. Statické tlaky z mìøení a ze simulace si v 

oblasti záporných úhlù a kolem nuly do 3° odpovídají, poté statický tlak z mìøení klesá 

rychleji než ze simulace a je nesymetrický k nulovému úhlu. Celkový tlak ze simulace má 

jiný prùbìh závislosti tlaku na úhlu nábìhu než prùbìh namìøeného celkového tlaku. 

Nesymetriènost tlakù je pravdìpodobnì zpùsobená blízkostí mìøené sondy k základnì, na 

které byla uchycená. Tj. levá èást grafu odpovídá zdvihu sondy nahoru – od podložky, a pravá 

èást grafu odpovídá sklonu sondy – smìrem k podložce. 
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Obr. 3-11: Rozložení a) tlaku.a b) rychlosti kolem modelu sondy. 

5 Záv•r  

Z výsledkù mìøení vyplývá, že je systém urèení úhlu nábìhu ! na závìsné sondì dostateènì 

citlivý a jeho závislost je lineární v uvažovaném pracovním rozsahu. Odbìrné místo 

celkového tlaku vykazuje do úhlu nábìhu 7° nezávislost na tomto úhlu, pøi vyšším ! se 

projevuje nestandardní chování vstupu celkového tlaku. Toto chování je možné korigovat, 

nebo odstranit tím, že bude sonda ustalována v pracovním bodì ±7°. Od 8° se projevuje i 

zmìna linearity charakteristiky úhlu nábìhu. Tyto nelinearity bude tøeba dále prostudovat a 

provést pøípadné úpravy vstupní èásti, èi tuto závislost korigovat pøi zpracování výsledkù. V 

porovnání s pøedchozím typem sond (16mm) vykazuje vleèená sonda nižší citlivost v 

urèování úhlu nábìhu !, avšak vyšší lineární oblast jeho mìøení. Z analýzy signálù ve 

frekvenèní oblasti vyplynulo, že pøi použitých rychlostech vzorkování na odbìrných místech 

sondy nedochází k dynamickým projevùm proudìní. Dále se podaøilo ovìøit, že funkèní 

vzorek pracuje korektnì a lze ho využít pro další mìøení. 

Pøi porovnání výsledkù simulace Pitot-statické sondy pro mìøení polohových úhlù se zjistilo, 

že zmìøené hodnoty celkového tlaku neodpovídají pøesnì hodnotám simulace, což je 

zpùsobeno rozdílem mezi ideálním a reálným povrchem sondy a umístìním reálné sondy na 

podstavec v mìøicím tunelu. Rozložení tlakù a rychlostí kolem modelu sondy pøi simulaci 
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odpovídá teoretické pøedstavì rozložení. Tato sonda má minimální závislost tlakù na úhlu 

nábìhu v pracovní oblasti ±10° úhlu nábìhu a obsahuje složky ve frekvenèní oblasti, které 

jsou pravdìpodobnì zpùsobeny kmitáním pøípravku s uchycenou sondou v tunelu. 
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Resumé: 

!lánek popisuje nové koncepce hlasových pozemních komunika"ních systém# leteckých 
provozních služeb. Zam••uje se na principy, technologická •ešení a jejich provozních 
možností. 
The article describes a new concept of ground voice communication systems in air traffic 
services. It focuses on the principles, technology solutions and their operational capabilities. 

1 Úvod 

V souèasné dobì jsou na vojenských letištích na letištních stanovištích letových provozních 

služeb používány digitální telefonní ústøedny Frequentis VCS 3020L, které splòují normu 

Eurocontrol MFCR2. Tyto ústøedny využívají základní technologii postavenou na èasovém 

multiplexu a pulsní kódové modulaci (TDM/PCM). Souèasné dobì jsou v platnosti v rámci 

Eurocontrol doporuèení, která øeší využití technologie Voice over Internet Protocol (VoIP) tj. 

technologie, která umožòuje pøenos digitalizovaného hlasu v tìle paketù rodiny protokolù 

UDP/TCP/IP prostøednictvím poèítaèové sítì nebo jiného média, prostupného pro protokol IP. 

Jedná se o doporuèení „EUROCAE ED-136/WG-67“ - Voice over Internet Protocol (VoIP) 

Air Traffic Management (ATM) System Operational and Technical Requirem, „EUROCAE 

ED-137/WG-67“ - Interoperability Standards for VoIP ATM Components a „EUROCAE ED-

138/WG-67“ - Network Requirements and Performances for Voice over Internet Protocol 

(VoIP) Air Traffic Management (ATM) Systems vydané v roce 2009. Souèasnì používané 

digitální telefonní ústøedny jsou už na hranici své životnosti. Novì zavádìné telefonní 

ústøedny Frequentis VCS 3020X využívají již v nìkterých èástech systému technologii VoIP. 

2  Rozhraní systému a hardware 

Frequentis 3020X je Voice Communication System (VCS) – hlasový komunikaèní systém, 

který je urèen k zabezpeèení hlasové komunikace z pracoviš• øízení letového provozu (ATC – 

Air Traffic Control) pøi øízení èi obranì vzdušného prostoru, øízení záchranných operacích, 
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apod. V systému je integrována práce s telefonními a rádiovými prostøedky jak pomocí 

analogových a TDM rozhraní, tak pomocí VoIP. 

VCS je složena ze tøí základních èástí – pøepínacího jádra, pracovních pozic pro operátory a 

telefonních a rádiových rozhraní. 

Pøepínací jádro podle požadované velikosti systému (tj. podle poètu rozhraní a operátorských 

pozic) se liší ve fyzickém uspoøádání jádra. Jádro je vždy tvoøeno jednou CIF6 deskou a 

jednou nebo více JIF6 nebo DIF6 deskami. 

JIF6 desky jsou schopny k sobì pøipojit další zaøízení pro PCM30 rozhraních. DIF6 desky 

jsou schopné k sobì pøipojovat další zaøízení po Ethernet rozhraní. Každá JIF6 i DIF6 deska 

je schopna pøipojit 8 podøízených zaøízení. Celé jádro vždy obsahuje všechny desky CIF6, 

JIF6/DIF6 dvakrát.  

CIF6 deska a JIF6/DIF6 desky se umís•ují do spoleèného racku. Podle požadované velikosti 

systému se používá rack BGT CIF nebo BGT CIF2. Do racku BGT CIF se vejde až 15 

JIF6/DIF6 desek a je tøeba dva BGT CIF racky – pro A a B polovinu. Do racku BGT CIF2 se 

vejde dvakrát 7 JIF6/DIF6 desek – A i B polovina systému je v jednom racku. 

Nejmenší systém lze sestavit pomocí Gate-X2  – nepoužívá se BGT CIF/CIF2 rack. Gate-X2 

v sobì integruje CIF6, JIF6 a DIF6 desky. Ke Gate-X2 se již pøímo pøipojují operátorské 

pozice a BGT UIF racky s rádiovými a telefonními rozhraními. 

Støednì velké systémy jsou sestaveny z jednoho BGT CIF2 racku nebo dvou BGT CIF rackù.  

Nejvìtší systémy jsou sestaveny z více rackù BGT CIF nebo BGT CIF2, které jsou vzájemnì 

propojeny optickou sbìrnicí. Jednotlivé racky BGT jsou obvykle na fyzicky vzdálených 

lokalitách a vzniká tak jedna rozsáhlá VCS. 

Operátorské pozice jsou pøipojeny buï pomocí PCM30 rozhraní k JIF6 nebo pomocí Ethernet 

rozhraní k DIF6 podle místních podmínek. 

Operátorská pozice (iPOS) je složena z øídící jednotky a dotykového displeje. Existuje 

nìkolik typù operátorských pozic, které se liší pøipojením k jádru systému a to buï PCM30, 

metalické nebo optické LAN pøipojení. Dále uspoøádáním jednotky buï vestavná nebo na stùl 

a také typem displeje v prvé øadì rozmìry displeje a dále bìžný displej nebo displej se 

zvýšeným jasem. 

K operátorské pozici se pøipojují audio zaøízení. K dispozici je široké spektrum mikrofonù, 

telefonních sluchátek i náhlavních souprav. 

Rádiová rozhraní se umís•ují do racku BGT UIF. Tento rack je øízen kartou GPIF se 

softwarem pro øízení rádiových rozhraní. Karty GPIF jsou v racku vždy dvì z dùvodu 

redundance. Do jednoho racku je možné umístit až 14 rádiových karet typu ERIF. Karta ERIF 



11. mezinárodní v•decká konference „M••ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2011 

- 209 - 

slouží pouze k pøenosu hlasu z a do rádia. Každá ERIF karta má dvì analogová rozhraní 

urèené k pøipojení radiostanice. 

Pro øízení radiostanic, tzn. pro nastavení provozních parametrù je urèena karta RSIF, 

která s rádiem komunikuje po nìkterém ze sériových rozhraní. 

Rádiový rack BGT UIF se k jádru pøipojuje ke dvìma PCM30 rozhraním na kartì JIF6, 

jedno rozhraní v systému A a jedno rozhraní v systému B. 

3 Architektura systému 

Celé jádro VCS je složeno z jednoho až osmi duplikovaných pøepínacích uzlù nazývaných 

komunikaèní servery, které jsou propojené pomocí zdvojených optických tras pøenášejících 

hlas i data. Obì poloviny jádra (komunikaèní server A a B) pracují samostatnì a vzájemnì se 

neovlivòují. 

Každý komunikaèní server je složen z nìkolika digitálních pøepínacích a konferenèních 

modulù. Hlas je pøepínán pomocí Time Division Multiplex Acces (TDMA). Pøenos dat je 

zajištìn po vyhrazených datových linkách. 

Systém je schopen pøepínat neblokujícím zpùsobem až 8000 digitálních 64 kBit/s hlasových 

kanálù. Každý z duplikovaných komunikaèních serverù je schopen pøepínat až 2000 kanálù, 

ale celková kapacita systému nepøekroèí 8000. 

 

Obr. 1: Architektura systému VCS 3020X 
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Vnitøní architektura systému je hvìzdicová – každá koncová komponenta je pøipojena k jádru 

systému. Protože jádro je zdvojeno, je i každá komponenta pøipojena dvakrát – jednou 

k systému A a jednou k systému B. 

Propojení koncových komponent s jádrem mùže být 2 Mbit/s PCM30 nebo 100 Mbit/s 

Ethernet – dle typu komponenty. Koncové komponenty se samy rozhodují, zda budou 

zpracovávat data ze systému A nebo B. 

Podobnì jako aktivní komponenty jsou duplikovány i zdroje a ventilátory. 

Všechny komponenty systému jsou mìnitelné za provozu. 

Každá komponenta v systému má pevné umístìní – adresu. Adresa je dána zpùsobem, jak je 

pøipojena k jádru systému (napø. 1. telefonní karta pøipojená ke GPIF kartì, která je pøipojena 

k 4. portu JIF6 desky, která je pøipojena k 1. portu CIF6 desky). Systém také zná typ karty na 

každé pozici. Díky tomu je pøi výmìnì stejné desky na stejné pozici nová karta automaticky 

nakonfigurována jako pùvodní deska. Zrychluje se tak návrat systému do pùvodního stavu. 

Díky zvolenému uspoøádání VCS ze dvou nezávislých systémù A a B a pøipojení každé 

základní komponenty k obìma stranám, výpadek jakékoliv komponenty systému A nebo B 

nezpùsobí nefunkènost celého systému. 

4 !ídící software  

Øídící software je decentralizovaný. Každá komponenta má vlastní øídící software, který øídí 

její èinnost a stará se o komunikaci v rámci systému. U karet pøepínacího jádra a telefonních a 

rádiových karet je tento software nazýván firmware. U ostatních komponent je nazýván øídící 

software. 

Protože každá komponenta má svou èást software a žádná z komponent není centrální, 

pøi pøípadné softwarové chybì nebo pøi výmìnì software je tak ovlivnìna jen konkrétní 

komponenta a zbytek systému pracuje bez výpadku dál. 

5 P"ipojení radiostanic pomocí VoIP 

K VCS je možné pøipojit radiostanice i pomocí datové sítì LAN/WAN a principù VoIP. 

K tomu slouží kombinace Gate-X2 se software pro øízení radiostanic a iRIF desek. Brána 

Gate-X2 je zodpovìdná za spojení VCS s datovou sítí. iRIF deska pak zabezpeèuje pøenos 

hlasu a øízení mezi VCS/Gate-X2 a radiostanicí. 

Brána Gate-X2 je osazena redundantnì, aby se zajistila odolnost proti výpadkùm. Každá iRIF 
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deska pak komunikuje s obìma Gate-X2 bránami. Komunikace mezi Gate-X2 a iRIF je 

vedena pomocí kombinace protokolù pro pøenos hlasu po datové síti – SIP a RTP. 

U protokolu RTP se využívá rozšíøení dle ED 137 zajiš•ující pøenosu informací dùležitých 

pro radiostanice – PTT/SQL, BSS a další. 

 

Obr. 2: Zp#sob p"ipojení radiostanice pomocí VoIP 

Hlasová èást spojení musí podporovat minimálnì kodek G. 711. Musí také dodržovat èasové 

požadavky udané v ED 136 a ED 138. Pøedevším zpoždìní mezi stiskem PTT na operátorské 

pozici a zmìnou PTT signálu na výstupu iRIF desky musí být menší než 80 ms; pøenos hlasu 

na stejné trase musí mít zpoždìní menší než 120 ms, aby splòovalo podmínky ED 136, 

kapitola 2.3 – Radio Systém Performance Requirements. 

LAN/WAN použitá pro signalizaèní cestu mezi VCS a radiostanicí (jejích IP rozhraní) 

podporuje QoS a tyto vlastnosti používá, tzn., musí je mít nakonfigurované. Požadovaná 

nastavení a zpoždìní odpovídá ED 138, kapitola 2 – Network requirements. 

6 Záv$r 

Novì zavádìné hlasové komunikaèní systémy, které odpovídají všem doporuèením 

Eurocontrol, jsou vysoce modulární. Podle místních podmínek dostupného interface, jsou 

schopnu pøipojení jak nejmodernìjších komunikaèních technologií, tak jakýchkoliv 

stávajících technologií. Zároveò jsou schopny pøipojit do systému souèasné radiostanice 

postavené na nejnovìjší technologii, tak po urèitých technických pøizpùsobeních rozhraní i 
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letecké radiostanice starší generace (LPR-80). Zároveò umožòují pøizpùsobit prostøedí 

pracovištì koncového uživatele jeho požadavkùm. Novì zavádìné hlasové komunikaèní 

systémy v sobì zahrnují nejmodernìjší trendy moderní komunikace. 
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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 angular rate sensors 

(ARSs) 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 (UAVs), 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 

sensors’ readings cause the non-negligible 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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The main aim of this paper is to develop a measuring system for testing a vibration influence 

on navigation devices and their sensors. The principle is based on an approximation and 

modeling of real flight accelerations from intervals with constant engine RPM (Revolutions 

per Minute). In other words, the user is not required to have the airplane in the laboratory to 

test the system and get its complex behavior under realistic conditions. Furthermore, 

laboratory tests are a cheaper and comfortable way of a testing [1]. 

In the chapter 2, the motivation of this work is presented. The chapter 3 contains a 

measurement setup description as well as the design of the system for vibration testing (SVT). 

The realization of SVT and its user interface is briefly described in chapter 4 and results of 

performed measurements and tests are presented in chapter 5. 

2 Motivation 

The motivation of this work was to develop a new system which enables vibration modeling 

based on real flight accelerations. It extends the functionality of the current system for 

generating the vibration. The current system and its user interface are shown in Fig. 2-1. The 

main disadvantages of the current system were: 

• the system worked as a feedback system so the longer settling time for desired 

acceleration was unavoidable; 

• only one sinewave could be generated, so it was insufficient for generating the real 

flight vibrations; 

• the power amplifier generated vibrations with a dominant disturbing frequency  

at 50 Hz; 

 
Fig. 2-1: The current system for generating the vibrations and its user interface. 



11. mezinárodní v•decká konference „M••ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2011 

- 215 - 

• the system was not able to set lower frequencies than 10 Hz. 

3 Measurement Setup & Systems 

In this chapter, a main idea of the proposed system for vibration tests (SVT) is described and 

the design is presented.  

3.1 Design of System for Vibration Testing (SVT) 

A main idea of the SVT is to use original flight data, especially accelerations and engine RPM 

recorded during real flight of a small aircraft. The recorded data corresponding to intervals 

with approximately constant RPM are used for following analyses and a signal processing. 

The RPM and acceleration along z-axis are plotted in Fig. 3-1 where the main intervals of 

constant RPM are highlighted. 

From the acceleration intervals, the Fast Fourier Transformation (FFT) is performed and the 

strongest harmonics are chosen for modeling and approximating of original signal. This signal 

is converted to suitable form for the vibration generating. 

 

Fig. 3-2: The engine RPM and acceleration plot with highlighted intervals. 

3.2 The Design of System for Vibration Testing (SVT) 

In the previous chapter, the basic idea of the system was proposed. Here are listed the 

requirements and capabilities of the proposed SVT: 

• the system will allow to generate higher number of sinewaves than one; 
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• the system will allow the automatic calibration with respect to the systems and sensors 

mounted on the vibration table; 

• the system will allow loading a user defined file with required data; 

• the loaded acceleration from file can be displayed; 

• the FFT based on loaded data can be computed and displayed; 

• the interface will be graphical user friendly in one program window; 

• the user interface will contain a generator manager, in which the magnitudes and 

frequencies of vibrations can be set according to original flight data; 

• the minimum length of data for FFT function will be 512 data samples; to avoid the 

loss of frequency resolution the data will be extended with zeros to desired number of 

samples; 

• the measurement system will contain the reference accelerometer for vibration table 

self-calibration procedure and for the generated acceleration measurements; 

• the system will be fully-automatic. 

3.3 Systems & Sensors 

In this chapter, the systems and sensors, which were used in SVT, are described; the most 

important specifications of the reference accelerometer (ACC) Crossbow CXL02LF3 and 

electronic inclinometer (EI) EZ-TILT-2000-008 are listed as well. 

3.3.1 Agilent 33220A 

An arbitrary waveform generator is one of the most critical devices of the whole SVT, 

because the generator is responsible for generating the vibrations. In this work we have 

chosen the generator Agilent 33220A. The main advantage of this generator is that a user is 

able to load to the generator user defined signal with a lenght aproximatelly 65 thousand 

samples. This number of samples is sufficient for our application. Detailed parameters of 

Agilent 33220A are listed in the datasheet [5]. 

3.3.2 Data Acquisition System (DAQ) 

Because we used as a referential sensor ACC with analog output, the data acquisition system 

(DAQ) was utilized for data acquition. The sampling frequency was set at 1.5 kHz. 

3.3.3 Power Amplifier (PA) 

As was mentioned in chapter 2, a power amplifier used in the previous measurement system 

was insufficient and so the other power amplifier was necessary for the proper function of 
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SVT. The measurement system was equipped with Yamaha P7000S 2x950W power amplifier 

(PA) [8]. This amplifier had a very low noise which satisfy the application requirements. 

3.3.4 Accelerometer (ACC) Crossbow CXL02LF3 

As a reference sensor for acceleration measurements, the analog tri-axial ACC Crossbow 

CXL02LF3 was chosen. The most important specifications are listed in Table 3-1. 

 
Specification Data Description/Units 

Transverse Sensitivity (%FS) ±5 Max 
Non-Linearity (%FS) ±2 Typical 
Alignment Error (deg) ±2 Typical 
Bandwidth (Hz) DC-50 Typical 
Temperature Range (deg C) -40 to +85  
Shock (g) 2000  
Supply Voltage (V DC) ±5 ±0.25  
Zero g Output (V DC) ±2.5 ±0.15 @ +25 deg C 
Supply Current (mA DC) 2 / axis Typical 

Tab. 3-1: Specifications of ACC Crossbow CXL02LF3 [6]. 

3.3.5 Electronic Inclinometer (EI) 

We used EI EZ-TILT-2000-008 (Advanced Orientation Systems Inc.) as a tested system 

mounted on the vibration table (VT). The influence of vibrations on EI is presented in 

following chapter. The EZ-TILT-2000-008 was an advanced programmable dual-axis linear 

analog/digital module with CMOS microprocessor. The EZ-TILT-2000-008 module provided 

analog, PWM, and RS-232 inclination in two axes of tilt. The EI contained dual-axis polymer 

based electrolytic tilt sensor (ETS) DX-008. Full description is provided in [9]. In this 

application, viscosity of ETS was about 50% higher than viscosity of standard ETS. The EI 

parameters are specified in the Table 3-2. 

 
Parameter Typical value 

Range ±8 deg 
Analog Output 1 to 4 VDC 
Supply 6 to 12 VDC 
Resolution of A/D convertor 12 bit 
Response (10% - 90%) 40 ms 
Repeatability <0.02 deg 
Temperature -40 to +60 deg C 

Tab. 3-2: Parameters of EI EZ-TILT-2000-008. 

 



11. mezinárodní v•decká konference „M••ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2011 

- 218 - 

 
Fig. 3-2: System and sensors used for SVT; a) PA Yamaha P7000S, b) arbitrary 

waveform generator Agilent 33220A, c) ACC Crossbow CXL02LF3,  
d) EI EZ-TILT-2000-008. 

3.4 Block Scheme of System for Vibration Testing 

A block scheme of SVT is shown in Fig. 3-3. The SVT consists of the generator Agilent 

33220A which generates user defined signal. The signal is divided in the voltage divider for a 

better regulation and after that is connected to the PA Yamaha P7000S amplifier. The 

amplified signal excites the vibration table (VT), on which reference ACC Crossbow 

CXL02LF3 and measured EI EZ-TILT-2000-008 are mounted. The data from EI are stored in 

the computer and the data from ACC CXL02LF3 are digitalized and also stored. These data 

are used for the comparison between real flight acceleration and generated acceleration 

measured by the reference ACC. In the block scheme, the GPIB2USB convertor 82357A 

between PC and the generator is used. 

 
Fig. 3-3: A block scheme of the system for testing the vibrations. 

 

a) 

b) c) d) 
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4 Realization 

The SW of SVT was realized in the LabWindows/CVI environment. The window of the user 

interface is shown in Fig. 4-1. The interface allows loading a file with preprocessed data for 

following analyses and generating the vibrations. After the user’s file is loaded and the 

sampling frequency is set, the number of samples is verified. If the number is smaller than 

512 the data set is extended with zeros in order to have at least 512 samples and thus avoid 

the loss of frequency resolution. After that, the SW displays the acceleration, the FFT is 

computed and results presented. 

 
Fig. 4-1: A main window of the system for testing the vibrations. 

4.1 Calibration procedure 

For a proper function of the SVT, the calibration procedure is necessary to be performed. The 

calibration procedure is fully-automatic and obtained data are plotted in real time and saved 

into the table. After the calibration is done, the resonance curve is plotted as well. 

The calibration depends on a required range of vibrations for generating, which is technically 

based on an input sampling frequency. For example, the sampling frequency of the real 

measured signal is 43 Hz. With the consideration of the sampling theorem, it would be 

possible to analyze the spectrum up to 21.5 Hz. The lowest possible frequency to generate is 
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due to VT limits was set at 3 Hz and the frequency increment in this specified range was  

1 Hz. The calibration window with resonance curve is shown in Fig. 4-2. 

 
Fig. 4-2: Calibration window of system for vibration testing. 

4.2 Signal Generator 

After the calibration is performed, the signal based on real flight accelerations can be 

generated. In accordance with the analyses of the acceleration in the intervals with constant 

engine RPM we classified that four strongest harmonics would be sufficient for vibration 

modeling using equation 4-1. 
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where n is the number of data samples, WVFRM(n) denotes an output value of the generated 

waveform for a concrete data sample, AiCORR is a corrected voltage value, Fs corresponds to 

the sampling frequency, and fi represents the frequency to be generated.  

The calibration or loading of default calibration data is the first step to system operation and is 

required in all cases. Due to the safety aspects, the range of generator amplitude is limited up 

to ±2 VAC.  

Allowed frequency resolution for all input frequencies is 0.1 Hz and considering 5000 

samples/s, with the length of generated signal equal to 10 s, 50000 data samples need to be 
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calculated for the output waveform. The waveform data are checked by a current protection 

mentioned above, plotted in the graph and sent through the GPIB bus to the Agilent generator. 

The generator window of SVT is shown in figure 4-3. The plot of the generated acceleration 

is shown in a main window of the user interface (see Fig. 4-1) in the upper right corner. 

 
Fig. 4-3: A generator window of the system for testing the vibrations. 

After these procedures, the signal containing the acceleration is generated and measured by 

Crossbow ACC CXL02LF3 as a feedback. From the measured acceleration, the FFT is 

computed and the spectrum is plotted (Fig. 4-1, lower right corner). The final SVT workplace 

is shown in Fig. 4-4. 

 
Fig. 4-4: The system workplace for testing the vibrations. 
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5 Tests & Results 

We tested the SVT using four sets of data which corresponded to different RPM intervals. 

The data sets with characteristic parameters are summarized in Table 5-1. 

 
Data set RPM (-) Frequency (Hz) Magnitude (g) 

Vib – 01 4850 
2.1 0.022 
6.5 0.027 
11.9 0.05 

Vib – 02 2150 
5 0.05 

10.5 0.02 

Vib – 03 5000 
3 0.022 
8 0.015 

12.7 0.04 

Vib – 04 2900 
5 0.012 

20.1 0.04 

Tab. 5-2: Tested data sets. 

5.1 Comparison of Spectrums 

In chapter 4 there was mentioned that the FFT spectrum of real vibrations can be computed 

and displayed. Fig. 5-1 shows the comparison of FFT spectrum based on the real flight 

acceleration (Table 5-1, Vib – 01) and the acceleration data generated and measured by the 

reference ACC CXL02LF3. As was mentioned in chapter 4.1, the minimum frequency to 

generate was set at 3 Hz due to limits of the vibration table (VT). Due to this reason, the 

harmonic with the frequency of 2.1 Hz as shown in Fig. 5-1 was not considered. The 

spectrum parameters are listed in Table 5-1 and the parameters of spectrum based on ACC 

CXL02LF3 data are 0.0265 g (6.59 Hz) and 0.459 g (11.96 Hz). 

 
Fig. 5-1: The comparison between the spectrum based on real flight acceleration and 

the spectrum based on measured acceleration using ACC CXL02LF3. 
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5.2 The Influence of Vibrations to Electronic Inclinometer 

We used the SVT for the evaluation of a vibration influence on the EI EZ-TILT-2000-008 

readings. We tested four data sets listed in Table 5-1 in three VT positions as shown  

in Fig. 5-2. For each VT position a new calibration was performed to avoid the exceeding of 

VT limits. In the Table 5-2 the Root Mean Square Errors (RMSEs) of pitch and roll angles for 

all data sets and all positions of the VT are listed. 

 
Fig. 5-2: Positions of the vibration table a) • = 0 deg; b) • = 45 deg; c) • = 90 deg; d) 

vibration table – position • = 45 deg. 

 

Data set VT position 
•  (deg) 

Roll 
RMSE (deg) 

Pitch 
RMSE (deg) 

Vib – 01 
0 0.026 0.085 
45 0.026 0.073 
90 0.026 0.084 

Vib – 02 
0 0.041 0.226 
45 0.032 0.163 
90 0.020 0.018 

Vib – 03 
0 0.033 0.207 
45 0.027 0.131 
90 0.021 0.022 

Vib - 04 
0 0.026 0.060 
45 0.019 0.071 
90 0.018 0.022 

Tab. 5-3: Tested data sets 

 

b) 

a) 

c) d) 
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6 Conclusion 

The main aim of this work was to establish an efficient system for vibration testing (SVT). 

The original motivation and all the requirements for the SVT were accomplished, plus couple 

additional features giving the applications more functionality were implemented.  

The SW of the SVT was realized in LabWindows/CVI environment. The user interface of the 

SVT provides the user with the capability to select required data and analyze them fast 

without any dependence on other software. Furthermore, the application has a convenient way 

to calibrate the whole system, thus the calibration is fully automatic. If a very fast measuring 

has to be done, previously acquired calibration data can be loaded. The system is capable to 

use up to 4 sinewaves for the vibration generating with respect to performed analyses of 

downloaded data. Since the program is a multi-threading application, the user can perform 

measuring of artificial vibrations and compare the results of FFT analysis of the output and 

input in a short time. Using the SVT, we measured the influence of vibrations on EI readings. 

According to the Table 5-1, the highest RMSE of EI pitch channel was 0.226 deg and 0.041 

deg in roll channel. 
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Resumé: 

!lánek se zabývá možností využití prost•edk" Evropského sociálního fondu k podpo•e 
odborného vzd•lávání leteckého personálu. Jsou zde uvedeny praktické zkušenosti využití 
Evropského sociálního fondu v odborném vzd•lávání v rámci problematiky letecké 
radionaviga#ní služby. Výsledkem je modernizace didaktických metod a rozši•ování 
odborných 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 Úvod 

Problematika „lidského faktoru“ v letectví se s neustálým rozvojem nových technických 

systémù jeví stále aktuálnìjší a nabývá na dùležitosti pøi hledání nových cest k zvyšování 

propustnosti leteckých tokù, bezpeènosti letového provozu a zpùsobilosti osob podílejících se 

na rùzných profesních aktivitách souvisejících s leteckým provozem a to jak v civilním, tak i 

vojenském sektoru. Pro vysokou nároènost tìchto povolání mohou požadované pøedpoklady 

splòovat pouze odbornì pøipravení jedinci. 

S cílem sjednotit rozdílnou úroveò znalostí a praktických zkušeností personálu specialistù 

letecké radionavigaèní služby (LRNS) je inovován nastavený zpùsob odborného výcviku 

specialistù LRNS. Byla vytvoøena nová koncepce odborné pøípravy personálu LRNS a 

stanoveno potøebného množství odborných vìdomostí, které s urèitým èasovým pøedstihem 

zohledòuje znalosti soudobých a nových technologií CNS/ATM. Chybí ještì rozpracovat 

organizaèní formy a vyuèovací metody. Závažnou vadou ve funkènosti tvoøeného 

vzdìlávacího systému je nedostatek písemných, ale zejména E-learningových studijních 

materiálù. 
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2 Východiska odborné p•ípravy personálu LRNS 

Základní požadavky na odbornou zpùsobilost personálu LRNS vyplývají z: „Zákon o civilním 

letectví“ è. 439/2006 Sb., „Zákon o ozbrojených silách Èeské republiky“ è. 546/2005 

Sb.,“Vyhlášky MO èíslo 279/1999, kterou se stanovuje kategorie vojenského leteckého 

personálu, jejich kvalifikace a rozsah odborných znalostí a vzor prùkazu vojenského 

leteckého personálu“, „Smìrnice pro vydávání Prùkazù zpùsobilosti pozemního vojenského 

leteckého personálu služby radiotechnického zabezpeèení letectva, leteckého technického a 

provozního zabezpeèení a letištního zabezpeèení“ a „Smìrnice pro získání tøídnosti 

Specialista radiotechnického zabezpeèení letectva zamìstnanci AÈR, kteøí vykonávají funkce 

specialisty radiotechnického zabezpeèení letectva“. 

Z nadnárodní legislativy je nutné zdùraznit „Naøízení komise (ES) è. 2096/2005, kterým se 

stanoví spoleèné požadavky pro poskytování letových navigaèních služeb“. Toto naøízení 

mimo jiné pøijímá povinná ustanovení bezpeènostních regulaèních požadavkù organizace 

EUROCONTROL (ESARR - EUROCONTROL Safety Regulatory Requirements), která se 

vztahují k osvìdèování poskytovatelù letových navigaèních služeb: 

a) ESARR 3 pro využívání systémù øízení bezpeènosti poskytovateli služeb øízení 

letového provozu (ATM),  

b) ESARR 4 pro posuzování a zmíròování rizika pøi ATM, 

c) ESARR 5 pro pracovníky služeb ATM, požadavky pro vývojové a technické 

pracovníky, kteøí provádìjí úkoly související s bezpeèností provozu. 

 

V odborné pøípravì specialistù LRNS se také odráží obsah novì vytváøené pøedpisové 

základny LRNS a poznatky ze zavádìní pokrokových technologií v rámci realizace nových 

investièních projektù.  

Pro LRNS byly vytvoøeny odpovídající programy odborné pøípravy. Pøi jejich tvorbì bylo 

respektováno Naøízení komise (ES) è. 2096/2005 ukládající využít programy odborné 

pøípravy personálu ATSEP (Air Traffic Safety Electronics Personnel = personál LRNS 

v AÈR) zveøejnìné ve smìrnici „EATM Training Progression and Concepts“ (vydal 

EUROCONTROL), Takto zpracované programy splòují (po doplnìní o specifika vzdušných 

sil AÈR) pøedepsané požadavky. 

Bezpeènostní smìrnice  EUROCONTROL ESARR 5 podrobnì stanovuje požadavky na 

zpùsobilost veškerého personálu služeb uspoøádání letového provozu (ATM). 
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EUROCONTROL vydal „Metodické pokyny“ (Smìrnice) pro jednotlivé druhy výcvikù 

personálu ATSEP v kterých jsou stanoveny: 

• obsah a rozsah základní kvalifikace (odborného výcviku) specialistù LRNS, 

• návody pro provádìní typové kvalifikace, instruktorského a inspektorského 

vzdìlávání. 

3 Podpora odborného vzd•lávání z prost•edk• Evropského 

sociálního fondu 

V rámci pøidìlených finanèních prostøedkù z Evropského sociálního fondu (ESF) a za pomoci 

operaèního programu Vzdìlávání pro konkurenceschopnost je realizován na Fakultì  

vojenských technologií Univerzity obrany projekt s názvem „Inovace studijního programu 

Vojenské technologie“. 

Operaèní program Vzdìlávání pro konkurenceschopnost (OP VK) je víceletým tematickým 

programem v gesci Ministerstva školství, mládeže a tìlovýchovy ÈR (MŠMT), v jehož rámci 

je možné v programovacím období 2007-2013 èerpat finanèní prostøedky z Evropského 

sociálního fondu, který je jedním ze strukturálních fondù Evropské unie. 

OP VK se zamìøuje na oblast rozvoje lidských zdrojù prostøednictvím vzdìlávání ve všech 

jeho rozmanitých formách s dùrazem na komplexní systém celoživotního uèení, utváøení 

vhodného prostøedí pro výzkumné, vývojové a inovaèní aktivity a stimulace spolupráce 

participujících subjektù. 

ESF pùsobí v oblasti zamìstnanosti a lidských zdrojù v rámci inovaèních akcí a technické 

pomoci a financuje programy na podporu zamìstnanosti. Také financuje dlouhodobé 

strategické plány regionálního rozvoje v oblasti lidských zdrojù. 

Podpora v rámci ESF se zamìøuje na rozvoj lidských zdrojù s cílem zachovat co nejvìtší 

poèet zamìstnancù na trhu práce. Aktivity mohou zahrnovat napøíklad iniciativy na podporu 

skupin ohrožených na trhu práce, na ochranu mládeže a na podporu jejího zamìstnávání, na 

podporu vzdìlávání a vytváøení pracovních pøíležitostí pro ženy, na podporu pøi zakládání 

nových firem, na podporu zdokonalování vzdìlávacích systémù, vèetnì tvorby nových 

uèebních osnov.  

Jsou podporovány projekty, které rozvíjejí lidské zdroje. Aktivity mohou zahrnovat projekty, 

které pøipravují jednotlivce na zahájení pracovního života, podporují místní partnerství, 

samozamìstnávání, nové zpùsoby práce, identifikaci nových schopností, adaptaci a 

modernizaci systémù vzdìlávání, školení a zamìstnanosti. 
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Finanèní podpora v oblasti rozvoje lidských zdrojù se poskytuje pøedevším formou podpory 

jednotlivým osobám. V souvislosti s takovými akcemi mùže být podporován i rozvoj 

pøíslušných struktur a systémù a dalších doprovodných opatøení.  

Jednou z vhodných èinností podporovaných ze strany ESF je: „rozvoj a zlepšování 

všeobecného a odborného vzdìlávání a získávání kvalifikace, vèetnì školení uèitelù, školitelù 

a personálu, a zlepšování pøístupu zamìstnancù k vzdìlávání a kvalifikaci“. 

Na katedøe leteckých elektrotechnických systémù se vytvoøil realizaèní tým tvoøený 

pøíslušníky skupiny leteckého radionavigaèního zabezpeèení, který se pøihlásil k výše 

uvedenému projektu „Inovace studijního programu vojenské technologie“. Èlenové týmu se 

pøihlásili ke dvìma klíèovým aktivitám. V rámci první klíèové aktivity „Modernizace 

didaktických metod a inovace studijní literatury, pomùcek a laboratorního vybavení“ je øešen 

E-learning pro pøípravu leteckého personálu podle pøedpisù JAR a bezpeènostních požadavkù 

EUROCONTROL. V rámci druhé aktivity „Modernizace didaktických metod a inovace 

studijní literatury, pomùcek a laboratorního vybavení“ byl v anglickém jazyku vytvoøen 

hypertextový uèební text pro výuku pøedmìtu „Letecká radionavigaèní služba“. 

4 Realizované aktivity a jejich výsledky 

Finálním výsledkem v rámci první klíèové aktivity je vytvoøení e-learningového kurzu 

„Letecká radionavigaèní služba“. Pøi stanovení studijních cílù, obsahu, tvorbì prùvodce 

studiem a tvorbì vlastního e-learningového kurzu realizaèní tým vycházel z metodických 

smìrnic pro výcvik personálu ATSEP. 

Hlavním cílem kurzu LRNS je poskytnout studentùm a úèastníkùm kurzù všech cílových 

skupin základní souhrn informací z problematiky LRNS potøebný (pøedepsaný) pro dosažení 

znalostí a odborné zpùsobilosti leteckého personálu v této oblasti. 

E-learningový kurz najde uplatnìní pro více cílových skupin studentù (kurzantù). První 

cílovou skupinou jsou studenti, kteøí studují obor letecké elektrotechnické systémy, modul 

radiotechnické zabezpeèení létání na UO Brno v rámci bakaláøského studia. Druhou skupinu 

tvoøí studenti studující obor letový provoz všech modulù v rámci pøedmìtu Zabezpeèení 

èinnosti letectva. Další skupinou jsou odborníci LRNS, kteøí budou tuto problematiku 

studovat v rámci zdokonalovacích (kariérních kurzù). Poslední skupinou budou úèastníci 

rekvalifikaèních kurzù s problematikou LRNS. 

Obsah vzdìlávání je ve vzdìlávacím programu èlenìn do vzdìlávacích modulù (lekcí).  
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Modulové uspoøádání: 

• je zamìøeno na vymezení cílových kompetencí, znalostí, schopností a dovedností, 

které jsou pøedpokladem pro profesní výkon absolventa kurzu; 

• umožòuje v závislosti na odbornosti leteckého personálu absolvování jen jednotlivých 

modulù; 

• poskytuje dùležitou informací úøadùm státní správy informaci o kompetencích 

studenta (kurzanta), které absolvováním modulu získal; 

• je dobrým metodickým vodítkem pro zaèínající uèitele z pohledu vymezení cílù i 

doporuèených metod výuky; 

• podporuje rozvoj celoživotního uèení i možnosti uznávání splnìných èástí uèiva pøi 

pøerušení studia; 

• umožòuje sestavit moduly jako samostatné bloky uèiva, které lze vyjmout a obmìnit, a 

pružnì tak reagovat na poptávku trhu práce i rozvoj oboru; 

• je dùležitým vodítkem pro uèitele i žáka pøi stanovení plánu práce v daném pøedmìtu; 

 

Vzdìlávací modul tvoøí v kurzu rùznì rozsáhlá, relativnì ucelená èást studia (na obr. 1 je 

znázornìn modul Navigace s tématikou Systém pøesných pøibližovacích majákù ILS). Modul 

popisuje urèitý soubor uèebních situací, èinností a uèební látky a má svoji specifikovanou 

funkci s jasnì definovaným vzdìlávacím cílem vyjádøeným ve formì získaných kompetencí 

absolventa. 

 

Obr. 1: Modul „Navigace“ v  E-learningovém kurzu 
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Zatímco vstupní èást modulu umožòuje rychlou a struènou informaci o modulu, je v jádru 

modulu definován cíl, doporuèené postupy výuky a pøedevším pøedpokládané výsledky studia 

formulované do cílových kompetencí studenta. Ve výstupní èásti modulu je pak stanovený 

zpùsob ukonèení modulu, hodnocení výsledkù a doporuèená literatura. 

Øazení modulu a èasový prostor pro realizaci modulu v rámci výuky v daném kurzu je 

souèástí prùvodce studiem e-learningového kurzu „Letecká radionavigaèní služba“. 

Pro zapojení se do druhé klíèové aktivity a vytvoøení hypertextového uèebního textu 

v anglickém jazyku vedly realizaèní tým níže uvedené dùvody. 

Odborníci letecké radionavigaèní služby jsou dnes øazeni dle norem EU do kategorie ATSEP 

(Air Traffic Safety Elelctronic Personel). Požadavky na jejich znalosti a dovednosti neustále 

narùstají i z dùvodu uplatòování evropské legislativy. Øada normativních dokumentù 

Evropské agentury pro bezpeènost letectví (EASA) a Evropské organizace pro bezpeènost 

leteckého provozu (EUROCONTROL) jsou v Èeské republice postupnì zavádìny. Problém 

je ten, že vìtšina z normativních dokumentù je publikována v anglickém jazyku a jen nutné 

texty (vìtšinou pøedpisy) jsou pøeloženy do èeského jazyka. Organizace pùsobící v Èeské 

republice v oblasti civilního letectví si vytvoøily vlastní systém pøípravy svých odborníkù. 

Letectvo AÈR tento trend zachytilo pozdìji a zvláštì u pozemního leteckého personálu 

nevytvoøilo efektivní vzdìlávající systém reagující na požadavky evropské legislativy – toto 

platí i pro odbornost LRNS. V souèasnosti je systém pøípravy odborníkù LRNS letectva 

provádìn v drtivé vìtšinì v èeském jazyku. I když je letecká terminologie pøevážnì anglická, 

nedokáží absolventi tyto pojmy správnì používat a implementovat v praxi. Dále není možné 

vyuèovat tematiku LRNS studenty z jiných zemí ovládajících anglický jazyk. 

Pro uskuteènìní daného zámìru je tøeba zaèít vyuèovat problematiku leteckého 

radionavigaèního zabezpeèení v anglickém jazyku s dùrazem na správné používání anglické 

letecké terminologie. Tato výuka musí být stavìna na kvalifikovaném pedagogickém sboru, 

který má v oblasti LRNZ letectva dlouholeté zkušenosti, a který tento úkol dokáže v krátké 

dobì splnit. Realizaèní tým si dal v poèátku za úkol vytvoøit pøedmìt „Letecká radionavigaèní 

služba“ v anglickém jazyku. Vytvoøený pøedmìt se stal prvním dùležitým stavebním 

kamenem výuky celé problematiky LRNZ letectva v anglickém jazyku. Absolvent tohoto 

pøedmìtu bude znát teoreticky problematiku LRNZ létání s dùrazem na používané prostøedky 

a systémy LRNS. Pøedmìt je postaven tak, aby jej mohli absolvovat nejen studenti 

bakaláøského studia UO Brno, ale s nepatrnými úpravami i studenti ostatní výcvikových a 

školících zaøízení AÈR. 
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Vytvoøený uèební text pro zabezpeèení pøedmìtu jednoduchou formou popisuje problematiku 

LRNZ létání (struktura textu viz obr. 2). Vymezuje místo a úlohu LRNS pøi zabezpeèení 

létání, objasòuje jeho základní organizaci a management. Dùležitou èást tvoøí popis èinnosti 

používaných prostøedkù pøi LRNZ létání koncipovaný tak, aby student tyto mohl srovnat 

èinnosti a prostøedky CNS/ATM (Communicatio, Navigation, Surveillance/Air Traffic 

Management) v civilním letovém provozu s èinnostmi a prostøedky letectva AÈR. Hlavní 

dùraz je zamìøen na používanou terminologii z dùvodu, aby absolvent nemìl problém 

studovat normativní dokumenty, technickou dokumentaci provozovaných zaøízení, absolvovat 

zahranièní odborné kurzy a komunikovat se zahranièními odborníky. 

 

Obr. 2: Struktura u!ebního textu  “Letecká radionaviga!ní služba“ 

5 Záv•r  

Cílem èlánku je propagovat projekt Inovace studijního programu Vojenské technologie 

realizovaný v rámci Evropského sociálního fondu za pomoci Operaèního programu 

Vzdìlávání pro konkurenceschopnost, zamìøeného na zkvalitnìní a modernizaci systémù 

poèáteèního, terciárního a dalšího vzdìlávání, jejich propojení do komplexního systému 

celoživotního uèení a ke zlepšení podmínek ve výzkumu a vývoji. 

Dalším zámìrem je informovat odbornou veøejnost o zkušenostech s využitím prostøedkù 

Evropského sociálního fondu k podpoøe odborného vzdìlávání leteckého personálu a jeho 

faktických výsledcích. 



11. mezinárodní v•decká konference „M••ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2011 

 

- 233 - 

Literatura 

[1] EASA. European Aviation Safety Agency [online]. Koeln : EASA, 2005, last updated: 
16/1/2008 [cit. 2011-08-22]. Dostupný z WWW: 
<http://www.easa.europa.eu/home/index.html>. 

[2] EUROCONTROL. ATM services personnel. ESARR 5. EUROCONTROL. Edition 
1.1, Edition Date 1.2.2002. 

[3] EUROCONTROL. EATM Training Progression and Concepts. EUROCONTROL. 
Edition 1.0, Edition Date 26.03.2004. 

[4] EUROCONTROL. Guidelines for a Common Basic Level of Technical Training for 
Air Traffic Safety Electronics Personnel. EUROCONTROL. Edition 2.0, Edition Date 
2.04.2004. 

[5] EUROCONTROL. Guidelines for a Common Qualification Level of Technical 
Training for Air Traffic Safety Electronics Personnel. Edition Number: 1.0. 
EUROCONTROL, Edition Date 06.10.2003. 

[6] EU-Media. Evropský sociální fond [online]. c2004-2011, [cit. 2011-08-22]. Dostupný 
z WWW: <http://www.euractiv.cz/index.php?id=evropsky-socialni-fond-
esf#pageTop>. 

Dedikace 

Èlánek byl vypracován v rámci projektu rozvoje organizace UO - K206 s názvem 
„Komplexní letecký elektronický systém pro UAS“ 



11. mezinárodní v•decká konference „M••ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2011 

- 234 - 

Moderní prost•edky pro detekci nebezpe•ných látek a p•edm•t• 

v ochran• civilního letectví p•ed protiprávními •iny  

The Modern Means for Detection of Dangerous Substances and Objects in 

Air Transport Security 

Ing. Jan Zýka 
Katedra letecké dopravy, Vysoká škola obchodní v Praze, o.p.s. 

email: jan.zyka@gmail.com, tel.: +420-604-531-007 

Resumé: 

P•ísp•vek si klade za cíl obecn• charakterizovat problematiku vn•jších rizik v civilním letectví 
a znázornit jejich vývoj s d!razem na novodobé zp!soby používané teroristickými skupinami, 
které nevyhnuteln• vedou k pot•eb• aplikace nových bezpe"nostních požadavk! na stran• 
letiš#, leteckých dopravc! i dalších subjekt! podílejících se na procesu letecké p•epravy. 
Nosná "ást je poté v•nována moderním detek"ním prost•edk!m provozovaným na letištích a 
sloužícím k identifikaci a v"asnému odhalení potenciáln• nebezpe"ných látek a p•edm•t! 
v"etn• nastín•ní jejich potenciálních budoucích trend!, kdy by tyto technické prost•edky m•ly 
dále p•isp•t k vyšší bezpe"nosti letecké dopravy a k sou"asnému poklesu zát•že pro její 
uživatele 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 Vn•jší bezpe•nostní rizika v civilním letectví 

Pro dosažení a udržení statutu nejbezpeènìjšího zpùsobu pøepravy se musí letecká doprava 

vypoøádávat nejen s pùsobením rizikových vlivù uvnitø systému, ale i s øadou faktorù, 

majících svùj pùvod ve vnìjším prostøedí. Prvnì jmenované øadíme do kategorie takzvané 

provozní bezpeènosti a oznaèujeme je anglickým slovem „safety“. Patøí sem celá øada 

technických, organizaèních a pøírodních vlivù, selhání lidského faktoru èi poruchy prvkù 

letecké infrastruktury, které mohou vyústit v neúmyslnou mimoøádnou událost èi v krajním 

pøípadì v leteckou nehodu. Na druhé stranì stojí vlivy, jejichž zrod je tøeba hledat vnì 

systému letecké dopravy a které vznikají úmyslnì se zámìrem násilného narušení integrity 
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nìkteré ze složek letecké infrastruktury. Takové protiprávní èiny tvoøí vnìjší bezpeènostní 

rizika a nazývají se slovem „security“. 

Protiprávní èiny v civilním letectví mùžeme dle primárního cíle rozdìlit do tìchto kategorií: 

• proti letícímu letadlu a osobám na jeho palubì 

• proti osobám v letištních terminálech a jejich okolí 

• proti letištní infrastruktuøe 

• proti infrastruktuøe a systémùm složek øízení letového provozu 

1.1 P•íklady významných protiprávních •in• v  civilním letectví 

Pøestože široká veøejnost zaèala plnì vnímat problematiku teroristických èi extrémistických 

èinù teprve po událostech 11. záøí 2001, jedná se o oblast takøka stejnì starou, jakou je sama 

letecká doprava. Primát v tomto ohledu patøí skupinì peruánských revolucionáøù, kteøí se 

v kvì tnu roku 1930 zmocnili poštovního letadla spoleènosti Pan American a shodili 

propagandistické letáky na hlavní mìsto Limu. První únos civilního letadla s tragickým 

koncem se odehrál v èervenci 1947, kdy tøi osoby rumunské národnosti zabili posádku. 

Prvotní použití nástražného výbušného systému se poté datuje na 1. listopad 1955, kdy jistý 

Jack Graham vložil dynamit do zavazadla, které následnì odletìlo letadlem spoleènosti 

United Air Lines na lince z Denveru do Portlandu. Zajímavý byl i jeho motiv. Kufr totiž patøil 

Jackovì matce a Graham chtìl její smrtí získat výplatu životní pojistky. Kromì ní ovšem pøi 

pádu Douglasu DC-6B zahynulo všech dalších osmatøicet cestujících a pìt èlenù posádky.  

Bezesporu nejzávažnìjší sabotáž dvacátého století se udála 21. prosince 1988 nad skotským 

Lockerbie, kdy bìhem letu 103 dopravce Pan Am explodovala v nákladovém prostoru 

výbušnina ukrytá v radiomagnetofonovém pøehrávaèi. V Boeingu 747 letícím na lince 

z Londýna do New Yorku zahynulo všech 243 cestujících a 16 èlenù posádky. Dalších 11 lidí 

zemøelo pod troskami zøíceného boeingu na zemi. Na základì této události byla v roce 1991 

podepsána v Montrealu Úmluva o oznaèování plastických trhavin pro úèely jejich 

identifikace. 

Jak je zmínìno výše, protiprávní èiny nejsou pouze výsadou palub letadel. 6. srpna 1974 byli 

dva lidé zabiti a dalších ètrnáct zranìno pøi explozi bomby na losangeleském letišti blízko 

pøepážky spoleènosti Pan Am. 24. ledna 2011 zaútoèil sebevražedný atentátník ve veøejné 

èásti terminálu moskevského letištì Domodìdovo a na místì zabil jednatøicet lidí. Nejménì 

další ètyøi podlehli pozdìji a témìø sto sedmdesát lidí byl zranìno. 
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Událostí, která otøásla leteckou dopravou do samých základù, byl hromadný teroristický èin 

datovaný na 11. záøí 2001. Organizovaní pøíslušníci islamistické teroristické skupiny al-Káida 

se v jediný okamžik zmocnili ètyø letadel leteckých spoleèností American Airlines a United 

Airlines a zaútoèili jimi na New York a Washington. Na palubách všech letadel zahynulo 265 

cestujících a èlenù posádky a další tøi tisícovky civilistù zemøeli následkem útokù na budovy 

Pentagonu a Svìtového obchodního centra. Jejich cíl nespoèíval, tak jak bylo dosud obvyklé, 

pouze v únosu letadel a ve vyjednávání s pøedstaviteli bezpeènostních složek, ale velký 

dopravní letoun byl sám o sobì pouze nástrojem pro dosažení vyšších cílù. V tomto pøípadì 

k co nejvìtších ztrátám na životech, narušení bìžného chodu ekonomiky Spojených státù a 

v koneèném dùsledku i boj za šíøení islámu prostøednictvím svaté války – Džihádu. 

1.2 Letecká doprava po 11. zá•í 

Útoky z 11. záøí navždy zmìnily tváø letecké dopravy a poukázaly na její zranitelnost i citlivá 

místa nejen v organizaci a dùslednosti odbavovacího procesu, ale též ve spolehlivosti 

organizaèní a technické nedostatky na palubách a v konstrukcích letadel, které umožnily 

útoèníkùm vniknout do kokpitu unesených boeingù. Bezpeènostní systém se skládá z nìkolika 

vrstev, které by jako celek i samostatnì každá z nich mìly spolehlivì odhalit a mìøit míru 

potenciálního nebezpeèí: 

a) zpravodajské služby 

b) kontrola osob po zakoupení letenek a pozadí platby 

c) vizuální kontrola pøi odbavení 

d) bezpeènostní kontrola osob/zavazadel 

e) bezpeènost na palubì 

Útokùm 11. záøí nezabránila ani jedna z nich. Primární selhání je tøeba hledat v pøedpisech, 

které na vnitrostátních letech uvnitø Spojených státù povolovaly pøevoz nožù s èepelemi o 

délce ne vìtší než 4 palce, tedy cca. 10 cm. A právì takové pøedmìty použilo jako zbranì 

všech devatenáct únoscù. O dva dny pozdìji, 13. záøí 2001, naøídil americký Federální úøad 

pro letectví FAA s okamžitou platností zákaz vnášení nožù a dalších øezných nástrojù 

jakékoliv délky do vyhrazených èástí letiš• (SRA) a na paluby letadel. Díky tomuto a øadì 

dalších dílèích opatøení již teroristé nemohli spoléhat na konvenèní zbranì a vydali se proto 

cestou improvizace.  
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Poprvé se o nich veøejnost dozvìdìla 6. srpna 2006, kdy britský Scotland Yard zadržel 

celkem ètyøiadvacet osob podezøelých z plánování útokù na dopravní letadla spoleèností 

American Airlines, United a Continental. Mezi nimi se nacházel i zamìstnanec letištì 

Heathrow s nejvyšším stupnìm bezpeènostní provìrky a pøístupem do všech kritických èástí 

letištì. Podle informací získaných britskou policií a tajnými službami mìlo být znièeno až 

deset letounù na linkách z Londýna do Spojených Státù a zabity tak stovky civilistù. 

K likvidaci letadel nad Atlantikem mìlo být použito nového druhu tekutých výbušnin 

namíchaných pøímo na palubì za letu. Teroristé využili pøi pøípravách plechovky sportovních 

energetických nápojù s obsahem elektrolytu a dvojitým dnem, pod nímž schovávali látky na 

bázi peroxidù.  Pravdìpodobnì se jednalo o peroxidy acetonu (TATP) a 

Hexamethylentriperoxidiamin (HMTD). Co dokáží pouhé tøi gramy této látky vložené mezi 

dvì cihly se lze pøesvìdèit na obrázku è. 1. Teplota po výbuchu dosáhla 2370 °C a detonaèní 

rychlost 5100 m/s. 

 

Obr. 1: Exploze 3g HMTD mezi dv•ma cihlami 

Trikem s dvojitým dnem by mohli  rafinovanì oklamat obsluhu letištní bezpeènostní kontroly, 

na palubì dno porušit a chemickou reakcí vytvoøit výbušnou látku, kterou by následnì 

odpálili pomocí elektronických pøístrojù, jakými jsou napøíklad fotoaparát, mobilní telefon èi 

MP3 pøehrávaè. S okamžitou platností bylo vydáno naøízení, podle nìhož si cestující nesmìli 

brát do kabiny žádná pøíruèní zavazadla ani pøedmìty s výjimkou cestovních dokladù, 

pøedepsaných lékù a mléko pro malé dìti za pøedpokladu, že doprovázející dospìlá osoba tuto 

tekutinu ochutná.  

Krátce nato, koncem záøí 2006, byl zákaz zmírnìn Naøízením ES 1546/2006 s tím, že je na 

palubu letadla možné vnášet jak pøíruèní zavazadla, tak i tekutiny, aerosoly a gely pod 

podmínkou, že jsou vloženy do jednotlivých balení o maximálním objemu 100 ml, 

umístìných v jediném prùhledném, opakovanì uzavíratelném plastovém sáèku o maximálním 
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objemu 1 litr a zároveò jsou urèeny k použití bìhem cesty a jsou nutné buï pro léèebné úèely 

nebo z dùvodu zvláštního požadavku na stravování, vèetnì dìtské výživy a jsou zakoupeny 

v neveøejném prostoru letištì. Každý cestující mùže mít u sebe pouze jediný jednolitrový 

sáèek. 

Z dalších událostí stojí za zmínku tzv. vánoèní útok na let spoleènosti Northwest Airlines 

èíslo 253 ze dne 25. prosince 2009, na nìmž jeden z cestujících, tøiadvacetiletý Nigerijec 

Umar Farouk Abdulmutallab, aktivoval ve svém spodním prádle umístìný výbušný systém. 

Nepodaøilo se mu jej však aktivovat zcela správnì a výsledkem bylo jen zranìní teroristy a 

dvou dalších cestujících. Systém se skládal z výbušného prášku a kyseliny, kterou 

Abdulmutallab vstøíknul injekèní støíkaèkou a tím zamýšlel v látce probudit chemickou 

reakci. Došlo však pouze k zahoøení kyseliny a prášku na bázi pentaerythritoltetranitrátu 

(PETN). Televizní spoleènosti ABC News se podaøilo získat fotografie výbušného balíèku i 

spodního prádla. Viz. obr. è. 2. 

 

Obr. 2: Spodní prádlo v•. vloženého výbušného prášku použité p•i útoku na letadlo 

Northwest Airlines 25. prosince 2009. Zdroj: [4] 

Na základì „vánoèního útoku“ urychlily nìkteré zemì (zejména USA) instalaci takzvaných 

personálních detektorù, jež dokážou spolehlivì odhalit pøedmìty ukryté pod obleèením. 

Zároveò Spojené státy zpøísnily podmínky bezpeènostních kontrol pro cestující ze ètrnácti 

vybraných státù na území Afriky a Jihozápadní Asie. 
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2 Moderní detek•ní prost•edky v ochran• civilního letectví 

p•ed protiprávními •iny  

Jak už plyne z pøedchozích odstavcù, zákaz vnášení nìkterých druhù potenciálnì 

nebezpeèných pøedmìtù není dostateènou zárukou bezpeènosti letecké dopravy. K její 

zajištìní je z dlouhodobého hlediska nutná aplikace nových a dokonalejších procedur a 

zavádìní do praxe modernìjších technických prostøedkù pro jejich vèasné odhalení a 

správnou identifikaci. Teroristické skupiny jsou však neustále o krok napøed, a je proto tøeba 

pomýšlet na hrozbu napadení nekovovými zbranìmi a dùslednì ukrytými výbušninami. Na ty 

jsou v souèasné dobì bìžnì používané a plošnì rozšíøené detekèní prostøedky krátké. Z tohoto 

dùvodu pøicházejí kromì tradièních rentgenù a prùchozích detektorù kovù na øadu i 

sofistikovanìjší nástroje, které mají za cíl tìmto moderním hrozbám èelit. Jedním z vùdèích 

orgánù je v této oblasti americký úøad pro bezpeènost dopravy The Transportation Security 

Administration (TSA), jenž byl ustanoven po událostech 11. záøí a jenž pùsobí pod 

ministerstvem pro vnitøní bezpeènost USA. 

2.1 Bezpe•nostní kontrola osob 

Pøi pohybu osob do vyhrazených èástí letiš• – Security Restricted Area je nezbytné, aby 

veškeré tyto osoby prošly bezpeènostní kontrolou. Není však z èasových, technických i 

etických dùvodù možné každou osobu podrobit dùkladné osobní prohlídce a pøicházejí tak ke 

slovu prùchozí detektory doplnìné podle potøeby fyzickou kontrolou. Tradièní prùchozí 

detektory slouží, jak už napovídá jejich zkratka WTMD (Walk Through Metal Detector), 

k odhalení kovových pøedmìtù umístìných na tìle cestujícího. S ohledem na odklon 

teroristických skupin od konvenèních zbraní se ale stále èastìji ozývají hlasy o postupném 

nahrazení tìchto zaøízení modernìjšími metodami nazývanými Advanced Imaging 

Technology (AIT) 

2.1.1 Backscatter X-Ray 

První z nich je založena na principu rentgenového záøení vyslaného do tìla cestujícího, a to 

proti sobì ze dvou stran (viz. obr. è. 7), pøièemž kontrolovaná osoba musí na nìkolik sekund 

zaujmout postoj s rukama u hlavy. Výhodou tohoto bezkontaktního procesu, bìhem nìhož je 

osoba vystavena záøení srovnatelnému s dvouminutovým letem v dopravním letadle, je 

rentgenový snímek se znázornìním cizích pøedmìtù, které by v bìžném detektoru kovù 

nebyly odhaleny. Obsluha zkoumající výstupy z detektoru, které nejsou nikde ukládány a 

skladovány, sedí oddìlenì a nemá pøímý kontakt se skenovanou osobou. 
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Obr. 3: Moderní osobní detektory typu backscatter (vlevo) a milimeter-wave (vpravo) 

Zdroj: [7] 

2.1.2 Milimeter-wave 

Stejnì jako v zaøízeních typu backscatter, musí i zde cestující setrvat v definované pozici, 

dokud není vytvoøen obraz povrchu tìla. Na rozdíl od prvnì jmenovaného systému je zde 

principem odraz elektromagnetického vlnìní s vysokou frekvencí v øádu terahertzù 

v trojdimenzionálním prostoru. Výsledný plastický výstup je proto pøesnìjší. Obdobnì však 

obsluha sedí separátnì od zaøízení bez kontaktu s kontrolovanou osobou. Pozitivem systému 

je absence rentgenového záøení, pøièemž elektromagnetické vlnìní je dle amerického úøadu 

TSA na úrovni desettisíckrát nižší než u mobilního telefonu, což umožòuje zdraví neškodnou 

kontrolu i zvláštních skupiny cestujících, jakými jsou malé dìti nebo tìhotné ženy. Nejnovìjší 

generace systémù milivize je z dùvodu ochrany soukromí vybavena upraveným softwarem, 

který neukazuje detailní obraz konkrétního èlovìka, ale pouze anonymní postavu s barevným 

znázornìním bodù, kde skenovaná osoba ukrývá nìjaký pøedmìt. Pøínos této zmìny uvádí 

obr. è. 4. 

Zmìny, které provázejí oba moderní zpùsoby detekce, lze shrnout do takzvaných sedmi „S“, 

které jsou vèetnì vzájemných vazeb znázornìny na obrázku è. 5. Nejvyšší bod zaujímá 

Security, tedy vìtší bezpeènost díky širšímu spektru identifikovatelných pøedmìtù, jakými 

jsou napøíklad i výbušniny èi keramické nože, které tradièní detektor kovù není s to zachytit. 
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Obr. 4: P•ínos nejnov•jší generace personálních detektor• k ochran• osobního 

soukromí. Zdroj: [7 ] 

Speed znaèí poèet zkontrolovaných cestujících za jednu minutu. Zatímco po prvotní instalaci 

systému se prùmìrná hodnota pohybovala kolem dvou osob za minutu, optimalizací procesu a 

tím, jak se cestující nauèí detektory správnì používat, lze dosáhnout pøijatelného èísla 3,5 

osoby za minutu. Negativem zùstává problematika Space, nebo• zaøízení typu backscatter i 

milimitre-wave vyžadují daleko více prostoru než obyèejné prùchozí detektory a je proto 

tøeba v interiérech terminálù èásteènì modifikovat uspoøádání každého kontrolního 

pracovištì. Tato zaøízení rovnìž vyžadují vìtší nároky na poèet obsluhujícího personálu 

(Staff), nebo• je nezbytné poèítat s oddìlenì sedící osobou kontrolující výsledný obraz. To 

s sebou, spoleènì s vyšší poøizovací cenou, pøináší pro provozovatele letiš• i vyšší finanèní 

zátìž (Spending). Dalším pojem tvoøí spokojenost (Satisfaction). Pro cestující jsou tìlesné 

skenery novou zkušeností a je nezbytné vytvoøit mezi nimi a personálem nestresující 

prostøedí, což obnáší správné zaèlenìní do procesu bezpeènostní kontroly. Pøedpokladem pro 

masivní nasazení osobních detektorù je spojení všech jmenovaných vlastností pod jeden 

zastøešující pojem – udržitelnost (Sustainability), nebo• na detektory nelze hledìt jako na 

oddìlené a jedineèné, nýbrž jako na souèást komplexního systému bezpeènostní kontroly, 

vèetnì nutnosti vyhovìní budoucím legislativním, spoleèenským i provozním požadavkùm. 
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Obr. 5: Tzv. sedm „ S“  moderních t•lesných detektor•.  Zdroj: [8] 

2.1.3 Problematika Bombs in Bodies 

Zmínìné zpùsoby detekce nebezpeèných pøedmìtù tvoøí v oblasti security výrazný krok  

vpøed, pøesto existuje jedna problematika, s níž si ani ony neporadí – výbušné balíèky 

umístìné do bøišních dutin oznaèované termínem Bombs in Bodies (BiB). Spolu se 

zpøísòováním bezpeènostních kontrol budou totiž teroristé zcela jistì vyhledávat jejich slabá 

místa a bomby ukryté uvnitø tìla mohou být jedním z nich. Advanced Imaging Technology 

dokáže bìhem detekce proniknout pouze lehkou vrstvou obleèení a nanejvýš 1 mm pod 

povrch kùže. Lékaøské rentgeny schopné zachytit obraz uvnitø lidského tìla pak pro zmìnu 

vyžadují odbornou interpretaci a narážejí i na otázky soukromí, legislativy a ochrany zdraví. 

Øešením mùže být technologie zvaná Quadrupole Resonance (QR), èesky jaderná elektrická 

kvadrupólová rezonance. Její princip spoèívá v ovlivnìní os rotací atomových jader 

ovìøovaných látek, které se následnì snaží srovnat zpìt do klidové polohy a tím vysílají do 

okolí radiový signál typický pro tu kterou látku. Zpìtný signál je následnì mìøen pøijímaèem, 

který obsluze pøímo sdìlí, zda skenovaná osoba ukrývá výbušninu. Nevýhodou tohoto øešení 

je možnost odstínìní látky elektricky vodivým obalem èi prozatím užší spektrum 

detekovatelných látek. Zaèlenìní technologie do bezpeènostní kontroly uvádí obr. è. 6. 
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Obr. 6: Detekce nebezpe•ných látek v t•le na principu jaderné kvadrupólové 

rezonance. Zdroj: [9] 

2.2 Bezpe•nostní kontrola zavazadel 

Je logické, že na letištích používajících technologii milivize èi zpìtného rozptylu (avšak nejen 

zde) bude pozornost teroristických skupin smìøována opìt na zavazadla. I v této oblasti je 

proto nevyhnutelné pokraèovat v modernizaci rentgenových i jiných systémù pro 

rozpoznávání nebezpeèných pøedmìtù a s ohledem na trend zneužití chemických slouèenin 

v nejrùznìjších formách i zavést do praxe zaøízení schopné tyto látky mìøit a identifikovat. 

Ani tento proces však není stoprocentnì spolehlivý, což dokládá i test amerického úøadu pro 

bezpeènost TSA z roku 2004, který nechal do zavazadla smìøujícího z newyorského letištì 

Newark do Amsterodamu umístit falešnou výbušninu. Pøestože byla pracovníky bezpeènostní 

kontroly odhalena, vzápìtí se zavazadlo ztratilo a bylo znovu objeveno až bezpeènostní 

kontrolou v Amsterodamu. Z pohledu selhání techniky se mùžeme v praxi setkat s dvojím 

typem chybné identifikace: 

• pozitivní selhání – indikace nebezpeèí, je-li zavazadlo neškodné 

• negativní selhání – indikace nezávadnosti, je-li zavadlo nebezpeèné 
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2.2.1 Rentgenové technologie 

Dnes se bìžnì pro úèely primární bezpeènostní kontroly zboží používá pásových rentgenù, a 

to již vìtšinou se systémem Dual Energy èi Multi Energy, tedy s více detekèními elementy. 

Ty umožòují skenovaným materiálùm v závislosti na mìøení rùzných atomových èísel pøiøadit 

odpovídající barvu a obsluze usnadnit rozlišování napøíklad organických, anorganických èi 

kovových materiálù. Jedním ze systémù zobrazení je tzv. HI-MAT, který odlišuje oranžový, 

zelený a modrý odstín. Sytìjší barva poté indikuje tlouš•ku pøedmìtu. Situaci, kterou 

v takovém pøípadì vidí operátor, ukazuje obr. è. 7. 

 

Obr. 7: HI- MAT zobrazení rentgenovaného zavazadla. Zdroj: [10] 

Zajímavostí je i systém HI-TIP, který z vlastní databáze náhodnì promítá do zobrazení 

imaginární nebezpeèný pøedmìt s cílem udržet pozornost a tím i spolehlivost operátora pøi 

jejich odhalování. 

2.2.2 Jaderná kvadrupólová rezonance 

Perspektivním systémem se pro úèely kontroly zavazadel jeví být jaderná kvadrupólová 

rezonance QR, jejíž princip je popsán už v kapitole 2.1.3. Jedná se o pomìrnì spolehlivou a 

rychlou metodu automatické detekce urèitých druhù výbušnin. Nevýhodou technologie je 

možnost odstínìní kovovými èi obecnì vodivými materiály. Ideálním zaøízením je proto 

kombinace rentgenového a QR skeneru. Jak tunelový detektor kvadrupólové rezonance 

vypadá, ukazuje obr. è. 8. 
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Obr. 8: Tunelový QR detektor nebezpe•ných látek v zavazadlech. Zdroj: [11] 

2.2.3 Detektory stopových •ástic 

Jiným systémem povoleným Naøízením EK 272/2009 jak pro kontrolu pøíruèních zavazadel, 

tak i osob a obsahu tekutin, aerosolù a gelù (LAG) je stopová detekce výbušnin oznaèovaná 

zkratkou ETD – Explosive Trace Detection. Její princip nazývaný nìkdy též plynovaná 

chromatografie spoèívá v mìøení výparù nebo èásticových stop a jejich identifikaci za pomoci 

zahøívání v detekèní komoøe. Podle urèení existuje zaøízení v nìkolika modifikacích. Pro 

kontrolu zavazadel v tunelovém, pro kontrolu osob v ruèním a pro kontrolu obsahu lahví ve 

stolním provedení. Výhodou dvou poslednì zmínìných variant je relativnì nízká hmotnost a 

s tím spojené možnosti mobility. Ukázky jsou pøiloženy na obr. è. 9. 

 

Obr. 9: Ukázky detektor• stopových •ástic. Zdroj: [12,13] 
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3 Záv•r  

Události z 11. záøí 2001 znamenaly milník nejen pro bezpeènost, ale pro celou leteckou 

dopravu. Nejenže bylo poprvé použito dopravní letadlo jako zbranì, ale následné pokusy o 

útoky z dalších let poukázaly na odklon teroristických skupin od tradièních kovových 

støelných i seèných zbraní, nožù a konvenèních výbušnin ke zbraním keramickým, plastovým 

èi látkám smíchaným do výbušné smìsi pøímo na palubì letadla. Z toho dùvodu nezbytná je 

aplikace nových bezpeènostních norem i modernìjších technických prostøedkù, které by 

nahradily dlouhá léta používané detektory kovù i evolucí notnì vylepšené rentgeny. Jako 

nejperspektivnìjší se jeví plošná výmìna prùchozích detektorù (WTMD) zavedením 

personálních skenerù na bázi milivize, které ve své poslední verzi eliminují problematiku 

etiky a osobního soukromí. Toho je dosaženo úpravou softwaru anonymizující obraz 

kontrolované osoby. Jelikož jsou takové skenery relativnì pøesné a spolehlivé a minimalizují 

tak nutnost fyzické prohlídky, jsou pøijímány vìtšinou veøejnosti veskrze kladnì. Obdobná 

situace panuje i kolem detektorù nebezpeèných pøedmìtù a látek, kde se zraky vìdcù a 

technikù upírají na mìøení rotace atomových jader prostøednictvím kvadrupólové rezonance èi 

detektory stopových èástic na bázi plynové chromatografie. Ty mohou sloužit nejen pro 

skenování zapsaných zavazadel, ale i pøíruèních tašek, jednotlivých pøedmìtù, lahví 

s tekutinami nebo osob samotných. Ruèní odbìr vzorkù je však zdlouhavý a nelze jej použít 

pro všechny cestující. Jako optimální se proto jeví kombinace s kabinkou osobního skeneru. 

Všechny takové zmìny v procesu bezpeènostní kontroly však mají jeden zádrhel. Podobnì 

jako programátoøi vytváøí mnohdy antivirové programy až po napadení poèítaèù skuteèným 

virem a jeho rozborem, je i zavádìní nových technických prostøedkù a metod provádìno ex 

post, tedy až jako následek útoku èi pokusu o nìj. Pro efektivní boj s terorismem to ale 

nestaèí. Je nezbytné jednat v pøedstihu a dopøedu odhadovat a analyzovat myšlení i chování 

teroristických organizací a zvažovat útoky radioaktivními, biologickými èi bakteriologickými 

zbranìmi. Legislativní základ byl položen v záøí 2010, kdy byly na pekingské konferenci 

ICAO pøijaty Úmluva o potlaèování protiprávních èinù souvisejících s mezinárodním civilním 

letectvím a Protokol k Úmluvì o potlaèení protiprávního zmocnìní se letadel, které novì 

definují jako trestné použití civilního letadla jako zbranì nebo použití látek a zbraní 

hromadného nièení z civilního letadla èi proti civilnímu letadlu. V praxi je však nutné 

k potírání tìchto zloèinù a k zajištìní udržitelné úrovnì letecké bezpeènosti obrátit pozornost 

na zvýšení spolehlivosti první vrstvy bezpeènostní kontroly, tedy na zpravodajské služby a 

infiltraci teroristických skupin. 
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