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 Porovnání modul�  s elektrolytickými senzory náklonu pro 

korekci polohových úhl�

Comparison of Electrolytic Tilt Modules for Attitud e Correction 

Martin Šipoš1, Jan Rohá� 2)

1,2) Czech Technical University in Prague, Faculty of Electrical Engineering 

 Department of Measurement, Laboratory of Aircraft Instrumentation Systems 

e-mail: 1) siposmar@fel.cvut.cz, 2) xrohac@fel.cvut.cz  

Resumé: 

Tento p� ísp� vek popisuje analýzy a porovnání r� zných modul�  s elektrolytickými senzory 

náklonu z hlediska statických a dynamických charakteristik. Pro správné ur� ení polohových 

úhl�  (p� í� ného náklonu a podélného sklonu) vypo� tených integrací z úhlových rychlostí je 

nutné korigovat neomezen�  rostoucí chyby t� chto naintegrovaných polohových úhl� .  

Za ú� elem korekce polohových úhl�  naviga� ního systému jsme analyzovali 5 modul�

náklonných senzor�  s r� znými viskozitami elektrolytu. Jednalo se o 2 moduly se senzory se 

standardní viskozitou a s viskozitou o 50% vyšší (EZ-TILT-2000-008), dva moduly  

s viskozitou o 15% a 30% vyšší (EZ-TILT-2000-045) než standardní senzor (Advanced 

Orientation Systems Inc.) a jeden modul Micro 50-D70 se standardním elektrolytem 

(Spectron Glass and Electronics Inc.). P� evodní charakteristiky, hystereze a doba ustálení 

byly m�� eny a analyzovány. 

Abstract: 

In this paper there are analyzed and compared performances of different electrolytic tilt 

modules (ETMs) from static and dynamic characteristics point of view. For a correct 

determination of attitude (roll and pitch angles) evaluated from angular rates by integration, 

it is generally required to have attitude compensation sources which limit unbound error  

in this evaluation process and thus they play a key role for a proper function of navigation 

systems. We analyzed five ETMs with different electrolyte viscosity: EZ-TILT-2000-045  

with standard viscosity and with the viscosity of 50% higher (EZ-TILT-2000-008),  

EZ-TILT-2000-045 with viscosity of 15% and 30% higher than the standard (all types from 

Advanced Orientation Systems Inc.), and Micro 50-D70 with standard electrolyte viscosity 

from Spectron Glass and Electronics Inc. The transfer characteristics, hysteresis and settling 

time on fast angle changes, were measured and analyzed and the results will be presented. 
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1 Introduction 

Over the last decades, the usage of low-cost inertial sensors based on MEMS (Micro-Electro-

Mechanical-Systems) technology was increased in many civil and military applications,  

such as a car, personal, indoor, underwater navigation, navigation of unmanned aerial vehicles 

[1, 2, 3, 4], etc. 

A basic part of inertial navigation systems is an Inertial Measurement Unit (IMU). IMU 

primarily consists of triaxial accelerometer for translational acceleration measurements and 

triaxial angular rate sensor for rotational motion measurements. The rotational motion 

measurements are integrated to evaluate the attitude [5]. For proper attitude evaluation, it is 

generally required to have attitude correction sources which limit unbound error in this 

evaluation process. 

In this paper, we have analyzed five Electrolytic Tilt Modules (ETMs) suitable for attitude 

corrections. In comparison to paper [1, 2], in which the ETM was used for correction of 

triaxial accelerometer imperfection under static conditions, in this paper there are analyzed 

ETMs from static (transfer characteristics, hysteresis) and dynamic (settling time) 

characteristics point of view.  

In the section 2, the composition of electrolytic tilt modules and the principle of electrolytic 

tilt sensors are described. The parameters of ETMs EZ-TILT-2000-xxx and Micro 50-D70 

with standard viscosity of electrolyte are listed in section 3. The measurement setup  

with Rotational-Tilt Platform is described in section 4, and measured characteristics are 

summarized in section 5. 

2 Principle of Electrolytic Tilt Module 

The ETM consists of the single or dual-axis Electrolytic Tilt Sensor (ETS) and conversion 

module (called by Advanced Orientation Systems Inc.) or signal conditioner (called by 

Spectron Glass and Electronics Inc.) which controls the sensor excitation and measures and 

processes the output signal. 

In this section, the principle of dual-axis electrolytic tilt sensor is described, a block scheme of 

electrolytic tilt module is shown plus real measured input and output signals of dual-axis 

electrolytic tilt sensor are presented. 
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2.1 Principle of Electrolytic Tilt Sensor 

The dual-axis electrolytic tilt sensor commonly consists of the cylinder including  

an electrolyte and five electrodes (see Fig. 1a).  

There are two types of cylinders, the first one is made from glass (Fig. 1b), the second one, 

more robust and more resistant, is made from polymer materials (Fig. 1c).  

The pairs of electrodes are connected to a power. The center common electrode is used  

for measurement of output signal. The output signal changes with the respect to  

the inclination of sensor. Thus values can be changeable according to the angle of inclination 

(Fig. 1d). 

                    

Fig. 1: a) The principle scheme of ETS; b) The ETS with glass cylinder; c) The ETS 

with the cylinder from polymer materials; d) The electric scheme of ETS 

2.2 Block Scheme of Electrolytic Tilt Module (Conversion Module) 

In general, electrolytic tilt sensors require the AC excitation waveform. A block scheme of 

general purpose dual-axis angle conversion module is shown in Fig. 2 [6]. In the realization of 

the conversion module, it is necessary to have zero DC offset in excitation waveform, because 

the usage of even small DC current can permanently polarize the electrolyte and irreversibly 

damage the sensor. 

a) b) c) 

d) 
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Fig. 2: The block scheme of electrolytic tilt module [6] 

2.3 Measured Input and Output Signals of Dual-Axis Electrolytic Tilt 

Sensor 

First of all, we have connected the input and output pins of electrolytic tilt sensor to 

oscilloscope and we have analyzed them. The input and output signals in both angles (pitch, 

roll) of the tilt being zero are shown in Fig. 3. The excitation of ETS was provided by  

the conversion module. Unlikely, Fig. 4 shows a positive pitch angle output signal and  

a negative roll angle output signal. 

3 Parameters of Tested Electrolytic Tilt Modules 

In this section, there are listed the basic specifications of electrolytic tilt modules  

EZ-TILT -2000-008, EZ-TILT-2000-045, and Micro 50-D70, as well as electrolytic tilt 

sensors used in these ETMs. 

The EZ-TILT-2000-xxx modules consist of a multi-output dual axis high resolution 

conversion module EZ-TILT-2000-xxx and dual-axis electrolytic tilt sensors  

DX-008/DX-045. In case of ETM Micro 50-D70, the SP 5000-A-000 sensor and the Micro 50 

signal conditioner were used. 
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Fig. 3: The input and output signals in zero pitch and roll angles 

Fig. 4: The input and output signals in positive pitch and negative roll angles 

The performances of the electrolytic tilt sensors DX-008, DX-045 [7] and SP 5000-A-000 [8] 

(all with standard viscosity) are described in Tab. 1, the parameters of conversion modules 

EZ-TILT-2000-xxx and Micro 50 are listed in Tab. 2.
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Parameter DX-008 DX-045 SP 5000-A-000 

Maximal Range (deg) ±20 ±70 ±45 

Linear Range (deg) ±8 ±60 - 

Resolution (deg) < 0.0008 < 0.0061 0.02 

Repeatability (deg) < 0.03 < 0.05 0.04 

Symmetry < 2% @ 4 deg < 2% @ 35 deg < 5% @ 22.5 deg

Linearity < 1% @ 8 deg < 7% @ 60 deg < 3% @ 22.5 deg 

Settling Time (ms) < 300 < 300 < 160 

Temperature Range -40  to +60 deg C -40  to +60 deg C -40  to +80 deg C 

Tab. 1: Performance of Electrolytic Tilt Sensors DX-008, DX-045 and SP 5000-A-000 

with Standard Viscosity of Electrolyte [7, 8] 

Parameter EZ-TILT-2000-xxx Micro 50 

Input Voltage (VDC) 6 to 12 7 to 30 

Resolution of A/D Converter 12 bit 12 bit 

Repeatability (deg) < 0.02 < 0.04 

Temperature Range -40  to +60 deg C -20  to +70 deg C 

Output PWM, Analog, RS-232 RS-232 

Tab. 2: Parameters of ETMs’ Conversion Modules 

4 The Measurement Setup 

All five tested ETMs were measured simultaneously using a modular system for attitude and 

position estimation [9]. As it was described in [10], the connectivity of modules to  

the modular system is resolved automatically according to standards IEEE 1451 [11, 12] and 

IEEE 1588 [12, 13]. In this case, the Micro-50-D70 was used as a primary ETM in the 

modular system and the four ETMs EZ-TILT-2000-xxx were connected just as additional 

modules. The whole measurement setup was mounted on a Rotational Tilt Platform (RoTiP). 

A block scheme of the measurement setup is shown in Fig. 5a and its real look in Fig. 5b.  

The U1 is the primary ETM connected via RS232 with one conversion module providing 

access to CAN bus forming the core of the modular system. The CAN bus respects the CAN 

Aerospace standard. The pair of modules S1 and S2, S3 and S4 are connected the in same way 

to additional system modules via RS232. The data are converted in all modules according to 
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CAN Aerospace standard to CAN frame and sent via CAN bus to a master module.  

The master module receives the data from all sub-modules and resent them to PC via RS232. 

Fig. 5: a) The block scheme of measurement setup; b) Measurement setup realization 

5 Tests and Results 

This section provides results of electronic tilt modules measurements which help to analyze 

the sensors’ performances from the accuracy and dynamic characteristics point of view. The 

tests covered the calibration procedure of ETMs, evaluation of deviations between tilt angles 

evaluated by upward and downward direction measurements, and settling time evaluation. 

During all experiments and analyses the data from all ETMs were sampled and recorded with 

the frequency of 20 Hz. To eliminate the influence of noise contained in data we made a mean 

value of 30 seconds for each channel and each position under steady-state conditions.  

The resultant value was used as a representative for that particular position and channel  

for static characteristics. For the following tests and results, the range ±10 deg covered  

the linear range of abovementioned sensors and fully satisfied their potential usage 

requirements for attitude compensation because if roll or pitch angles are higher than ±10 deg 

the airplane is in most cases turning and it is not possible to use ETM for compensation 

purposes because of centrifugal acceleration. 

For result comparison Root Mean Square Error (RMSE) defined by (1) was used. 

a) b) 
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�
(1)

where: x1,i is the vector of reference values; x2,i denotes the vector of measured/estimated 

values; and n represents the number of measurements. 

5.1 Transfer Characteristics 

The transfer characteristics of all ETMs were measured using RoTiP platform in the range of 

±10 deg with the step of 1 deg. As a reference a precise accelerometer Clinotronic Plus with 

resolution 5 arcsec was used. Measured transfer characteristics of ETM related to reference 

values were then approximated using 3rd order polynomials to get corrections for both pitch 

(2) and roll angles (3). 

� ���� � � � � � ��
� � � � � � ��

	 � � � � �� �  � (2)

! ���� � " � �! ��
� � # � �! ��

	 � $ � ! �� � %�� (3)

where: f  is the roll angle; q is pitch angle; subscript corr represents the angles after  

the polynomials correction; subscript nc corresponds to the measured non-corrected angles; 

a, b, c, d are coefficients of pitch angle polynomial; e, f, g, h are coefficients of roll angle 

polynomial, where the particular values of a – h coefficients depend on used ETM. 

Figure 6 shows the deviations of pitch and roll angles of all ETMs from reference values 

before correction. 

Transfer characteristics of all ETMs were corrected using the abovementioned polynomials. 

The worst RMSE values were in the case of EZ-TILT-2000-008-50%; for pitch angle 0.08 

deg and for roll angle 0.03 deg. Except the RMSE, the maximal and minimal deviations  

from reference were observed and as in the previous case the highest deviations were found 

out in the case of sensor with viscosity about 50% higher. The minimal and maximal values 

for pitch angle were -0.13 deg and 0.15 deg, in case of roll -0.08 deg and 0.08 deg. 
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Fig. 6: Deviations (DDDD) of pitch and roll angles from reference values before correction  

5.2 Deviation between Tilt Angles Evaluated by Upward and Downward 

Direction Measurements 

Using the same measurement procedure as in the previous section, the data for computation of 

deviations between tilt angles evaluated by upward and downward direction measurements 

were evaluated. The measured data were first corrected using the 3rd polynomials and after 

that, the deviations were analyzed. The RMSE, minimal and maximal values of these 

deviations were computed. The results are summarized in Tab. 3. 

Electrolytic Tilt Module 
Pitch Angle (deg) Roll Angle (deg) 

RMSE MIN MAX RMSE MIN MAX 

EZ-TILT-2000-008-STD 0.06 -0.11 0.00 0.05 -0.07 0.00 

EZ-TILT-2000-008-15% 0.02 -0.05 0.05 0.04 -0.01 0.10 

EZ-TILT-2000-008-30% 0.08 -0.12 0.10 0.08 -0.16 0.01 

EZ-TILT-2000-008-50% 0.13 -0.43 0.22 0.16 -0.34 0.29 

Micro 50-D70 0.05 -0.09 0.11 0.12 0.02 0.24 

Tab. 3: Parameters of ETMs’ Conversion Modules 
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5.3 Settling Time 

The settling time is defined by a producer as an elapsed time measured from the end of the tilt 

disturbance until the sensor output reaches a steady state again [14]. We have measured 8 tilt 

changes for pitch angle and 8 tilt changes for roll angle with different angular velocities from 

±5 deg/s to ±55 deg/s for both positive and negative directions in range from -6 deg to +6 deg. 

We have analyzed the settling time for all ETMs and measurements. The differences between 

particular measurements with different angular velocities were negligible for all ETMs, so as 

resultant values of settling time we have considered the mean values. The shortest settling 

time 0.61 second was performed by the EZ-TILT-2000-045-30% and the longest settling time 

5.25 second was in the case of EZ-TILT-2000-008-50%. From these analyses it is evident that 

the EZ-TILT-2000-008-50% is more resistant to vibrations than the EZ-TILT-2000-045-30% 

and the sensor with viscosity about 50% higher can be substituted by the filter with lower  

cut-off frequency. 

6 Conclusion 

The main aim of this paper was to describe the function of electrolytic tilt sensors (ETSs) and 

electrolytic tilt modules (ETMs) and analyze their performances from static and dynamic 

characteristics point of view. In the paper, we have analyzed five ETMs with different 

electrolyte viscosity, four ETMs from Advanced Orientation Systems Inc. and one from 

Spectron Glass and Electronics Inc. First of all the corrections using 3rd order polynomials 

were applied, the resultant accuracy was analyzed and the worst RMSE values were in the 

case of EZ-TILT-2000-008-50% for pitch angle 0.08 deg and for roll angle 0.03 deg.  

After that the deviations in tilt angle between upward and downward direction measurements 

were computed. As in previous characteristics the highest deviations 0.13 deg for pitch and 

0.16 deg for roll were determined in the EZ-TILT-2000-008-50% data. The longest settling 

time was measured in EZ-TILT-2000-008-50% as well and so this sensor is more resistant to 

vibrations than other sensors with lower viscosity. The deviations from reference 3rd after 

polynomial correction, the hysteresis, settling time will be presented at the conference. 
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Resumé: 

Pre diagnostiku stavu leteckej techniky môže by�  využitá metóda snímania tepelných polí 

vonkajších a vnútorných � astí lietadla. Touto metódou je možné detekova�  namáhanie 

jednotlivých � asti lietadla, poškodenie kompozitných panelov lietadla a krytov motora, 

vzduchové netesnosti kabíny, predikova�  poruchové stavy elektrických systémov. � alšou 

možnos�ou využitia termovízie je diagnostika plynovej turbíny motora, ktorá spo� íva 

v archivácií obrazov (termogramov) s teplotným rozložením na výstupe turbíny. Pri 

bezporuchovej � innosti turbíny sa po� iato� né termogramy zaznamenajú ako vzory, kde 

v rámci jednotlivých kontrol sa porovnávajú aktuálne obrazy so vzormi. Takýmto spôsobom je 

možné detekova�  napríklad eróziu celej turbíny, poškodenie lopatiek, poruchy v prevádzke 

spa�ovacej komory. Pre danú postupnos�  porovnávania je potrebné navrhnú�  algoritmus pre 

selekciu poruchového miesta v termovíznom obraze. Pre daný návrh budú využité programové 

prostriedky programu Matlab s knižnicou Image procesing. 

For the diagnostic of aviation equipment condition may by used scanning method of the 

thermal fields of external and internal parts of the aircrafts. With this method is a possible 

detected strain of each parts of the aircraft, damage of composite panels and engine covers, 

air leak of cabine, predicting failure modes of electrical systems. Another possibility is 

diagnostic of the gas turbine, which is based in archiving images (thermograms) of the 

temperature distribution at the turbine outlet. At no-failure turbine operation the initial 

thermograms are recordet as patterns, and in the individual controls the current images are 

compared with the patterns. This way is a possible detected example erosion of turbine, 

damage of the blades, defects in the operation of combustion chamber. For that sequence of 

comparisons is necessary propose an algorithm for the selection of fault location in the 

thermovision image. For the proposal of the algorithm will be used means of Matlab software 

with the image processing library. 
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1 Úvod 

Termovízia ako jedna z metód technickej diagnostiky, sa uplat� uje v sú� asnej dobe rôznych 

oblastiach. Jednou z nich je aj letectecká technika, ktorá zah�� a taktiež výskum v oblasti 

leteckých motorov. Ucelené rozpracovanie termovíznej diagnostiky leteckých motorov si 

vyžaduje vyrieši�  mnoho � iastkových úloh. Z metodického h� adiska je ich možné rozdeli�  do 

dvoch skupín - na úlohy orientované na spracovanie a vyhodnocovanie získanej obrazovej 

informácie o rozložení teplotných polí a na úlohy zamerané na riešenie problematiky 

diagnostiky daného meraného objektu t.j. na vyhodnocovanie zmien a prognózu vývoja jeho 

technického stavu. � lánok sa venuje priblíženiu rozpracovania problematiky obrazovej 

informácie, ktoré tvorí základ pri tvorbe algoritmov ur� ených pre automatickú detekciu miest 

s možnos� ou výskytu porúch na objekte výskumu, ktorým je malý prúdový motor situovaný 

na Leteckej fakulte v Košiciach.

2 Termovízna kontrola leteckých motorov 

S prevádzkou a starnutím strojov a zariadení je neodlu� ite� ne spojené aj ich opotrebovanie, 

tak je to aj v prípade jednotlivých � astí leteckých motorov. Pri opotrebovaní dochádza 

k znižovaniu spo� ahlivosti a životnosti materiálov, � o vedie k zvyšovaniu pravdepodobnosti 

výskytu menšej alebo vä� šej poruchy, ktorá môže ma� � alšie dôsledky. Nako� ko v sú� asnej 

dobe je trendom zis� ovanie porúch bez vä� ších zásahov do konštrukcie a procesov, na 

predikciu týchto problémov sa využívajú nedeštruktívne metódy technickej diagnostiky. 

V sú� asnosti sa na diagnostiku leteckých motorov využíva v najvä� šej miere vibra� ná 

a tribologická diagnostika, a to na zis� ovanie stavu pracovnej kvapaliny a sú� asne na 

odhalenie poškodenia trecieho uzla. 

Obr. 1: Defekty kompozitných štruktúr na motore lietadla [1] 

Jedným z doposial najrozšírenejších uplatnení termovízie v oblasti leteckých motorov je 

predletová kontrola lietadla, kedy sa prostredníctvom termovíznej kamery sledujú poškodenia 

kompozitných krytov letadla (Obr. 1). Tieto defekty vznikajú namáhaním kompozitných 
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štruktúr medzi letmi vplyvom zmeny tlaku. V miestach, ktoré dôsledkom zmien menia svoju 

štruktúru sa ukladá vlhkos� , ktorá v meniacich výškach zam�za a poškodzuje ich. Po pristáti 

lietadla je preto potrebné � o najrýchlejšie skontrolova�  celé lietadlo, kým nedôjde 

k roztopeniu � adu. Sledujú sa “chladné” miesta na trupe letadla s využitím termovízie, ktorá 

umož� uje sníma�  ve� ké � asti objektu naraz. 

� alšou možnos� ou využitia termovízie je diagnostika plynovej turbíny motora (Obr. 2). 

Technika diagnostiky v tomto prípade spo� íva v archivovaní obrazov (termogramov) 

s teplotným rozložením na výstupe turbíny leteckého motora. Pokia�  turbína pracuje správne, 

zaznamenajú sa po� iato� né termogramy ako vzory. Pri rutinných kontrolách sa potom 

porovnávajú sú� asné obrazy so vzormi. Takto je možné detekova�  napríklad eróziu celej 

turbíny, poškodenie lopatiek a poruchy v prevádzke spa� ovacej komory (napr. rozloženie 

paliva pri spa� ovaní). [2] 

Obr. 2: Príklad termovízneho obrazu plynovej turbíny motora vrtu � níka [2] 

3 Predspracovanie snímaného termovízneho obrazu 

Jednou z možností riešenia úloh diagnsotiky leteckých motorov je zamera�  sa na obrazovú 

informáciu, ktorú získame prostrednícvtom meraní. 

Samotné merania sa vykonávajú pomocou termovíznej kamery, ktorá pracuje na princípe 

transformácie elektromagnetického (tepelného) žiarenia na vidite� ný obraz, kde sa každej 

hodnote teploty priradí ur� itá falošná farba. Výstupom merania je v tomto prípade obraz 

teplotného rozloženia povrchu objektu, ktorý sa nazýva termogram. Pri riešení problematiky 

návrhu algoritmu spracovania termovízneho obrazu (termogramu) je potrebné sa zamera�  na  

nasledujúce kroky: 

· snímanie a uloženie obrazu do po� íta� a, 

· predspracovanie uloženého obrazu, 

· segmentácia obrazu, 

· nájdenie objektov v obraze, 
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· korelácia 

· porozumenie obsahu obrazu. 

3.1 Snímanie a uloženie obrazu do po� íta� a 

Snímanie objektu sa realizuje spomínanou termovíznou kamerou. Na objekte merania, 

turbokompresovom motore, boli zvolené miesta skúmania, na ktorých bude realizované 

opakované meranie. Medzi tieto � asti patria štartér (elektromotor), � as�  kompresora, 

spa� ovacia komora a výstupná dýza. Zosnímané obrazy – termogramy sú  ukladané pomocou 

meracieho softwéru (ThermaCAM Researcher alebo LabView) do po� íta� a pre � alšiu 

analýzu. 

3.2 Predspracovanie uloženého obrazu 

Úlohou predspracovania obrazu – termogramu je potla� i�  šum, ktorý môže vzniknú�  pri 

digitalizácií a prenose obrazu. V prípade termovízie je to digitalizácia obrazu IR žiarenia 

dopadajúceho na obvod bolometra termovíznej kamery. Zvyšuje sa tak následná 

pravdepodobnos�  úspešnej lokalizácie a detekcie chýb v obraze snímaného objektu. 

Pre predspracovanie obrazu a � alšie úkony na riešenie spracovania obrazu je možné využi�

program Matlab s panelom nástrojov pre spracovávanie obrazov - Image Procesing Toolbox. 

Vstupom i výstupom metód spracovávania sú obrazové dáta (v oblasti termovízie – 

termogramy) a to matice, ktoré predstavujú digitálnu obrazovú funkciu. V prípade 

termovíznej kamery sa spracovávajú  matice o rozmere 320x240 jasových bodov (pixelov) 

(Obr. 3). 

Termovízna kamera pracuje v oblasti falošných farieb IR žiarenia. To znamená, že každej 

hodnote elektromagnetického žiarenia, ktoré nie je možné vidie�  vo� ným okom, boli 

Obr. 3: Znázornenie pixelov termogramu 
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preddefinované hodnoty farebného odtie� u. Z dostupných farebných modóv použivaného 

termovízneho softwéru je nasledovne možné sledova�  meraný objekt a rozlišova�  teplotný 

rozptyl na povrchu objektu.  

Prvú informáciu o obraze pri predspracovaní môžeme získa�  prostredníctvom histogramu  

obrazu (Obr. 4). Táto funkcia priradí každej úrovni jasu alebo farby zodpovedajúcu 

po� etnos� . Histogram je štatistickou veli� inou, a dá sa chápa�  ako pravdepodobnos�  výskytu 

danej farby v obraze. Informuje o jasových pomeroch v obraze, ale nenesie informáciu o ich 

plošnom rozložení. 

Pre predspracovanie obrazu sa používajú metódy, ktoré na výpo� et jasu bodu vo výstupnom 

obraze používajú len lokálne okolie zodpovedajúceho bodu vo vstupnom obraze. 

Medzi metódy predspracovania, ktoré sa delia pod� a matematických vlastností, môžeme 

zaradi� : 

· lineárne metódy, 

· nelineárne metódy. 

Ako najjednoduchšiu lineárnu metódu vyhladzovania obrazu (potlá� ania šumu v obraze) 

môžeme použi�  priemerovanie, kde každému bodu priradíme nový jas, ktorý je aritmetickým 

priemerom pôvodných jasov vo zvolenom okolí. Využívajú sa pri tom konvolu� né masky vo 

forme filtrov. (Obr. 5). V oblasti detekcie hrán sú vyjadrené ako operátory pomocou 

príslušného konvolu� ného jadra h.  Zara� ujú sa tu operátory: Robetsov, Laplaceov, 

Prewittovej, Sobelov. 

Obr. 4: Spracovávanie v Matlabe 
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Obr. 5: Príklad filtrácie obrazu prostredníctvom konvolu� nej masky 

Diskrétna konvolúcia ma tvar: 

� � � � � � � � � 	 � � 
 � � � 
 � � 
 � � � � �
� � �� � � �

(1)

3.3 Segmentácia obrazu 

� alším krokom využitým pri predspracovávaní obrazu je využitie metód segmentácie obrazu. 

Segmentácia predstavuje proces, ktorý nám umož� uje rozdeli�  obraz na � asti, ktoré majú 

silnú koreláciu s objektmi reálneho sveta zobrazených v obraze. Medzi metódy patrí napríklad 

prahovanie (Thresholding) (Obr. 6), ktorá  na segmentovanie objektov od pozadia používa 

rôzne úrovne jasu. 

3.4 Nájdenie objektov v obraze 

� alšou možnos� ou predspracovania je detekcia hrán v obraze. Jej cie� om je nájs�  význa� né 

oblasti v obraze, ktoré sa nazývajú � rty. Medzi � rty patria body a hrany telies. Hrana je 

hranica medzi dvoma oblas� ami s relatívne rozdielnymi hodnotami jasu. Základnou 

Obr. 6: Thresholding obrazu 
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myšlienkou detekcie hrán je nájs�  miesta v obraze, kde sa jas výrazne mení. V ideálnom 

prípade použitie hranových filtrov môže vies�  k získaniu súboru uzatvorených kriviek, ktoré 

vyzna� ujú hranice objektov, hranice plôch ako aj krivky, ktoré zodpovedajú prerušeniu 

orientácie povrchu. Takto, uplatnením algoritmov detekcie hrán možno výrazne zníži�

množstvo obrazových dát, ktoré majú by�  neskôr spracované, a preto môžu odfiltrova�

informácie, ktoré môžu by�  považované za menej dôležité, pri zachovaní významných 

štrukturálnych vlastností obrazu. [3] 

Riešenie diagnostiky malého prúdového motora prostredníctvom termovízie sa zameriava na 

nieko� ko oblasti výskytu porúch pri prevádzke motorov, teda na h� adanie objektov pri 

spracovávaní obrazu. Statická chyba, teda chyba na konrétnom mieste sa prejavuje ako 

lokálne prehriatie pláš� a motora. Prostredníctvom termovíznej kamery sa na obraze prejavujú 

miesta (pixely), kto�e sa odlišujú od normálneho zaznamenaného stavu. Rotujúca chyba sa 

prejavuje na celom obvode pláš� a motora. 

V oblasti kompresora zvýšenie teploty spôsobujú ne� istoty na statorových lopatkách, ale 

prejavuje sa tam aj vplyv opotrebovania lopatiek. Ložiskový dom� ek, ktorý je � as� ou 

elektrického stroja (spúš� a� a) sa prejavuje na zmene termogramu vplyvom predierajúceho sa 

ložiska, který spôsobuje zvýšenie teploty. Zmena sa takto prejavuje globálne po celom 

obvode. Prasknutý magnet sa prejavuje ako oblas�  zvýšenia teploty v danom mieste, ak je 

samozrejme stacionárny a cievka by sa otá� ala. Vplyv na � innos�  má aj málo mazané ložisko, 

pretažené ložisko alebo nevhodné usadenie ložiska do spolupracujúceho stroja (motora). 

Upchatie trysiek v spa� ovacej komore sa prejavuje na zvýšení teploty na tej strane pláš� a, kde 

došlo k jej poškodeniu, samozrejme sledovanie je možné ak ide o jednoprúdový motor. 

Teplota odsávaného oleja je � alším miestom zvyšovania teploty, ktoré sa prejavuje ako 

následok nadmerného za� aženia ložiska. Termogram umož� uje detekova�  miesta taktiež aj na 

výstupnej dýze, kde sten� ené � astí vedú k hrozbe deštrukcie a úniku horúceho plynu. 

3.5 Korelácia  

Korelácia slúži na sledovanie vzájomného vz� ahu obrazov z meraní. Týmto spôsobom je 

možné zachyti�  degradáciu obrazu, teda zmeny teplôt na povrchu objektu v � ase.  

3.6 Porozumenie obsahu obrazu  

Po realizácií krokov sa nastavujú kritéria, ktoré zlepšujú prípadné nedostatky spracovania 

obrazu, na základe ktorých bude obraz dosahova�  cielenú informáciu. 
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4 Záver 

Je zrejmé, že vypracovanie postupu automatickej detekcie chýb z termogramov, zahr� uje 

dôležitý proces riešenia � iastkových úloh zameraných na predspracovanie obrazu, ktorej sa 

daný � lánok venoval.  

Termovízia v� aka svojim výhodám termovíznej kamery, akými sú rýchlos�  merania, 

nedeštruktívnos�  objektov a plošné snímanie tepelného žiarenia, patrí k diagnostike, ktorá 

zna� ne u� ah� uje procesy prevádzky a údržby. V sú� asnej dobe napríklad využitie termovízie 

skracuje kontrolu trupu letadla v predletovej kontrole z d� a na asi 2 hodiny. Samozrejme pre 

relizovanie korektných meraní, aj v laboratoriu, treba bra�  do úvahy víceré parametre ako je 

emisivita povrchu snímaného obejktu, teplota okolia, vzdialenos�  objektu, odrazovos� . Ich 

nepresné stanovenie môže ovplyvni�  merací re� azec.  

Aj ke�  sa termovízia využíva vo viacerých oblastiach, jej využitie na konkrétnych objektoch 

výskumu, môže prinies�  nové poh� ady v tvorbe metodík a postupov v riešenej problematike, 

teda so zameraním na termovízny obraz.  
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Resumé:

Tento � lánek pojednává o vývoji a realizaci vle� ené aerometrické sondy, které probíhaly v 

letech 2010 až 2012 v laborato� i Leteckých a kosmických systém�  Fakulty elektrotechnické 

� eského vysokého u� ení technického v Praze. � lánek pojednává o konstrukci, základních 

charakteristikách a vybavení sondy, v� etn�  jejího p� íslušenství. V záv� ru � lánku je rovn� ž 

nastín� no budoucí sm�� ování v užití navrženého a zkonstruovaného za� ízení. 

The article describes design and evaluation of a aerometric towed probe intended for 

altimeter and air speed indicator calibration. The article describes mechanical design, 

sensors and electronics, data acquisition and summarizes basic parameters of the probe. End 

of the article is devoted to the future and the use of probe.

1  Úvod-vle� ená aerometrická sonda 

Jedná se o specializované m�� ící za�ízení, umož� ující m�� it základní aerometrické veli� iny 

(celkový tlak PC, statický tlak PS, teplotu okolního prost�edí ts) a z nich ur� ené veli� iny 

(vzdušnou rychlost v, výšku h, Machovo � íslo m a další) v nerozrušeném vzdušném proudu 

vzdálen�  pod a za letounem. 

Fyzicky je za�ízení tvo�eno válcovou � ásti, opat�enou kulovým vstupem a ukon� enou 

stabiliza� ními ploškami. Pro laika je možné toto za�ízení p�ipodobnit k raketové st�ele. 

Vyvinutá sonda má pr� m� r 70mm, její délka je 970mm. Sonda je pomocí záv� su p�ipevn� na 

na lano p�ipojené k letounu, ve své pracovní poloze je letounem vle� ena a nachází se cca. 15-

30m pod trupem letounu. 

Sou� ástí systému sondy je rovn� ž dálkov�  ovládaný naviják, p�ipevn� ný pod trupem letounu, 

který zajiš� uje odvinutí/p�itažení sondy od/k letounu p�i zahájení m�� ení/vzletu a p�istání. 

Názornou p�edstavu o podob�  sondy poskytuje následující obrázek (obr. 1).�
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Obr. 1: Vle� ená aerometrická sonda           

2  Inovace provedené v návrhu sondy

Návrh sondy byl od po� átku koncipován tak, aby vytvo�ený nosi�  disponoval n� kolika 

inovacemi, zlepšujícími užitné vlastností sondy oproti d�íve vyrobeným vle� eným 

aerometrickým sondám. Jejich základní koncepce spo� ívala v p�enosu snímaných tlak�  do 

letadla pomocí hadi� ek p�i� emž vyhodnocení odpovídajících aerometrických veli� in 

probíhalo v letadle.   

U navržené sondy je využito pln�  elektronického zpracování m�� ených veli� in již na její 

palub� . Toto zlepšení vychází z p� vodní myšlenky využití sondy jako nosi� e avioniky. Oproti 

jiným sondám se pak tato sonda nestává pouze odm� rným místem, ale samostatným 

kompletním m�� ícím systémem. M�� ené veli� iny se pak nep�enáší na palubu letounu 

nespolehlivými pryžovými hadi� kami, ale jsou pomocí palubních � idel tlaku (teploty,...) 

p�evedeny na elektrickou veli� inu, která je navzorkována a p�ípadn�  i � íslicov�

p�edzpracována. P�ipravené � íselné veli� iny jsou pak na palubu letounu odesílány digitálním 

modemem. 

Druhou inovací je užití aerometrického systému sledování polohy sondy (úhlu náb� hu �  a 

úhlu vybo� ení � ).  

Tento systém je založen na � tve�ici k�ížov�  umíst� ných  otvor�  (dvojice pro � a  � ) na vstupní 

� ásti sondy, ve kterých p�i vychýlení sondy z rovnob� žné polohy s proud� ním dojde ke 

vzniku diference tlak� , která je po p�evedení a vyhodnocení indikována jako p�íslušný úhel a 

m� že být použita pro korekci zm�� ených hlavních veli� in, což p�ináší další zlepšení p�esnosti 

m�� ení.
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3  Konstrukce sondy

Z hlediska zamýšlené zástavby elektroniky byl p� i návrhu sondy kladem d� raz na maximální 

vnit�ní prostornost sondy, p�i sou� asném zajišt� ní pevnosti a odolnosti proti vznikajícím 

aerodynamickým silám b� hem letu sondy. Sonda je vyrobena z duralových obrobk� . Nosná 

� ást sondy se skládá ze dvojice vzájemn�  se dopl� ujících rámu, jak je patrné z obr.2. 

Vnit�ní rám zajiš� uje tvarové vymezení sondy a soudržnost jednotlivých díl�  konstrukce p�i 

demontáži vn� jší � ásti rámu – plášt� . Zárove�  pak tento rám tvo�í oporu pro elektronické 

obvody. Pláš�  pak zajiš� uje ochranu elektronického vybavení p�ed okolními podmínkami a 

spolu s rámem vytvá�í pevnou konstrukci sondy odolávající silovému namáhání sondy za letu. 

Vnit�ní rám je tvo�en dvojicí ocelových plných ty� ek procházejících po celé délce sondy, 

které propojují jednotlivé prstencové díly, ve kterých jsou umíst� ny veškeré prvky sondy.�

Obr. 2: Uspo� ádání konstrukce sondy

Pláš�  je tvo�en p� lkruhovými profily vytvo�enými roz�íznutím duralové trubky. Každou sekci 

plášt�  pak vytvá�í dvojice t� chto profil� . Jednotlivé profily zapadají do vybrání prstenc�  a 

jsou k nim p�ipevn� ny minimálním po� tem zápustných šroub�  umož� ujících snadnou 

demontáž a p�ístup k elektronickým obvod� m.  

Konstrukce vle� ené aerometrické sondy rovn� ž tvo�í podstatnou � ást m�� ícího systému, 

zejména pak její vstupní � ást (detail obr.3). Ta je tvo�ena p� lkulovým vstupem, ve kterém se 

nachází p� tice vývrt�  sloužících k odb� ru p�íslušných tlakových veli� in. St�ední vývrt je 

odb� rným místem celkového tlaku PC, svislá dvojice k�ížových otvor�  pak tvo�í odb� rná 
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místa systému pro ur� ování úhlu náb� hu 	 , vodorovná dvojice je pak odb� rným místem 

systému pro ur� ování úhlu vybo� ení � . 

Dalším m�� ícím místem je pak prstenec pro odb� r statického tlaku PS, umíst� ný ve 

vzdálenosti 258 mm od � ela sondy, kde je tento tlak odebírán pomocí systému po obvodu 

rozmíst� ných vývrt� .�

Obr.3: Vstupní � ást sondy

4  Vnit� ní vybavení sondy

Pro instalaci jednotlivých modul�  elektroniky byl vnit�ní prostor sondy osazen na míru 

vyrobenými úchyty (viz. obr.4) Ty jsou p�ipevn� ny na spojovací ty� ky vnit�ního rámu, což 

umož� uje jejich rychlou a snadnou montáž a demontáž. Úchyty, vyrobené z plastu jsou pak 

tvarov�  uzp� sobeny pro p�ipevn� ní jednotlivých kus�  elektroniky. Jejich výroba byla na 

zakázku zajišt� na technologií 3D tisku.  

Vlastní elektronika je pak rozd� lena do n� kolika modul� , jak znázor� uje schéma na obr. 5.�

�

Obr. 4: Úchyty elektroniky
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Obr. 5: Schéma elektroniky sondy

Nejblíže vstupní � ásti sondy se nachází modul zpracování tlak�  z odm� rných míst systému 

pro m�� ení úhlu náb� hu 	  a vybo� ení �  (1). Tento modul je osazen � tve�icí diferen� ních 

tlakových sníma��  MPVX7002DP od firmy Freescale s rozsahem ±2kPa. Sníma� e jsou 

diferen� n�  zapojeny do dvou dvojic (viz. schéma na obr.5, kde je z d� vodu jednoduchosti 

znázorn� na jen první dvojice pro ur� ení 	 ), � ímž je dosaženo vyšší citlivosti m�� ení p�i 

sou� asném potla� ení n� kterých nežádoucích vlastností sníma�� . První dvojice slouží k 

ur� ování úhlu náb� hu 	 , druhá dvojice pak k ur� ování úhlu vybo� ení � .  

Za tímto modulem se nachází modul pro ur� ování rychlosti letu sondy, realizovaný tlakovým 

sníma� em MPVX7007DP rovn� ž od firmy Freescale (2) s rozsahem ±7kPa. Na diferen� ní 

vstupy sníma� e je p�iveden celkový tlak PC ze vstupní � ásti sondy a statický tlak PS  z 

prstence pro odb� r statického tlaku. 

Na m�� ící moduly navazuje modul výpo� etní � ásti tvo�ený mikroprocesorem Freescale HCS12 

(3). Výpo� etní modul zajiš� uje sb� r signál�  z m�� ících modul� , jejich p�evod na � íslo (v 

p�ípad�  analogových signál� ) a ur� ení požadovaných veli� in z t� chto signál� . Modul zárove�

kontroluje komunikaci mezi sondou a opera� ním stanovišt� m na palub�  letounu a sleduje stav 

napájecího systému sondy. 

Za výpo� etním modulem je ve st�ední � ásti sondy umíst� n m�� ící modul statického tlaku PS

realizovaný komer� ním modulem absolutního sníma� e tlaku TP3100 od firmy Memscap (4). 
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Vstup modulu je p�ipojen na prstenec pro odb� r statického tlaku. Výstupní údaj o statickém 

tlaku PS je odesílán po sb� rnici do výpo� etního modulu a slouží k ur� ení výšky letu sondy. 

Ve zbytku st�ední � ásti sondy se nachází Li-Pol baterie 7,4V 3200mAh sloužící pro napájení 

veškeré elektroniky (5). 

V zadní � ásti sondy se pak nachází komunika� ní modul zajiš� ující bezdrátové spojení sondy s  

opera� ním stanovišt� m na palub�  letounu.(6) Komunikaci je možné realizovat pomocí 

modulu Wi-fi, � i datovým modemem, pracujícím v pásmu 860MHz. V sou� asné konfiguraci 

je využit modul Wi-fi. Ten je p�ipojen komunika� ní sb� rnicí k výpo� etnímu modulu. 

Bezdrátové vysílání a p�íjem je pak zajišt� n externí anténou umíst� nou v zadní � ásti sondy 

nad komunika� ním modulem.

5 Charakteristiky sondy

 Jak již bylo v úvodní � ásti zmín� no, v rámci návrhu sondy bylo provedeno v lét�  2011 

m�� ení charakteristik vstupní � ásti sondy ve VZLU Praha, které pro toto m�� ení zdarma 

poskytlo sv� j m�� ící tunel typu Eiffel. M�� ením byly zjišt� ny základní charakteristiky vstupní 

� ásti sondy, které mohly být porovnány s teoretickými p�edpoklady chování sondy.  

Pro ilustraci jsou v následujícím textu uvedena dvojice charakteristik znázor� ující chování 

systému pro ur� ování úhlu náb� hu 	  (obr. 6) a odm� rného místa celkového tlaku PC�(obr.7)��

�

Obr. 6: P� evodní charakteristika diference tlak�  v odb� rných místech systému ur� ení 

úhlu náb� hu �
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Z první charakteristiky vyplývá, že závislost diference tlak�  v odb� rných místech systému 

ur� ení úhlu náb� hu 	  na úhlu nastavení (náb� hu) p�ípravku je pro všechny rychlosti lineární 

do ur� ité hodnoty úhlu nastavení. Tato hrani� ní hodnota je závislá na rychlosti proud� ní, 

avšak i pro nejvyšší rychlost k ní nedochází p�i úhlu nastavení <10°, který odpovídá 

p�edpokládanému pracovnímu rozsahu výchylek sondy. �

Obr. 7: P� evodní charakteristika  celkového tlaku, vle� ená sonda

Charakteristika odb� rného místa celkového tlaku zobrazuje pom� rn�  netradi� ní chování údaje 

celkového tlaku na úhlu nastavení p�ípravku. Do úhlu nastavení 5° vykazuje vstupní � ást 

relativn�  nezávislý údaj celkového tlaku na úhlu nastavení. Od této hodnoty pak oproti 

p�edpokladu dochází ke zvyšování údaje celkového tlaku. Tento trend ustává p�ibližn�  na 

úhlu nastavení 20°, kde se dle o� ekávání za� íná snižovat vlivem odchýlení odb� rného místa z 

proud� ní. D� vod tohoto chování zatím není zcela jasný. Možná p�í� ina m� že spo� ívat v 

kladné zm� n�  efektivní plochy odb� rného místa p�i zvýšeném úhlu nastavení vlivem v� tších 

otvor�  odb� rných míst než je u t� chto sond zvykem. Jelikož k tomuto jevu však dochází až 

pro 	 >5°, který je mimo p�edpokládaný pracovní rozsah sondy, nem� la by tato anomálie 

výrazn�  ovliv� ovat p�esnost m�� ení. Navíc je jí díky známému pr� b� hu možné � íslicov�

kompenzovat. 

Druhá sada zkoušek byla vykonána na podzim roku 2011. Jejím cílem bylo ov�� ení 

dynamického chování sondy, zejména pak její stabilizace v rozrušeném proud� ní. Za tímto 

ú� elem bylo vytvo�eno zkušební pracovišt�  sestávající se z výkonného ventilátoru, který 
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svým výstupním zví�eným proudem ofukoval sondu zav� šeno na úvazku imitujícího skute� ný 

pracovní režim sondy. P�i ofukování pak byl sledován rozkmit sondy a její stabilizace do 

výchozí pozice.  

P�i m�� ení bylo zjišt� no, že stabilizace realizované sondy je nižší, než bylo p�edpokládáno, 

což p�ineslo úpravy ve stabiliza� ní � ásti sondy, zejména pak p�idání koncového stabiliza� ního 

kužele. Po p�idání t� chto prvk�  a opakovaných zkouškách již sonda vykazovala vyhovující 

chování ve zví�eném proud� ní.

6 P� íslušenství sondy, naviják

S vlastním návrhem sondy byly provád� ny i návrhy dalšího p�íslušenství pro sondu, zejména 

pak navíjecího mechanismu (navijáku)(obr.8), umož� ujícího odvinutí sondy do pracovní 

polohy pod letoun a po skon� ení m�� ení op� tovné navinutí do polohy pro vzlet/p�istání. 

Naviják dokáže pojmout 55m ocelového lanka o pr� m� ru 2,5mm, na kterém je sonda 

zav� šena, zárove�  je vybaven systémem, který v záv� re� né fázi "parkuje" a aretuje sondu do 

polohy pro p�istání co nejblíže k trupu letadla. Sou� ástí navijáku je rovn� ž systém pro ur� ení 

aktuální délky odvinutého lana a úhlu, který sonda svírá s podélnou osou letadla. Tyto 

parametry pak slouží k ur� ování vertikální vzdálenosti sondy od letounu. Uchycení navijáku 

pak umož� uje nouzový odhoz celého kompletu za letu v p�ípad�  výskytu havarijní situace 

b� hem letu s podv� šenou sondou.�

Obr. 8: Konstruk � ní návrh navijáku

7 Záv� r, budoucí využití

V sou� asnosti je dokon� en kompletní návrh a realizace aerometrické vle� ené sondy (obr. 9). 

Sou� asn�  se dokon� uje realizace navijáku sondy, kompletní naviják by m� l být k dispozici do 

konce tohoto roku. První letové zkoušky sondy jsou pak naplánovány na jaro 2013. 
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A� koliv byl p� vodní návrh koncipován pouze pro využití v rámci Laborato�e leteckých 

systém� � VUT Praha, bylo rozhodnuto, že výsledné �ešení m� že být v p�ípad�  zájmu 

nabídnuto i pro využití v komer� ním sektoru. V potaz p�ipadá jak varianta zap� j� ování 

realizované sondy komer� ním zájemc� m, tak výroba dalších exemplá��  této sondy.�

Obr. 9: Výsledná realizace sondy
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Resumé: 

� lánek je v� nován konstrukci jednoduchého inteligentního senzoru ur� eného pro m�� ení 

teploty výstupních plyn�  leteckého proudového motoru. Vlastní snímání teploty je provedeno 

termo� lánkem typu K, který je svým p� ípustným rozsahem teplot vhodný pro tuto aplikaci. 

Dále je v � lánku popsán zp� sob p� evodu vzniklého termoelektrického nap� tí do digitální 

podoby s využitím nejmodern� jších komer� n�  dostupných sou� ástek. Výsledná teplota 

je poskytována prost� ednictvím CANaerospace. 

The paper is devoted to the design of a simple intelligent sensor intended to jet engine exhaust 

gas temperature measurement. The temperature sensing is performed by the type K 

thermocouple, which is due to its temperature range suitable for this application. The paper 

also describes a way of conversion of the resulting thermoelectric voltage into digital form 

using the up-to-date commercially available electronic devices. The temperature value is 

provided via CANaerospace. 

1 Úvod 

Teplota výstupních plyn�  je veli� inou, kterou je nezbytn�  nutné na palub�  proudového letadla 

m�� it. Slouží jednak pro nastavení správného chodu motoru, bohatosti palivové sm� si, 

a jednak pro informaci pilotovi, zda motor nebo motory pracují bezchybn� , jelikož náhlé 

zvýšení teploty výstupních plyn�  v daném pracovním režimu m� že nap�. avizovat závadu 

pohonné jednotky. P�ekro� ení mezních hodnot také zásadním zp� sobem ovliv� uje životnost 

celého systému.  

Teplota výstupních plyn�  se v závislosti na typu motoru a jeho pracovním režimu zpravidla 

pohybuje v rozmezí 500 °C až900 °C [1]. Z tohoto teplotního rozsahu a nárok�
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na mechanickou a chemickou odolnost vyplývá jako optimální sníma�  teploty výstupních 

plyn�  termo� lánek typu K. Podle [2] lze termo� lánek typu K dlouhodob�  používat k m�� ení 

teploty v rozsahu 0 °C až 1100 °C. Krátkodob�  i v rozsahu -180 °C až 1350 °C. 

M�� ení teploty pomocí termo� lánku, není z pohledu zpracování signálu jednoduchou 

záležitostí, jelikož výstupní nap� tí termo� lánku se v závislosti na jeho typu a rozdílu teplot 

teplého a studeného konce pohybuje v �ádech jednotek až desítek mV. Situace není snadná ani 

z pohledu obvodového �ešení. Jak již bylo uvedeno výše, výstupní nap� tí termo� lánku závisí 

na rozdílu teplot teplého a studeného konce. Teplý konec je umíst� n v míst�  m�� ení 

požadované teploty, zatímco studený konec je umíst� n mimo tuto oblast. Pro uskute� n� ní 

správného m�� ení je nutné, aby jeho teplota byla kontinuáln�  m�� ena jiným typem sníma� e, 

a poté byla provedena tzv. kompenzace studeného konce. K tomuto ú� elu existuje �ada 

integrovaných obvod� , které realizaci tohoto postupu usnad� ují, jako je AD595 [3], pop�. 

jeho inovovaná varianta AD8495 [4], nebo LT1025 [5], i když i tak je samotná realizace 

pom� rn�  komplikovaná. 

Tématem tohoto � lánku je konstrukce inteligentního sníma� e teploty výstupních plyn�

leteckého proudového motoru s výstupem na sb� rnici CAN a podporou protokolu 

CANaerospace. K realizaci sníma� e byl využit moderní p�evodník MAX31855 [6]. 

2 Modul zpracování signálu 

Modul zpracování signálu termo� lánku je tvo�en n� kolika � ástmi, jak je znázorn� no na obr. 1. 

�
Obr. 1: Blokové zapojení modulu zpracování signálu termo� lánku 
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Analogové p�edzpracování signálu probíhá p�ímo uvnit� integrovaného obvodu MAX31855, 

který v sob�  sdružuje funkci analogového zesílení signálu, kompenzaci teploty studeného 

konce a digitalizace nam�� ené teploty. Teplota studeného konce je m�� ena p�ímo na � ipu 

integrovaného p�evodníku. Pro dosažení maximální p�esnosti p�evodu je proto nutné, aby byl 

integrovaný obvod umíst� n v t� sné blízkosti vstupního konektoru a zárove�  mimo dosah 

p� sobení jiného zdroje tepelného zá�ení [6]. Digitalizovaný 14bitový údaj je p�es sb� rnici SPI 

p�enášen do mikrokontroléru AT90CAN128 [7], kde je tento údaj dále zpracován. 

K �ízení komunikace celého modulu po sb� rnici CANaerospace a pro vysílání nam�� ených 

dat je využit integrovaný �adi�  sb� rnice CAN uvnit� mikrokontroléru. Zpráva nesoucí údaj o 

teplot�  výstupních plyn�  má identifikátor CAN ID=208. 

Vlastní mikrokontrolér spole� n�  s p�evodníkem teploty MAX31855 jsou od sb� rnice CAN 

galvanicky odd� leny digitálním izolátorem ADUM5201 [8], který krom�  galvanického 

odd� lení signál�  v obou sm� rech zajiš	 uje i úlohu napájení budi� e sb� rnice CAN 

integrovaným rovn� ž izolovaným DC/DC m� ni� em. Jako budi�  sb� rnice je použit 

integrovaný obvod SN65HVD232 [9]. 

Napájení je zajišt� no DC/DC p�evodníkem TSR 1-2433 [10], který palubní napájecí nap� tí 

v rozsahu 4,75 V až 36 V p�evádí na nap� tí 3,3 V. 

Realizovaný funk� ní vzor inteligentního senzoru je zobrazen na obr. 2. 

�

Obr. 2: Realizovaný funk� ní vzor inteligentního senzoru�

3 Ov�� ení a kalibrace 

Kalibrace realizovaného modulu byla provedena pomocí multifunk� ního kalibrátoru Meatest 

M-140 ve funkci simulace termo� lánku typu K podle standardu ITS-90 [11]. 
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Charakteristika E=f(t) termo� lánku typu K je obecn�  považována za lineární závislost. To 

ovšem platí pouze v ur� itém rozsahu teplot a s ur� itou mezí nejistoty. Aby závislost byla 

skute� n�  lineární, musel by mít Seebeck� v koeficient konstantní hodnotu pro celý rozsah 

teplot. Jeho skute� ná teplotní závislost pro termo� lánek typu K je znázorn� na na obr. 3. 

Obr. 3: Teplotní závislost Seebeckova koeficientu termo� lánku typu K [12] 

Kalibrace prob� hla ve dvou krocích. V prvním kroku byla na kalibrátoru postupn�

nastavována teplota v rozsahu 0 °C až 1340 °C, p�i� emž kalibrátor vytvá�el pro každou 

nastavenou teplotu ekvivalentní nap� tí odpovídající termo� lánku typu K. Generovaný signál 

byl p�ipojen na vstupní svorky realizovaného modulu. Získané hodnoty byly ode� ítány p�es 

sb� rnici CANaerospace. Výsledná odchylka oproti nastaveným hodnotám na kalibrátoru je 

zobrazena na obr. 4. 

Z obr. 4 je z�ejmé, že k nejvyšším odchylkám dochází na vysokých teplotách, p�i� emž práv�

rozsah cca od 400 °C do 1340 °C je z hlediska m�� ení teploty výstupních plyn�  nejd� ležit� jší. 

V druhém kroku proto byla provedena linearizace pomocí inverzního polynomu 3. �ádu 

následovn� : 

3 2
3 2 1 0kor meas meas meast a t a t a t a= × + × + × + , (1)

kde 

a0=0, a1=1,0536540856, a2=-1,7095132608.10-4, a3=1,1575686973.10-7, 

tkor – korigovaná teplota, tmeas – nam�� ená teplota 

Po naprogramování korek� ního polynomu do mikrokontroléru byla znovu pomocí kalibrátoru 

prom�� ena celá charakteristika v rozsahu 0 °C až 1340 °C. Následn�  byly vypo� teny odchylky 

od nastavených hodnot, které jsou znázorn� ny spole� n�  s daty nam�� enými p�ed použitím 

inverzního polynomu na obr. 4. 
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Obr. 4: Nam�� ené odchylky od nastavené teploty 

Z obrázku je z�ejmé, že provedením linearizace bylo dosaženo odchylky v rozmezí 

nep�ekra� ujícím ±4 °C v celém rozsahu m�� ení. Z hlediska celkové p�esnosti m�� ení má 

krom�  linearizace charakteristiky termo� lánku zcela zásadní vliv správné p�ipojení 

termo� lánku a p�esnost ur� ení teploty studeného konce. 

4 Záv� r 

V � lánku je popsána konstrukce, ov�� ení a finální kalibrace jednoduchého inteligentního 

senzoru teploty výstupních plyn�  leteckého proudového motoru. Senzor je ur� en zejména pro 

m�� ení teploty v rozsahu 400 °C až 1340 °C. Pro tento teplotní rozsah proto byla provedena 

linearizace charakteristiky termo� lánku typu K, který je k m�� ení použit. Touto linearizací 

bylo docíleno maximální odchylky ±4 °C v celém rozsahu m�� ení. Je t�eba dodat, že na 

kone� nou p�esnost m�� ení má zásadní vliv také správné p�ipojení termo� lánku a p�esnost 

ur� ení teploty studeného konce. P�i použití integrovaného p�evodníku MAX31855 je tedy 

nezbytn�  nutné, aby byl samotný obvod umíst� n v bezprost�ední blízkosti konektoru pro 

p�ipojení termo� lánku a zárove�  mimo dosah jiných zdroj�  tepelného zá�ení. 
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Resumé: 

Palivový systém lietadla je z konštruk� ného h�adiska a funkcie pomerne zložitý systém. Jeho 

hlavnou úlohou je pre� erpávanie paliva k motorom lietadla. Dôležité je ur� i�  pre aký typ 

lietadla bude ur� ený a teda, aké úlohy bude plni�  po� as letu. Treba vzia�  v úvahu � i bude 

ur� ený pre malé dopravné lietadlo alebo pre ve�ké dopravné lietadlo. Z toho plynú aj 

požiadavky na konštruk� né vlastnosti jednotlivých prvkov v palivovom systéme, jednak na ich 

parametre a ich po� et v celom systéme. Riadenie pre� erpávania paliva je ve�mi dôležitou 

úlohou palivového systému lietadla. Systém riadenia pre� erpávania paliva je pre každý typ 

lietadla iný, ke� že každý typ lietadla ma iný po� et nádrží a aj ich objem je rôzny. Pri malých 

dopravných lietadlách je systém pre� erpávania paliva jednoduchší, ke� že tieto lietadlá majú 

menej nádrží s menším objemom. Pri ve�kých dopravných lietadlách je pre� erpávanie paliva 

ove�a zložitejšie. Pri týchto systémoch sa pre� erpávanie paliva deje tzv. sekven� ne, kedy sa 

pre� erpáva palivo pod�a vopred navrhnutej sekvencie tak, aby sa palivo vy� erpalo z nádrží 

bez zmeny polohy �ažiska lietadla. Správnu funkciu týchto systémov, ich vlastnosti ako aj 

možné nedostatky je možné odhali�  viacerými spôsobmi. Jedným z týchto spôsobov je 

odsimulovanie pre� erpávania paliva. Vhodným programom je aj softvér Matlab - Simulink, 

ktorého softvérové prostredie ako aj knižnice posta� ujú na overenie funk� nosti takéhoto 

systému. Pomocou tohto softvéru sa dá overi�  správnos�  pre� erpávania v konkrétnom 

palivovom systéme lietadla a odstráni�  prípadne nedostatky tohto systému 

The fuel system of the aircraft is from design point of view and function a rather complex 

system. His main task is pumping fuel to the engines of the aircraft. It is important to 

determine what type of aircraft will be determined and therefore, what tasks will perform in 

flight. It should be taken into account if will be designed for small airliner or large airliner. 

Of which arise the requirements for the construction properties of individual components in 

the fuel system, as well as their parameters, and their number in the whole system. Pumping 

fuel management is a very important task of the aircraft fuel system. Management system of 
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fuel pumping for each type of aircraft is different, as each aircraft type has a different number 

of tanks and their volume varies. For small transport aircraft is pumping fuel system simpler, 

since these planes have fewer tanks with a smaller volume. For large transport aircraft 

pumping fuel is much more complex. In these systems, pumping fuel are happens sequence, 

which is pumped fuel pre-designed sequence so that the fuel is exhausted from the tank 

without changing the position of the center of gravity of the aircraft. Proper functioning of 

these systems, their properties and possible deficiencies can be detected in several ways. One 

of these ways is simulated pumping fuel. A suitable program is also software Matlab - 

Simulink. Software enviroment as well as library are sufficient for the verification of such a 

system. With this software, you can verify the correctness of a particular pumping the fuel 

system of the aircraft and remove the defects of the system. 

1 Úvod 

Hlavnou úlohou palivového systému je pre� erpávanie paliva do motorov. Je potrebné 

rozlíši�  pre aký typ lietadla bude palivový systém ur� ený a teda aké � alšie � iastkové úlohy 

bude plni�  po� as letu. Z toho plynú aj požiadavky na konštruk� né vlastnosti jednotlivých 

prvkov v palivovom systéme, jednak na ich parametre a ich po� et. Palivový systém musí 

okrem konštruk� ných požiadaviek sp�na�  aj letecké predpisy JAR, FAR, AVIO, RTCA, at� .  

Tieto predpisy ur� ujú požiadavky ako na systém samotný, tak aj na jeho jednotlivé prvky.

 Riadenie pre� erpávania a spotreby paliva je zložitou úlohou, ktorá musí by�  vziatá v 

úvahu pri návrhu každého palivového systému. Samotné pre� erpávanie paliva je riadené 

po� íta� om, ktorý sa nazýva riadiaci palivový po� íta� , niekde ma ozna� enie len palivový 

po� íta� . Tento musí zabezpe� ova�  koordináciu kontroly a tiež monitorovanie všetkých funkcií 

palivového systému. Pri malých dopravných lietadlách sú monitorovanie a kontroly  

jednoduhšie, ke� že tieto lietadla majú menej palivových nádrží a samozrejme aj menej 

prvkov v systéme ako sú palivové � erpadlá, ventily alebo sníma� e. U týchto systémov je 

automaticky riadené dop�� ovanie paliva na zemi a samozrejme pre� erpávanie a dodávka 

paliva do motorov po� as letu. Priame pre� erpávanie je vä� šinou riadene manuálne posádkou 

lietadla a využíva sa pri menších lietadlách.  U ve� kých dopravných lietadiel je toto riadenie 

pre� erpávania paliva zložitejšie, ke� že tieto lietadla majú viacero palivových nádrží a 

pre� erpávane paliva sa deje sekven� ne po� as celého letu. Toto pre� erpávanie musí by�

zabezpe� nené tak aby ostalo zachované � ažisko lietadla a tiež, aby došlo k zníženiu 

ohybového momentu krídel. Samozrejmos� ou je tiež vä� šie množstvo sníma� ou a tým 
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za� aženie na kontrolu práce celého systému. Úrove�  zložitosti tohto typu systému preto 

vyžaduje, aby sa riadenie tohto systému dialo automaticky, teda aby ho riadil riadiaci 

palivový po� íta� , aby sa minimalizovalo za� aženie posádky.

2 Systémy pre� erpávania paliva 

Systém riadenia pre� erpávania a spotreby paliva spolupracuje s � alšími systémami v lietadle. 

Medzi systémy s ktorými spolupracuje a je prepojený patria: 

- Systém riadenia letu (FMS)  

- Letový varovný po� íta�  (FWC) 

- Displejový riadiaci po� íta�  (DMC) 

- Horný ovládací palivový panel (OHP) 

- Inerciálny naviga� ný systém (INS) 

- Hlavný spína�  motorov 

- Status podvozka (Váha na podvozok) (WOW) 

Okrem toho tento systém spolupracuje aj so systémom riadenia elektrickej energie a zdrojov 

na palube lietadla. Ke� že v prípade straty dodávky elektrickej energie by došlo k zastaveniu 

palivových � erpadiel a tým aj k strate tlaku paliva v systéme. Preto tieto systémy úzko 

spolupracujú a v prípade prerušenia dodávky elektrickej energie, alebo poklesu hodnoty 

napätia � i prúdu, vedia okamžite reagova�  a prepnú�  na založný zdroj elektrickej energie 

prípadne aj na palivové � erpadlá pohá� ané jednosmerným napätím.  

 Po� as letu sa pre� erpávania paliva zabezpe� uje pomocou palivových � erpadiel cez 

ventily až k motorom a tým je zabezpe� ené, aby motory pracovali neustále bez problémov a 

aby lietadlo mohlo bezpe� ne pokra� ova�  v lete. V niektorých prípadoch je toto riadenie 

prenechané posádke, zvláš�  ak sa jedná o jednoduché architektúry palivových systémov.  V 

sú� asnosti je vo vä� šinou miere preferovaná dvoj� lenná posádka, v takomto prípade sa však 

vyžaduje minimálne za� aženie posádky spravovaním systémov, aby sa posádka mohla 

venova�  riadeniu lietadla.  Architektúry riadenia pre� erpávania paliva sú rôzne u dopravných 

lietadiel a závisia od typu lietadla. U spolo� nosti Boeing je riadenie pre� erpávania paliva 

riadené poloautomatický, kde riadenie pre� erpávania paliva realizuje palivový po� íta�  s 

� iasto� ným zásahom posádky. Airbus svoje lietadla vybavuje automatickým systém 

pre� erpávania paliva a k manuálnemu riadeniu dochádza iba v prípade poruchy 

automatického systému��

�
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3 Riadenie pre� erpávania paliva v lietadle

Moderné dopravné lietadlá sa stávajú � oraz vä� šími a zložitejšími a to vedie aj k zložitejšiemu 

dizajnu miest pre uskladnenie paliva.  U palivových systémoch týchto lietadiel sú všetky 

palivové ventily riadené elektromotormi. V prípade poruchy automatického systému riadenia 

pre� erpávania paliva sa dajú riadi�  tieto ventily aj manuálne letovou posádkou. Centrálne 

palivové nádrže nap�� ajú neustále podávacie nádrže. Palivo sa pre� erpáva ak hladina paliva  

klesne pod vopred stanovenú hodnotu v podávacej nádrži a vypne sa ak je táto nádrž 

naplnená. Akonáhle sú vy� erpané aj centrálne nádrže dochádza k postupnému vy� erpaniu aj 

chvostovej vyrovnávacej nádrže do podávacích nádrží.  Nakoniec sú vy� erpané vonkajšie-

krídlové nádrže ktoré sa pre� erpajú do podávacích nádrží. Pre udržanie a stabilizáciu CG 

bodu v pozd�žnej rovine je prenášané malé množstvo paliva medzi vonkajšími nádržami a 

vyrovnávacou nádržou. 

3.1 Simulácia riadenia pre� erpávania paliva

Riadenie pre� erpávania paliva v lietadle je dôležitý proces a je preto vhodné tento proces 

overi�  aj pomocou simula� ného softvéru. V dnešnej dobe je k dispozícií množstvo takýchto 

softvérov a jeden z najdostupnejších je Matlab-Simulink, ktorý je posta� ujúci na overenie 

fukn� nosti ako aj požiadaviek na daný systém. Pre svoje overenie a simuláciu som si vybral 

palivový systém malého dopravného lietadla so 4 palivovými nádržami a 2 motormi.  

V tomto lietadle systém pre� erpávania paliva riadi pre� erpávanie tak, aby došlo najprv k 

vyprádzneniu oboch koncokrídlových nádrží a následne k vyprázdneniu vnútrokrídlových 

nádrží.   Kvôli jednoduchšiemu a presnému ur� eniu som si zvolil parametre � o sa týka objemu 

nádrží rovnaké. Taktiež som si zvolil rovnaké parametre palivových � erpadiel. V takomto 

prípade, by mal by�  prietok paliva a množstvo paliva v nádržiach rovnaké a je preto možné 

jednoducho ur� i�  chyby v prípade rozdielnych údajov. Ako "palivo" bola použitá pri simulácií 

kvapalina Hyjet-4A, ktorej viskozita bola 1 a teplota 22,72°C. Ako palivové potrubie bolo 

zvolené pevné neohybné potrubie teda z kovu ako je to aj u reálnych palivových systémoch. 

D�žka potrubia bola nastavená na rovnakú d�žku a to 8306mm, vnútorný priemer potrubia na 

5mm a geometrický faktor na 64 � o ur� uje aj tvar potrubia a teda, že sa jedná o potrubie 

kruhového prierezu. 
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Obr. 1: Model palivového systému lietadla v programe Matlab-Simulink [1] 

Obr. 2: Definovanie geometrie palivových nádrží [2]
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Ako palivové � erpadlo bolo použité axiálne � erpadlo s pohonom elektromotora. Referen� ná 

uhlová rýchlos� � erpadla bola nastavená na hodnotu 1770rpm a korek� ný faktor na 0.8. Hnací 

hriade� � erpadla mal krútiaci moment 0,1N.m.  

Obr. 3: Parametre palivového � erpadla a palivového potrubia [3] 

Na obrázku 4 je zobrazené ako dochádza po vyprázdnení koncokrídlových palivových nádrží 

k zopnutiu palivových � erpadiel a za� atiu � erpania paliva z vnútrokrídlových nádrží.  

Obr. 4: Vyprázd� ovanie vonkajších a vnútorných palivových nádrží v lietadle [4] 

Taktiež ako u vonkajších tak u vnútrokrídlových nádrží je pre� erpávanie podobné. Za� iatok 

pre� erpávania u vnútrokrídlových nádrží za� ína v okamihu, ke�  zostatok paliva u 

koncokrídlových nádrží dosiahol tzv. minimálnu hodnotu. V reálnych palivových systémoch 

je v nádržiach umiestnený sníma�  stavu hladiny, ktorý signalizuje tento minimálny zostatok. 
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�3.2 Výsledky 

Meranie prietoku paliva sa deje za každou palivovú nádržou. Ako už bolo spomenuté, boli 

použité identické údaje pre všetky palivové nádrže, taktiež aj pre palivové � erpadlá a palivové 

potrubie. Aj z tohto h� adiska je prietok paliva nameraný v potrubí rovnaký vo všetkých 

nádržiach. Obdobne je tomu aj pri tlaku paliva v potrubí, ktorý bol takisto rovnaký, ako je 

uvedené v tabu� ke 1.   

Palivové nádrže Prietok paliva (m3/s) Tlak v potrubí (Pa) 

Pravá vnútorná nádrž 9,9018507x10-5 5049163,7240 

� avá vnútorná nádrž 9,9018507x10-5 5049163,7240 

Pravá vonkajšia nádrž 9,9018507x10-5 5049163,7240 

� avá vonkajšia nádrž 9,9018507x10-5 5049163,7240 

Vnútorné nádrže (celkovo) 1,9803701x10-4 5049163,7240 

Vonkajšie nádrže (celkovo) 1,9803701x10-4 5049163,7240 

Tab. 1: Výsledky prietokov paliva z jednotlivých nádrži lietadla [1] 

4 Záver 

Modelovanie obvodov riadenia pre� erpávania paliva je ve� mi dôležité, ke� že je možné 

pomocou takýchto simulácií ur� i�  funk� nos�  a odhali�  prípadne nedostatky pri riadení 

pre� erpávania paliva. Pri modelovaní jednoduchého palivové systému, ktorý sa používa 

zvy� ajne u malých komer� ných lietadlách je to jednoduchšie, pretože tieto systémy obsahujú 

jednak menej palivových nádrží a jednak úlohy, ktoré plnia po� as letu sú jednoduchšie oproti 

tým, ktoré sa využívajú u ve� kých dopravných lietadlách. U oboch je prvoradou a hlavnou 

úlohou riadenie pre� erpávania paliva z nádrží tak, aby bol zabezpe� ený neustály prítok paliva 

do motorov až pokia�  nedôjde k vy� erpaniu všetkého paliva zo všetkých nádrží lietadla. V 

prípade nerovnovážnej spotreby paliva z nádrží to môže vies�  k zmene polohy � ažiska a 

prípadne až k strate kontroly nad lietadlom. Z tohto h� adiska je potrebné venova�  ve� kú 

pozornos�  týmto systémom, aby pre� erpávanie a spotreba paliva sa diali � o 

najrovnomernejšie po� as celého letu lietadla a tým bola zabezpe� ená bezpe� nos�  letu. 
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Hyperbolické naviga� ní systémy ve fázi p� esného p� iblížení na 

p� istání 

Hyperbolic navigation system in the approach to landing phase  
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Katedra leteckých elektrotechnických systém� ,  

Fakulta vojenských technologií, Univerzita obrany, Brno 

email: radim.bloudicek@unob.cz

Resumé: 

� lánek ukazuje simulaci, možnosti využití a p� esnost rozdílov�  dálkom� rného systému 

využitého jako zdroj naviga� ní informace ve fázi p� esného p� iblížení na p� istání. Ukazuje také 

jak vhodn�  využít stávající vybavení letadla pro p� enesení polohové informace získané 

rozdílov�  dálkom� rným systémem standardním kanálem p� ibližovacího systému ILS, v� etn�

prezentace samotného hardware zajiš�ujícího p� enos v kmito� tových pásmech ILS. 

The paper shows simulation, possibilities and accuracy of the hyperbolic navigation system 

which is used as a positional information source in the approach to landing phase. It 

describes how to use current airborne avionics to the positional information transmission 

through the ILS approaching system, in addition with the hardware solution which is 

operated in the ILS bandwidth. 

1 Rozdílov�  dálkom� rné letecké naviga� ní systémy 

Velice perspektivní oblastí v letecké navigaci jsou hyperbolické, tj rozdílov�  dálkom� rné 

radionaviga� ní systémy, jejichž vývoj za� al b� hem druhé sv� tové války pro pot�eby 

transatlantických let� , tj pro dálkovou navigaci, známou jako LORAN A (Long RANge 

Navigation). Teorie a praktická aplikovatelnost hyperbolických radionaviga� ních systém�

byla extenzivn�  zúro� ena od 70-tých let minulého století p�i vývoji pasivních sledovacích 

systém�  PSS (Passive Surveillance Systems), využívaných hlavn�  ve vojenských aplikacích, 

tj systémech protivzdušné obrany a elektronického pr� zkumu. Tyto systémy se vyzna� ují 

vysokou p�esností m�� ení radionaviga� ních veli� in a relativní malou technologickou 

náro� ností, pomíjíme-li oblast analýzy p�ijímaných signál�  pro pot�eby identifikace cíle, tedy 

elektronického pr� zkumu. Doposud používané typy pasivních sledovacích systém�  v 

d� sledku velkoplošného požadavku na rozmíst� ní jejich p�ijímacích za�ízení nebyly pro 
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p�esné p�iblížení letadel použity. Pro zvýšení informa� ní spolehlivosti automatizovaných 

systém� � ízení letového provozu, a hlavn�  systému p�ibližovací služby �ízení (APP – 

Approach Control Service) je jejich použitelnost velmi žádoucí. Krom�  toho pro jejich 

technické rozm� ry, dosahované spolehlivosti, p�i dodržení požadované p�esnosti p�i 

maloplošném rozmíst� ní jejich p�ijímacích za�ízení a transformace do tvaru naviga� ních 

signál�  produkovaných systémem ILS by tyto mohly systém ILS za jistých podmínek 

zastoupit na vojenských opera� ních letištích. 

1.1 Pasivní � asom� rn � -hyperbolický systém TDOA 

Pasivní � asom� rn� -hyperbolický systém umož� uje ur� it polohu letadla na základ�

vyhodnocení � asových rozdíl�  v oblasti ozá�ení nacházejících, alespo�  t�í p�ijímacích za�ízení 

(vzdálených od sebe desítky kilometr� ) impulzním signálem (nap�íklad palubní radar, 

odpovída�  SIF/IFF systému SSR, vysíla�  datového spoje nebo zdroje rušení). 

 Poloha letounu je ur� ena pr� se� íkem dvou hyperbol v sou�adnicovém systému 2D, 

nebo t�ech hyperbol (resp hyperboloid� ) v 3D sou�adném systému, kde ohniska hyperbol tvo�í 

p�ijímací antény rádiových stanoviš� . 

Znalost geometrie hyperbolických soustav, která tvo�í základ rozdílov�  dálkom� rných PSS je 

nezbytná, jak pro ur� ení polohových sou�adnic, tak pro ur� ení p�esnosti m�� ení polohy 

letadla. To znamená, že v�� i bod� m – radiovým stanovištím Lp�, Cp� a Pp�, které tvo�í 

ohniska hyperboly, lze sestrojit sí�  hyperbol (hyperboloid� ), která tvo�í sí�  hyperbolických 

polohových � ar (polohových ploch – hyperboloid� ). 

Obr. 1: Geometrie 2D hyperbolické soustavy 



12. mezinárodní v� decká konference „M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2012 

�

~ 50 ~ 

Ve skute� ných podmínkách však letadlo létá v r� zných výškách. Za t� chto podmínek nebude 

odpovídat konstantním rozdíl� m vzdáleností Dr pouze hyperbolická � ára, ale hyperbolický 

povrch. Pro r� zné hodnoty rozdíl�  vzdáleností Dr tak dostaneme sí�  hyperbolických povrch� . 

Bude-li výška letadla konstantní, p�echází hyperbolický povrch v hyperbolickou polohovou 

� áru, kterou získáme jako pr� se� ík vodorovné roviny ve výšce letadla h nad zemským 

povrchem s p�íslušným hyperbolickým povrchem. R� zným výškám letadla pak bude 

odpovídat jiná sí�  polohových � ar, p�itom se tyto sít�  budou od sebe lišit. Na základ�

geometrické analýzy sít�  polohových � ar získáme rovnici hyperbolické polohové � ary. 

Pro názornost volíme základny rozdílov� -dálkom� rného systému bL=bP=b a jejich umíst� ní 

na ose x sou�adnicové soustavy. Geometrie rozmíst� ní radiových stanoviš�  a polohu vysíla� e 

- letadla v sou�adnicové soustav�  3D znázor� uje obr. 1. 

Ur� ení p�esnosti m�� ení polohy letadla pomocí hyperbolického systému vychází 

z p�edpokladu, že existují t� i hyperbolické polohové � áry, které jsou blízko u sebe, z nichž 

jedna odpovídá rozdílu vzdáleností Dr a druhá rozdílu vzdáleností Dr ± d(Dr), kde d(Dr) 

je chyba v m�� ení rozdílu vzdáleností, která je ur� ená chybou m�� ení rozdílu fáze signál� , 

nebo chybou m�� ení � asového zpožd� ní. Za t� chto podmínek m� žeme p�edpokládat, 

že polohové � áry v blízkém okolí zdroje signálu – letadla jsou rovnob� žné, 

Pro � asom� rné pasivní hyperbolické systémy ur� ení polohy platí: 

(1)

kde Dt je chyba m�� ení � asového rozdílu m�� ící aparatury. 

Chyba m�� ení � asového zpožd� ní Dt má náhodný charakter a závisí na m�� ící aparatu�e. Pak i 

chyba m�� ení polohy letadla má náhodný charakter a lze ji vyjád�it normou CEP (Circular 

Error Probable). Závislost lineární chyby hyperbolického PSS na velikosti báze systému a na 

výšce letadla- kolmé vzdálenosti h je dána vztahem:

(2)

Z výše uvedeného rozboru vyplývá požadavek na výpo� et minimální délky základny 

� asom� rného PSS pro ur� ení polohy letadla v prostoru p�iblížení, s p�esností alespo�  rovnou 
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nebo menší než mají v sou� asnosti používané systémy p�esného p�iblížení na p�istání a 

p�istání letadel. 

 2 Simulace ur� ení polohy letadla ve fázi p� iblížení na p� istání 

V programovém prost�edí MATLAB, s využitím výše uvedeného matematického aparátu, 

byla provedena simulace ur� ení polohy zdroje signálu pomocí PSS-TDOA systémem 

v sou�adnicovém systému 3D systému, tj simulace ur� ení pr� se� ík�  hyperboloid�

a vyhodnocení úhlové odchylky od prodloužené osy RWY, tj kursové informace. 

2.1  Parametry PSS TDOA v okolí výšky rozhodnutí 

Bod rozhodnutí MAPt (Missed Approach Point) pro systémy NPA (Non Precision Approach) 

nebo DH (Decision Height) u systém�  p�esných p�ibližovacích maják�  ILS je volen na 

každém letišti s d� razem na opakovatelnost manévru a dodržení minimálních výšek nad 

terénem. V tomto bodu svázaném s výškou rozhodnutí DH pilot letadla již p�ešel z letu podle 

p�ístroj�  (IFR) na vizuální let. Zárove�  provádí úkony nutné pro p�istání (zahajuje podrovnání 

atp), nebo provádí postupy pro nezda�ené p�iblížení (vyrovnání letu, zasunutí podvozku). 

Tento bod je rovn� ž posledním, kdy naviga� ní informace m� že být podána p�esným 

p�ibližovacím systémem. Jelikož již pro pilota není vytvo�en další prostor pro korekci 

sestupové dráhy. Je tedy z�ejmé, že celková výkonnost (p�esnost, integrita, dostupnost) musí 

být v této fázi letu co nejvyšší. 

Pro simulaci tohoto stavu, letišt�  Pardubice LKPD. Simulace je provedena pro systematickou 

chybu PSS-TDOA tD=0,1ns, která je stejná pro všechna rozdílov�  dálkom� rná m�� ení. 

Rozložení stanoviš�  je uvedeno na obr. 2. 

Obr. 2: � Rozmíst� ní PSS TDOA v okolí letišt�  a umíst� ní letadla v okolí výšky rozhodnutí 



12. mezinárodní v� decká konference „M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2012 

�

~ 52 ~ 

S touto chybou vychází p�esnost ur� ení 2D sou�adnic letadla, definovanou pravd� podobnou 

kruhovou chybou (Circular Error Probable) CEP = 2,59m, což je výsledek srovnatelný s výše 

uvedenými standardními systémy pro p�esné p�iblížení (ILS, MLS, GCA s PAR, G-BAS). V 

� ásti pracovní oblasti uvedené v obr. 4.5 nep�ekra� uje polom� r chybové kružnice, tj chybu 

systému CEP hodnotu 5,32m. Tato hodnota je pln�  posta� ující pro vedení v kursové rovin�  i  

 ve fázi nezda�eného p�iblížení, jakož i pro sledování pohybu letadel v prostoru letišt� . 

Pro m�� ení výšky letu je v tomto systému rozhodující p�esnost m�� ení � asových rozdíl�  mezi 

prahovým a centrálním stanovišt� m. Pro systematickou chybu PSS-TDOA tD=0,1ns vychází 

v tomto p�ípad�  vertikální hodnota p�esnosti CEPh = 1,76m. Takto vysoká p�esnost je dána 

tém��  ideálním úhlem polohových � ar, tj pr� se� nicí hyperboloid�  tvo�ených L-C-P a 

hyperboloidem vytvo�eným prahovým a centrálním stanovišt� m C-PR. S nar� stající 

systematickou chybou m�� ení tD ovšem p�esnost rychle degraduje vlivem krátkých poloos 

definujících tento hyperboloid, i když úhel vytvo�ený pr� se� nicí hyperboloid�  L-C-P 

a hyperboloidem C-PR je stále p�ibližn�  90°. Na obr. 5.6 je trojrozm� rné zobrazení výše 

uvedené simulace, avšak pro systematickou chybu tD=2ns. Vertikální chyba m�� ení, tj chyba 

m�� ení výšky se takto zvýší na hodnotu 35,32m. Chyby m�� ení jsou v pr� se� íku hyperboloid�

prezentovány chybovým elipsoidem s poloosami CEP v horizontální rovin�  a CEPh v rovin�

vertikální, tj ve výšce. 

2.2 Parametry PSS TDOA v prostoru p� esného p� iblížení 

Prostor p�esného p�iblížení na p�istání a p�istání letadel je v této simulaci definován mezi fixy 

FAF (Final Approach Fix) a výškou rozhodnutí DH (Decision Height). V této oblasti pilot 

provádí sestup s daným sestupovým úhlem (2,4-3°), p�i� emž musí být dodržena minimální 

bezpe� ná výška nad p�ekážkami, nacházejícími se pod sestupovou dráhou. Let je provád� n za 

podmínek VFR nebo IFR, což p�edpokládá p�esné vedení v kursové a sestupové rovin� . 

Pr� se� nicí t� chto rovin je sestupová dráha (approach path), která obecn�  nemusí mít 

p�ímkový charakter, p� vodn�  vyplývající ze zp� sobu vedení systému p�esných p�ibližovacích 

maják�  ILS. Podmínky letu IFR kon� í výškou rozhodnutí. 

Letadlo se nachází ve vzdálenosti 6465m od TP, tém��  v ose RWY a ve výšce 340m nad 

rovinou RWY. Simulace je provedena pro systematickou chybu PSS-TDOA tD=0,1ns. S 

touto chybou je simulovaná p�esnost ur� ení horizontálních sou�adnic cíle, definovanou 

pomocí CEP=54,9123m, což je op� t výsledek srovnatelný s výše uvedenými standardními 

systémy pro p�esné p�iblíženi (ILS, MLS, GCA s PAR). Maximální hodnota systematické 
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chyby ve výse� i pracovní oblasti obr. 3 nep�ekro� í hodnotu 148,749m, což je hodnota 

posta� ující pro vedení letadla nejen v kursové rovin� , ale i v obecné kursové k�ivce. Grafický 

výstup simulace v t�írozm� rném prostoru, prezentujícího polohové plochy hyperboloid�

vytvo�ených stanovišt� mi L-C-P a C-Pr je na obr. 3. Z grafického výstupu po� íta� ové 

simulace je op� t patrno, že úhel mezi pr� se� nicemi hyperboloid�  L-C-P a hyperboloidem C-

Pr je op� t tém��  pravý, z � ehož vychází p�esnost ur� ení výšky CEPh = 5,32m. Z hlediska 

spolehlivého a bezpe� ného p�iblížení na p�istání a p�istání letadel prostor pásma vzdušných 

p�ístup�  rozd� lujeme na samostatné � ásti v souladu se samotným procesem p�esného 

p�iblížení na p�istání a p�istání letadel. Zahrnují úsek p�íletu, tedy trat�  koncových �ízených 

oblastí TMA. Kon� í naviga� ním bodem pro zahájení etapy po� áte� ního p�iblížení 

IAF (Initial Approach Fix), úsek po� áte� ního p�iblížení – který kon� í naviga� ním bodem pro 

zahájení etapy st�edního p�iblížení IF (Inner Fix), a úsek st�edního p�iblížení. 

2.3 P� esnosti PSS TDOA v pásmu vzdušných p� ístup�  letišt�

Simulace znázorn� ná na obr. 4 je provedena pro letadlo nacházející se v kursové rovin�  na 

hranici pracovní oblasti PPS TDOA p�esného p�iblížení na p�istání a p�istání letadel 

pracujícího se systematickou chybou PSS-TDOA op� t tD=0,1ns jehož konfigurace je 

identická s p�edchozími p�ípady. Letadlo se nachází ve výšce 1000m. V tomto míst�  vychází 

horizontální p�esnost ur� ení polohy pomocí CEP 687m, kde tato degradace oproti p�edchozí 

simulaci je zp� sobena již velmi malým úhlem mezi polohovými � arami vytvo�enými 

stanovišti L-C-P, vertikální p�esnost je na úrovni 58,9m, což je již hodnota neakceptovatelná, 

nicmén�  je toto místo již mimo definovanou vertikální pracovní oblast. M�� ení výšky posádka 

letadla provádí pomocí rádiového výškom� ru, který je povinným avionickým vybavením 

Obr. 3: �  PSS TDOA v okolí letišt�  a umíst� ní letadla v prostoru p� iblížení 
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letadla certifikovaného pro lety IFR. Maximální horizontální chyba systému je v celé pracovní 

oblasti 1974,86m, což je hodnota pro tra� ovou navigaci posta� ující, avšak tra� ová navigace je 

provád� na podle jiných naviga� ních systém�  (VOR, NDB, TACAN). Vertikální p�esnost je 

již závislá pouze na schopnosti m�� ícího systému identifikovat konkrétní hyperbolickou 

polohovou � áru, tj ve velkých vzdálenostech, kde se hyperboly blíží svým asyptotám, a to na 

hyperboloidu definovanému pom� rn�  malými poloosami, vyplývajících z relativn�  malých 

výšek letu, za podmínky letu v t� sné blízkosti p�ímky proložené bází – stanovišti C-Pr. V 

ostatních oblastech chyba nar� stá vlivem snižujícímu se úhlu mezi pr� se� nicemi 

hyperboloid�  vytvo�ených L-C-P a hyperboloidem vytvo�eným C-Pr. Takové zobrazení v 

trojrozm� rném prostoru je uvedeno na obr. 4. 

Obr. 4:    PSS TDOA v v pásmu vzdušných p� ístup�  letišt�

3 P� enos polohové informace na palubu letadla 

Za aktivní p�istávací manévr je ozna� ován takový, kdy jsou data o poloze vyhodnocována 

p�ímo na palub�  letadla. Pilot nebo autopilot tedy p�ímo na palub�  letadla vyhodnotí p�ijatou 

polohovou informaci o poloze nebo odchylce od správné polohy a provede úkony vedoucí k 

p�ípadné korekci odchylky od kursové nebo sestupové roviny. Základní výhodou tohoto 

manévru je vylou� ení lidského faktoru p�i p�enosu informace na letadlo a možnost využití 

automatické pilotáže p�i p�istávacím manévru. U tohoto systému sta� í, aby bylo letadlo 

vybaveno pro vysílání signálu prost�edkem DME. Pro p�íjem naviga� ního signálu musí mít 

letadlo instalován standardní p�ijíma�  systému ILS. Na pozemní � ásti výpo� etní systém 

zabezpe� í rozd� lení polohové informace do dvou nezávislých kanál� , kursového a 

sestupového, a sou� asn�  informace v t� chto kanálech p�izp� sobí pro vysíla� e kursového a 

sestupového signálu. Tyto vysíla� e pak dle obdržené informace modulují vysílací signály 
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stejným zp� sobem jako u localizeru a glide path systému ILS, tj transformují do tvaru 

naviga� ního parametru DDM. Oproti existující statické modulaci signálu ve vysíla� ích 

systému ILS je signál modulován dynamicky podle zjišt� né polohy letadla. Kursový a 

sestupový kanál jsou párovány stejným zp� sobem jako u systému ILS. Systém m� že být 

bezproblémov�  dopln� n o zobrazovací za�ízení, které m� že �ídící využít pro kontrolu sestupu 

a v p�ípad�  poruchy pro GCA. � ešení takového zp� sobu p�enosu informace je nazna� eno na 

obr. 5. 

Nevýhodou tohoto �ešení je možnost navád� ní jen jediného letadla p�i sestupu. Výhodou je 

využitelnost vybavení, které je k dispozici na v� tšin�  stávajících letadel (ILS/DME) 

a možnost redukovat složité pozemní anténní systémy, které jsou nutné pro stávající systém 

ILS. 

3.1 Hardwarové � ešení modulu p� evodníku polohové informace PSS TDOA 

do naviga� ních signál�  ILS 

Pro p�enos polohové informace pro aktivní p�istávací manévr je nutno synteticky vyrobit 

signály maják�  LLZ a GP, které p�ijímá a vyhodnocuje palubní p�ijíma�  systému ILS. 

Po zjišt� ní prostorové polohy letadla PPL pomocí maloplošného PSS TDOA p�esného 

p�iblížení na p�istání a p�istání letadel je tato p�edána p�es USB rozhraní p�evodníku polohy 

kanálu ILS. USB rozhraní je na bázi virtuálního sériového portu z d� vodu kompatibility 

p�ipojovaných za�ízení a jejich softwarových vybavení. Z p�ijatých údaj�  o prostorové poloze 

letadla p�evodník vyrobí syntetické modula� ní signály „90Hz“ a „150Hz“ maják�  LLZ a GP. 

Obr. 5: �    P� enos polohové informace na palubu letadla kanálem ILS 
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Tyto potom slouží pro modulaci v leteckých radiostanicích pásma VKV pro syntetický LLZ a 

UKV pro syntetický GP. Hlavní podmínkou využitelnosti leteckých radiostanic je dostate� ná 

ší�ka pásma v oblasti nízkofrekven� ní odezvy. Amplitudy naviga� ních signál�  „90Hz“ a 

„150Hz“ musí být � iditelné ve velkém rozsahu z d� vodu vysoké nelinearity leteckých 

radiostanic na takto nízkých modula� ních kmito� tech. Sice je možno tuto nelinearitu 

eliminovat odstran� ním nízkofrekven� ních filtr�  umíst� ných v modula� ní � ásti radiostanic, 

avšak jednalo by se o zásah do konstrukce radiostanic. 

4 Záv� r 

Simulace prezentované ukazují pouze na p�esnost ur� ení polohy letadla v dvou, p�ípadn�

t�ídimenzionálním prostoru. Celková radionaviga� ní výkonnost RNP, tj integrita a dostupnost 

systému je otázkou organiza� ní – zajišt� ní pot�ebných kmito� tových pásem, nep�ehlcování 

pozemních odpovída��  DME, a technickou – technologie p�ijímacích stanoviš�  a jejich 

spolehlivostní parametry, spolehlivost p�enosových soustav mezi bo� ními, prahovým a 

centrálním stanovišt� m a p�enosových soustav zajiš� ujících transmisi polohových informací 

na stanovišt� � ízení, � i p�ímo pilotovi na palubu letadla. 

Ukazuje se rovn� ž realizovatelnost a provozovatelnost tohoto systému v souladu s platnou 

civilní leteckou legislativou, zejména pak standardy a doporu� eními ICAO (p�edpisy L10) a 

zákona � . 49/1997 Sb., o civilním letectví a zákon � . 216/2002 Sb., o ochran�  státních hranic 

� eské republiky, ve zn� ní pozd� jších p�edpis� , kde by takové systémy mohly být velmi 

Obr. 6: �     HW � ešení p� enosového systému polohové infornace 
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vhodným záložním zdrojem polohových informací p�i zavád� ní moderních naviga� ních 

metod do oblasti p�esného p�iblížení na p�istání a p�istání letadel. 
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Resumé: 

Tento � lánek se zabývá nov�  vyvíjeným panelem pro centrální tlakové pln� ní paliva (REFUEL 

PANEL) pro malý dopravní letoun. Je zde popsán návrh a realizace REFUEL PANELu, 

požadavky na jeho funkci a � ešení bezpe� nostních prvk�  v p� ípad�  vzniku poruchy na panelu 

nebo ostatních spolupracujících systémech. 

This article deals with the newly developed panel for the central pressure fueling (REFUEL 

PANEL) for a small transport aircraft. There is described the design and implementation of 

the Refuel Panel, the requirements for its function and resolution of safety features in case of 

failure on the panel or other cooperating systems. 

1 Úvod 

Panel centrálního tlakového pln� ní paliva (Refuel panel) je vyvíjen ve spole� nosti MESIT 

p�ístroje spol. s r.o. od roku 2011. Podn� tem k jeho vývoji bylo zapo� etí spolupráce se 

spole� nosti Aircraft Industries, a.s. na �ešení projektu výzkumu a vývoje MPO � R � . FR-

TI2/557 s názvem „MOSTA - modernizace malého dopravního letounu za ú� elem zvýšení 

efektivnosti a ekonomie jeho provozu“. Refuel panel má p�edevším zvýšit efektivnost a 

bezpe� nost p�i pln� ní paliva letounu L410, u kterého dochází k nahrazení stávajícího 

gravita� ního pln� ní paliva tlakovým pln� ním. Tato zm� na pln� ní souvisí se zvyšováním 

maximálního doletu a s koncep� n�  novým �ešením konstrukce k�ídla s podstatn�  v� tšími 

palivovými nádržemi. 

2 Rozdíl mezi tlakovým a gravita� ním pln� ním paliva 

U gravita� ního pln� ní dochází k pln� ní paliva z horní � ásti k�ídla v nejvyšším bod�  nádrže 

pouhým samospádem [1]. Tato metoda pln� ní paliva je zdlouhavá a v p�ípad�  vysokého 

umíst� ní plnících hrdel taky nebezpe� ná pro obsluhu.  

U tlakového pln� ní se pln� ní paliva provádí zdola letounu. Pokud je to možné, plnící hrdla se 

umis� ují tak, aby byla p�ístupná p�ímo ze zem� . Tato metoda pln� ní je rychlejší než gravita� ní 
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pln� ní, jelikož pln� ní je provád� no pod tlakem a je možné do nádrže za stejný � as naplnit 

v� tší množství paliva. Dále je tato metoda bezpe� n� jší pro obsluhu, jelikož plnící hrdla jsou 

umíst� na zespodu letadla a pln� ní je možné v n� kterých p�ípadech p�ímo ze zem� . Hlavní 

nevýhodou je, že pro tlakové pln� ní je nutná složit� jší konstrukce palivové soustavy. 

P�i modernizaci malého dopravního letounu L410 spole� nosti Aircraft Industries, a.s. bude 

dopln� no stávající gravita� ní pln� ní paliva bezpe� n� jším a rychlejším centrálním tlakovým 

pln� ním. 

3 Koncepce REFUEL PANELu 

Refuel panel má sloužit k ovládání tlakového pln� ní nádrží letounu L410 palivem z jednoho 

centralizovaného místa. Letoun L410 má celkem 4 palivové nádrže, dv�  hlavní a dv�  koncové 

nádrže. Panel umož� uje pln� ní jedné až všech nádrží sou� asn�  a nastavování hodnoty 

napln� ní každé nádrže samostatn� . Na obrázku 1 je zobrazen � elní pohled na navržený panel 

centrálního pln� ní paliva.

Obr. 1: � elní pohled na návrh Refuel panelu 
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Popis funkce jednotlivých ovládacích a informa� ních � ástí: 

- digitální ukazatele  - VFD (Vacuum Fluorescent Display) displeje 

zobrazující informace (nap�. množství paliva, hlášení 

chyb, atd.) o jednotlivých nádržích 

- tla� ítko „POWER“  - slouží pro p�ipojení a odpojení Refuel panelu 

k elektrické síti a zapnutí nebo vypnutí jeho funkce 

- tla� ítko „LAMP TEST“ - slouží k prov� rce všech signaliza� ních kontrolek a 

digitálních ukazatel�

- rota� ní ovlada�  - slouží k zadávání hodnoty napln� ní p�íslušné 

nádrže palivem 

- kontrolka „CPU FAILURE“ - signalizuje poruchu �ídícího procesoru 

- kontrolka „FUELING“ - signalizuje dosažení pracovního tlaku 

v p�ipojeném plnícím potrubí po zapnutí plnícího 

� erpadla (plnící cisterny) 

- tla� ítka „OPEN VALVE“ - slouží pro otev�ení diferenciálního ventilu p�íslušné 

nádrže a zapo� etí pln� ní 

- tla� ítka „CLOSE VALVE“ - slouží pro uzav�ení diferenciálního ventilu 

p�íslušné nádrže a ukon� ení pln� ní 

- kontrolky „VALVE OPENED“ - signalizují otev�ení diferenciálního ventilu 

p�íslušné nádrže 

- kontrolky „VALVE CLOSED“ - signalizují uzav�ení diferenciálního ventilu 

p�íslušné nádrže 

- tla� ítka „FUEL SETTING“ - slouží pro zobrazení (krátký stisk) nebo nastavení 

(dlouhý stisk) hodnoty napln� ní množství paliva 

v p�íslušné nádrži 

- kontrolky „VALVE FAILURE“  - signalizují poruchu diferenciálního ventilu 

p�íslušné nádrže 

- kontrolky „OVER PRESS“ - signalizují p�ekro� ení povoleného tlaku 

v jednotlivých nádržích�

Srdcem celého za�ízení je mikroprocesor ARM Cortex-M3 LPC1766 od firmy NXP [2], který 

zajiš� uje jednotlivé SW funkce za�ízení. Z d� vod�  zvýšených bezpe� nostních požadavk�  p�i 

práci s palivem bylo za�ízení dále dopln� no o nezávislého HW dohlížitele správného b� hu 

�ídicího softwaru. 
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3.1 Funkce Refuel panelu 

Ovládání Refuel panelu je zcela intuitivní a po krátkém seznámení s funkcí za�ízení je možné 

Refuel panel jednoduše ovládat. Jednotlivé tla� ítka a kontrolky jsou rozd� leny do 

jednotlivých blok� , které odpovídají jednotlivým nádržím. Popisky tla� ítek a kontrolek jsou 

výstižné a jednoduše popisují jejich funkci. Bližší popis jednotlivých tla� ítek byl uveden 

v p�edchozím textu. 

Funkce panelu nabízí po zapnutí krátký automatický Lamp test, což je funk� ní kontrola všech 

kontrolek a displej� . Tento Lamp test je možné spustit i b� hem dalšího b� hu panelu tla� ítkem 

„LAMP TEST“. 

Panel dále umož� uje napln� ní testovacím množstvím paliva a nastavení požadované hodnoty 

napln� ní paliva v jednotlivých nádržích. Panel po napln� ní nastaveného množství automaticky 

ukon� í pln� ní uzav�ením diferenciálních ventil� . 

Refuel panel je dále navržen tak, že detekuje r� zné poruchy a ty d� lí na p�echodné a kone� né.  

P�i vzniku p�echodné poruchy dochází k p�erušení pln� ní uzav�ením p�íslušného 

diferenciálního ventilu a indikace je provedena vypsáním typu poruchy na displeji. Po 

odezn� ní takovéto poruchy dojde k automatickému návratu systému do stavu p�ed vznikem 

této poruchy, tj. nap�. k automatickému spušt� ní pln� ní otev�ením diferenciálního ventilu a 

zhasnutí indikace poruchy. 

V p�ípad�  vzniku kone� né závažné poruchy bránící bezpe� nému pln� ní dojde k uzav�ení 

diferenciálních ventil�  a p�ípadnému ukon� ení a zablokování pln� ní pro p�íslušné nádrže. P�i 

vzniku kone� né poruchy je rozlišováno, u které nádrže k této chyb�  došlo. P�i poruše u jedné 

z hlavních nádrží bude zablokováno pln� ní všech nádrží. P�i poruše u jedné z koncových 

nádrží bude zablokováno pouze pln� ní obou koncových nádrží, hlavní nádrže bude možno 

plnit. Toto omezení je z d� vodu, aby nebylo možné naplnit nádrže pouze v jednom k�ídle, 

jelikož by došlo k nebezpe� nému nevyvážení letadla. P�i vzniku takovéto poruchy není možné 

obnovit nebo zapo� ít pln� ní do odstran� ní poruchy a restartu systému. 

3.2 SW realizace Refuel panelu 

Celý �ídící software uložený v mikroprocesoru je koncipován jako stavový automat, kde 

hlavní � ást se v p�esn�  stanoveném � asovém intervalu opakuje. Na obrázku 2 je znázorn� n 

stavový diagram jednotlivých stav�  navrženého stavového automatu. 



12. mezinárodní v� decká konference „M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2012�

~ 62 ~ 

Obr. 2: Diagram stavového automatu � ídícího softwaru 

Ze stavového diagramu je vid� t, že jako první se vykonává po� áte� ní inicializace za�ízení po 

startu systému. Po vykonání inicializace se již spouští cyklicky se opakující stavový automat, 

kde se provádí v jednotlivých � asech komunikace s jednotlivými perifériemi, � tení stisku 

tla� ítek, � tení stav� � idel a samotné funkce pro ak� ní zásahy v závislosti na podn� tech 

systému a funkce pln� ní paliva. Dále je ve stavovém automatu dopln� n blok pro komunikaci 

s PC pomocí servisního kabelu. V sou� asné dob�  se pracuje na vývoji jednoduché aplikace 

pro PC, která bude umož� ovat vy� ítání provozních informací, nahrání provozních konstant a 

prom� nných. 

V rámci vykonávání jednotlivých stav�  stavového automatu je generována frekvence, 

indikující HW dohlížiteli b� h programu. V p�ípad�  poškození procesoru nebo poruchy 

v softwaru, dojde k p�erušení této frekvence a HW dohlížitel tuto situaci detekuje. 

3.3 Realizace HW dohlížitele pro zvýšení bezpe� nosti systému 

Z d� vod�  zvýšených bezpe� nostních požadavk�  p�i práci s palivem, bylo nutné zajistit 

dostate� nou míru bezpe� nosti i p�i mimo�ádných situacích, tj. nap�íklad v p�ípadech selhání 

�ídicího SW Refuel panelu (anomální stavy). Tohoto je docíleno dopln� ním nezávislého HW 

dohlížitele, který je realizován pomocí logických hradel a po celou dobu zapnutí p�ístroje 

monitoruje správný b� h kritických funkci �ídicího procesoru. HW dohlížitel kontroluje pouze 

kriticky d� ležité funkce systému a nenahrazuje funkci softwaru.  

Mezi kontrolované funkce pat�í kontrola b� hu procesoru a kontrola správných reakcí softwaru 

na vznik poruch. V p�ípad� , že �ídící software neb� ží (negeneruje frekvenci) nebo neprovede 

Po� áte� ní inicializace 

Komunikace s blokem 
elektroniky palivom� ru

Zobrazení informací na 
displeji

� tení � idel 

� tení funk� ních tla� ítek � tení rota� ního ovlada� e 

Zasílaní dat do a z PC 
�

Ak� ní zásahy 

Funkce systému 
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uzav�ení p�íslušného ventilu p�i vzniku testované poruchy, dojde k automatickému uzav�ení 

diferenciálních ventil�  zásahem HW dohlížitele a k rozsvícením kontrolky „CPU FAILURE“. 

3.4 Sk� í� ka Refuel panelu 

P�i vývoji Refuel panelu bylo stanoveno n� kolik požadavk�  na konstrukci sk�í� ky. Mezi 

nejd� ležit� jší požadavky pat�í rozsah pracovních teplot od –55°C až do +60°C a 100% 

odolnost v�� i vlhkosti. Všechny odolnosti proti p� sobení vn� jších vliv�  byly definovány 

v souladu s normou RTCA/DO-160G [3] a dle této normy budou zkoušeny a ov�� ovány. 

P�esná specifikace požadovaných kategorií odolnosti proti p� sobení vn� jších vliv�  pro Refuel 

panel je definována v technickém zadání k projektu MOSTA [4].  

Z hlediska ovládání byly taky kladeny požadavky na ovládací tla� ítka. Byly požadovány 

prosv� tlená tla� ítka (viditelnost i v noci) a velikostí vyhovující i práci v rukavicích. Tla� ítka 

byly vybrány s podsvícením LED diodami z d� vodu vyšší spolehlivosti, životnosti a nižší 

spot�eby elektrické energie. 

Na obrázku 3 je zobrazen náhled na finální vzhled Refuel panelu. P�edb� žné rozm� ry panelu 

jsou 25x21,5x10cm (ŠxVxH).

Obr. 3: Náhled na finální návrh Refuel panelu 
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4 Záv� r 

Systém centrálního tlakového pln� ní paliva (Refuel panel) je vyvíjen v rámci spolupráce na 

projektu MPO � R � . FR-TI2/557 s názvem „MOSTA - modernizace malého dopravního 

letounu za ú� elem zvýšení efektivnosti a ekonomie jeho provozu“.

Mezi hlavní p�ednosti panelu centrálního tlakového pln� ní paliva pat�í zvýšení bezpe� nosti a 

efektivnosti p�i pln� ní paliva. Umož� uje obsluze z jednoho centrálního místa, dostupného ze 

zem� , obsluhovat pln� ní všech nádrží letounu. Za�ízení umož� uje jak automatické tak i 

manuální napln� ní požadované hodnoty paliva. Po zadání hodnoty napln� ní je možné spustit 

pln� ní jedné až všech nádrží sou� asn� . 

� ídící procesor panelu b� hem svého b� hu neustále kontroluje výskyt poruch a kritických 

stav�  a v závislosti na typu poruchy provede p�íslušný zásah. Z d� vod�  zvýšených 

bezpe� nostních požadavk�  p�i práci s palivem, bylo za�ízení dopln� no nezávislým HW 

dohlížitelem, který po celou dobu zapnutí p�ístroje monitoruje správný b� h kritických funkci 

�ídicího procesoru. V p�ípad�  selhání dojde k automatickému uzav�ení diferenciálních ventil�

a obsluha je o selhání informována rozsvícením kontrolky „CPU FAILURE“. 

Refuel panel je konstruován pro použití v extrémních podmínkách, tj. teploty od –55°C do 

+80°C, 100% vlhkost, slaná mlha, atd. 
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Resumé: 

Cílem této práce je prezentovat vyvinuté metody analýzy výkonnosti vybraných 

radionaviga� ních systém�  z hlediska jejich p� esnosti. 

The main point of this article is to present new numerical methods for performance analysis 

of ground beacons in relation to accuracy and subsequent elaboration and evaluation of 

simulated results. 

1 Úvod 

Navigace nám tvo�í jeden ze základních pilí��  v letecké doprav� . Ze získaných informací 

z naviga� ních systém� , ur� ujeme pozici letadla v�� i zemskému povrchu nebo získáme p�ímo 

zem� pisné sou�adnice místa, kde se dané letadlo nachází. Z této pozice dále vyhodnocujeme 

sm� r letu, kterým se letadlo bude pohybovat, tak aby dosáhlo námi požadované pozice. 

Tedy v p�ípad� , že se letadlo pohybuje z bodu A do bodu B navigace nám vytvá�í bezpe� né 

vedení letadla po trati, tak aby dosáhlo bodu B. Zp� sob jakým je letadlo vedeno po trati, zda 

je vedeno p�ímo nebo nep�ímo, nap�. p�es radionaviga� ní body je dán naviga� ní metodou. 

V sou� asnosti je nejvíce preferovanou a rozvíjenou metodou RNAV (Area Navigation) neboli 

prostorová navigace. 

Prostorová navigace RNAV je podle definice ICAO zp� sob navigace, který umož� uje provoz 

letadel na jakékoli požadované trati letu, jež je pokryta signálem referen� ních naviga� ních 

prost�edk�  nebo která je dána výkonností a limity samo� inných naviga� ních za�ízení nebo 

kombinací obojího. RNAV systém si m� žeme p�edstavit jako po� íta� ový model, který 

„vytvo�í“ povrch zem�  a umožní na n� m stanovit polohu letadla. Aby byla zajišt� na p�esnost 

místa nebo polohy letadla v tomto modelu, akceptuje RNAV systém automaticky vstupy 

z více naviga� ních zdroj� . Mohou to být vstupy z pozemních základen ze satelit�  nebo 
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z naviga� ních za�ízení a systém�  jako jsou VOR, DME a GNSS. Informace o poloze 3D m� že 

být získána nap�. použitím t�í nebo více satelit� . Samoz�ejm�  že kvalita dostupné a použité 

naviga� ní struktury bude mít p�ímý vliv na p�esnost naviga� ního vedení. To znamená, že 

prost�edí s možností využití nejr� zn� jších naviga� ních zdroj�  a za�ízení by m� lo v d� sledku 

znamenat vyšší naviga� ní p�esnost. M� žeme tedy �íci, že p�esnost polohy letadla v tomto 

modelu závisí na použitém zdroji RNAV. Vysoká kvalita navigace založené na RNAV je 

v sou� asné dob�  celosv� tové prokázána v provozu velkým po� tem letadel využívajících 

navigaci RNAV na konven� ních tratích. Tak co je tedy prostorová navigace RNAV? 

Je to zp� sob navigace umož� ující vedení letadla na jakékoli požadované trati letu, jež je 

pokryta signálem z referen� ních naviga� ních prost�edk� , nebo která je dána výkonností a 

limity samo� inných naviga� ních za�ízení, nebo kombinací obojího. Palubní vybavení RNAV 

automaticky vyhodnocuje polohu letadla z jednoho nebo více z uvedených naviga� ních zdroj�

nebo jejich kombinací za ú� elem dosažení a udržování požadované trati. Jsou to VOR/DME, 

DME/DME, INS nebo IRS, LORAN C a GNSS. 

Podpora této naviga� ní metody p�edevším spo� ívá ve výhodách, které s jejím využitím lze 

získat: 

- zvýšení bezpe� nosti 

- efektivní využití vzdušného prostoru (navýšení kapacity) 

- snížení zát� že na piloty a �ídící let. provozu 

- snížení finan� ních náklad�  na množství paliva 

- snížení doby letu (p�ím� jší trasy) 

Postupy pro prostorovou navigaci vstoupily v platnost dne 23.4. 1988, jako požadavek 

palubního vybavení pro základní prostorovou navigaci B-RNAV (Basic-RNAV) v celé síti 

tratí ATS nad letovou hladinou FL 95 ve vzdušném prostoru ECAC, tedy i v prostoru � eské 

republiky. 

Jedná se o využívání B-RNAV pro tra� ovou navigaci a pro p�ílet a odlet do TMA prostor� , 

tedy trat�  SID/STAR. V n� kterých TMA jako nap�. v Praze jsou již zavedeny trat�  SID/STAR 

pro P-RNAV (Precision-RNAV), tedy prostorovou navigaci s vyšší p�esností ur� ení polohy. 

U základní prostorové navigace se jedná o první stupe�  prostorové navigace, kde požadovaná 

p�esnost palubního vybavení v ur� ení aktuální polohy musí být nižší nebo rovna RNP 5 

(Required Navigation Performance). 

RNP 5 - tento požadavek znamená, že v 95 % m�� ení musí být celková p�esnost zm�� ení 

polohy do hodnoty ± 5 NM. 
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Celková p�esnost znamená, že zde jsou zahrnuty chyby p�enosu signálu, chyby palubního 

p�ijíma� e, chyby systému zobrazení a letov�  technické chyby. Nejedná se zde pouze o 

maximální chybu zp� sobenou nep�esností naviga� ního zdroje. 

U P-RNAV se jedná o obdobné požadavky, pouze je zde požadavek na p�esnost palubního 

vybavení RNP 1, tedy celková p�esnost zm�� ení polohy musí být do hodnoty ± 1 NM. 

V p�ípad�  navigace na kone� né p�iblížení se v sou� asné dob�  nejvíce používá pro p�esné 

p�ístrojové p�iblížení systému ILS (Instrumental Landing System). Sou� asn�  se stále využívá 

navigace pro nep�esné p�ístrojové p�iblížení (NPA), s využitím maják�  NDB a VOR. 

2 Analýza výkonnosti 

Prostorová navigace je založena na výkonnostních požadavcích pro letadla provozovaná na 

tratích ATS. 

Výkonnostní požadavky jsou vyjád�eny naviga� ními specifikacemi (specifikace RNAV, 

specifikace RNP) ve vztahu k p�esnosti, integrit� , spojitosti, dostupnosti a funk� nosti, 

nezbytné pro navrhovaný provoz v souvislosti s p�íslušným konceptem vzdušného prostoru.  

Analýza v této práci se týká analyzování výkonnosti ve vztahu k p�esnosti a to kombinace 

systém�  VOR/DME a DME/DME. 

2.1 Popis metod pro analýzu 

Pro metody analýzy byl vytvo�en programy ve výpo� etním prost�edí programu MATLAB s 

uživatelským prost�edím pro jednoduchou obsluhu, p�íloha C. 

Jedná se o dva programy a dv�  odlišné metody analýzy, kde první funguje na principu zvolení 

dráhy letadla a následném simulovaném výpo� tu této dráhy, kde vypo� tená dráha odpovídá 

signál� m získaným z naviga� ních maják� . Program obsahuje víc výstup�  jako nap�. grafické 

znázorn� ní dráhy letadla, velikosti chyb jednotlivých maják� , celkovou prostorovou chybu, 

distribu� ní funkci výskytu chyb atd. 

Druhý program pracuje na principu zvolení analyzované oblasti, která se nastaví pozicí 

maják�  a následným výpo� tem p�esnosti jednotlivých bod�  nacházejících se v této oblasti. 

Prakticky si tedy zvolíme oblast a pro každý bod s ur� itým krokem (nap�. 5 km) vypo� ítáme 

p�esnost. Lze navolit po� et výpo� t�  p�esnosti pro jednotlivé body, tedy jeden bod m� žeme 

vypo� ítat nap�. 100krát. Výstupem tohoto programu je grafické znázorn� ní analyzované 

oblasti s barevným odlišením námi zvolené p�esnosti. 



12. mezinárodní v� decká konference „M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2012 

�

~ 68 ~�

Simulace maják�  obsahuje stejné parametry pro p�esnost, jako jsou definovány v ATC 

dokumentech pro � R, tedy odpovídají skute� ným hodnotám. 

2.2 Analýza dvojice majáku VOR/DME 

V tomto bod�  se jedná o analýzu p�esnosti kombinace systému VOR/DME. Samostatn�  nám 

tyto systémy nejsou schopny ur� it polohu letadla, protože v p�ípad�  VORu získáme pouze 

informaci o úhlu, tedy námi hledaná poloha se bude nacházet n� kde na polop�ímce 

s po� áte� ním bodem v míst�  majáku VOR. V p�ípad�  systému DME, získáme pouze 

informaci o vzdálenosti letadla od radiomajáku. Poloha se bude nacházet na množin�  bod�

s konstantní vzdáleností, tedy kružnici. Z pr� niku polop�ímky a kružnice získáme 

jednozna� nou polohu letadla, pokud se nachází majáky ve stejném bod� , obr.1. 

Obr. 1: Ur � ení polohy pomocí VOR/DME - ve stejném bod�

V p�ípad� , že se majáky nenachází ve stejném bod� , m� že docházet k nejednozna� nosti 

m�� ení, protože kružnice m� že mít dva pr� niky. Nicmén�  tento p�ípad ovšem nebyl �ešen. 

Každý typ majáku má definovanou p�esnost v ur� ování daného parametru. U majáku VOR je 

hodnota p�esnosti obecn�  stanovena na ± 5°. Tato hodnota vychází ze zkušeností získaných z 

provozu v mnoha zemích. Jedná se o hodnotu, která je tvo�ena r� znými složkami chyb, které 

se mohou v konkrétních p�ípadech m� nit. Pro objektivní zhodnocení konkrétního p�ípadu je 

vhodné jednotlivé složky p�ímo stanovit podle toho, jak se v daných podmínkách opravdu 

vyskytují. Z této p�esnosti získáme kruhovou výse�  s celkovým úhlem 10 °. 

U systému DME je tato chyba uvád� na jako ± 340 m ± 1,25 % z m�� ené vzdálenosti. 

Dostáváme tedy mezikruží možné polohy letadla. Toto mezikruží se v závislosti 

na vzdálenosti zv� tšuje. 
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Pr� nikem t� chto dvou oblastí získáme tzv. oblast tolerance. Je to oblast, která nám �íká, že 

v 95 % m�� ení bude poloha letadla vypo� tena uvnit� této oblasti. 

Vliv chyb jednotlivých maják�  je jev náhodný, tedy i poloha v oblasti tolerance je náhodná. 

Z matematického hlediska lze VOR charakterizovat rovnicí p�ímky: 

� � � � � � � (1)

kde:  k=tan� �  - sm� rnice p�ímky 

 q   - úsek vytnutý p�ímkou 

DME lze charakterizovat rovnicí kružnice: 

� 	 � � 	 � 
 	 (2)

kde: r   - polom� r kružnice 

Z pr� niku t� chto dvou geometrických útvar�  získáme sou�adnice pr� se� ík� : 

� �
��


 � � 	 �




 � � 	 � 
 	 � 
 � � 	 � � � 	 �
�


 � � 	 �
�


 � � 	 � 
 	 � 
 � � 	 � � � 	 � (3)

Chyby, které ovliv� ují p�esnost maják�  lze vyjád�it pomocí normálního neboli Gaussova 

rozd� lení pravd� podobnosti, kde 	  (sm� rodatná odchylka) odpovídá velikosti p�esnosti 

majáku. 

Pro VOR to znamená 	  = 5 a pro DME je to sou� et dvou normálních rozd� lní, kde první bude 

mít 	 1 = 340 a druhé 	 2 = 0.0125*nam�� ená vzdálenost. 

Takto vygenerovaná náhodná hodnota chyby zm� ní úhel �  v rovnici p�ímky a s tím tedy 

parametry k a q. U rovnice kružnice v p�ípad�  DME, dojde ke zm� n�  polom� ru kružnice r a 

tedy i celkový pr� nik kružnice s p�ímkou se posune. 

2.2.1 Analýza � . 1 - simulace dráhy letadla

Vytvo�ením námi zvolené skute� né dráhy letadla a posloupností výpo� t�  polohy letadla 

ovlivn� ných p�esností maják�  získáme vypo� tenou dráhu letadla. Celkov�  získáme dv�

vypo� tené dráhy, protože pr� nik p�ímky s kružnicí v našem p�ípad�  bude vždy ve dvou 

bodech. Druhou dráhu lze programov�  odstranit. 

Z rozdílu skute� né a vypo� tené polohy letadla ur� íme velikost prostorové chyby. 

Matematicky se jedná o posloupnost výpo� t�  vzdálenosti dvou bod�  v � ase t. 
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Z této výsledné posloupnosti vypo� tené prostorové chyby následn�  ur� íme, zda nám spl� uje 

kritérium námi zvolené p�esnosti. Pokud si zvolíme nap�. p�esnost B-RNAV, jedná se 

o p�esnost ±5 NM, což odpovídá p�i velikosti 1 NM= 1,852 km hodnot�  ±9,26 km. Znamená 

to, že v 95 % m�� ení musí být vypo� tená prostorová chyba v mezích této hodnoty. V p�ípad� , 

že spl� uje toto kritérium, m� žeme prohlásit, že v dané oblasti spl� uje výkonnostní požadavky 

ve vztahu k p�esnosti úrovn�  B-RNAV. 

Matematicky lze toto kritérium realizovat vztahem: 

� � ������ �
� � 
��

�
(4)

kde: m – po� et m�� ení, kdy je hodnota v mezích ±9,26 

 c – celkový po� et m�� ení 

Výsledek nám zna� í procentuální hodnotu kdy, toto m�� ení spl� uje námi zvolené kritérium, 

pokud bude vyšší nebo rovno 95 %. 

Pro dlouhé � asové intervaly, kdy nám nap�. letadlo letí sm� rem od majáku a p�esnost s � asem 

klesá, je lepší si tento � asový úsek rozd� lit na více menších, aby nedocházelo k chybným 

výpo� t� m vlivem vysoké p�esnosti na za� átku a nízké na konci. 

Stejným zp� sobem lze realizovat analýzu pro p�ípad polohy maják�  v r� zných bodech. 

Získáme op� t dva pr� niky p�ímky s kružnicí, kde pouze jeden je ten správný, druhý se 

programov�  odstraní. 

2.2.2 Analýza � . 2 - analýza zvolené oblasti 

První metoda nese ur� ité nedostatky, protože pozice maják�  v�� i sob�  m� že být r� zná a my 

nevíme, jakou oblast bude daná p�esnost ohrani� ovat. Je tedy t� žké takovouto dráhu 

odhadnout. 

Druhá metoda tyto nedostatky odstra� uje. Z námi zvolené pozice maják�  se ur� í analyzovaná 

oblast. V této metod�  je zvolena oblast v okolí majáku VOR a to o velikosti � tverce o délce 

strany 400 km. Tato oblast pokrývá bezpe� n�  dosah tohoto majáku pro p�esnost B-RNAV. 

Oproti p�edchozí metod�  dochází k testování celé oblasti, pouze je zde nastaven krok s jakým 

se testují jednotlivé body v oblasti. Principiáln�  se výpo� et provádí stejn�  jako v p�edchozí 

metod� . 

P� íklad postupu:  
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První bod testované oblasti je nap�. [-200,200] pro tento bod se ur� í úhel v�� i majáku VOR a 

vzdálenost tohoto bodu od majáku DME. K t� mto hodnotám se p�i� te vliv p�esnosti, tedy 

pomocí Gaussova rozd� lení se p�i� te náhodná hodnota, která zna� í chybu v m�� ení. S takto 

upravenými hodnotami úhlu a vzdálenosti se ur� í vypo� tená poloha, která se liší oproti 

skute� né. Z rozdílu vypo� tené a skute� né polohy získáme velikost prostorové chyby, z které 

následn�  ur� ujeme, zda nám spl� uje danou p�esnost. Pro v� tší v� rohodnost výpo� tu se tento 

výpo� et provádí vícekrát pro jeden tentýž bod, nap�. 100krát. Z této stovky výpo� t�  se ur� í, 

zda spl� uje procentuální kritérium, tedy jestli se v 95 % výpo� t�  tohoto bodu nachází v námi 

stanovené p�esnosti. V p�ípad� , že spl� uje toto kritérium, dojde ke zbarvení tohoto bodu 

na žlutou barvu, v opa� ném p�ípad�  se zbarví do modra. Tento postup se opakuje pro všechny 

body v oblasti s krokem 5 km. 

Oproti p�edchozí metod�  je tato metoda pon� kud zdlouhav� jší a náro� n� jší na výpo� ty a 

nepodává nám další výstupy jako � etnosti výskyt�  nebo velikosti chyb jednotlivým majáku, 

atd. Nicmén�  pomocí této metody jednozna� n�  ur� íme oblast spl� ující zvolené kritérium. 

2.3 Popis metod analýzy DME/DME 

V tomto bod�  jsou popisovány metody analýzy dvou maják�  stejného typu. Oba tyto majáky 

nám ur� ují stejný parametr a to vzdálenost od letadla, získáme tedy množiny bod�  (kružnice). 

Z principiálního hlediska oproti pozici VOR/DME, nem� žeme tyto majáky umístit 

do stejného bodu, protože by indikovali stejnou vzdálenost a nezískali bychom polohu letadla, 

protože pr� nik by byl op� t celá množina bod� . Umíst� ní musí být tedy v jiných bodech. 

V p�ípad�  umíst� ní v jiných bodech získáme dv�  kružnice, které mají vn� jší, vnit�ní dotyk 

nebo ve v� tšin�  p�ípad�  m�� ení dva pr� niky, obr. 3.6. Vlivem dvou pr� nik�  mezi kružnicemi 

vzniká nejednozna� né ur� ení polohy. Pro získání jednozna� nosti je zapot�ebí další naviga� ní 

parametr nap�. ze t�etího DME. 

Poloha letadla je v programu �ešena pouze pro dva majáky DME a tedy i výsledná dráha 

letadla je zde zobrazena dvakrát v první metod� . 

Jak již bylo popsáno v p�edchozím bod� , p�esnost majáku DME je ± 340 m ± 1,25 % 

z m�� ené vzdálenosti. V tomto p�ípad�  nám vznikají dv�  mezikruží, m�� ené polohy letadla.  

Pr� nikem t� chto dvou oblastí získáme op� t oblast tolerance, obr. 3.7. V tomto p�ípad�

budeme získávat tyto oblasti dv� , protože jak již bylo popsáno výše, je zde nejednozna� nost 

v�m�� ení polohy. Op� t nám tato oblast �íká, že v 95 % m�� ení bude poloha letadla vypo� tena 

uvnit� této oblasti. 
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Obr. 2: Ur � ení polohy pomocí VOR/DME - ve stejném bod�

Vliv chyb jednotlivých maják�  je jev náhodný, tedy i poloha v oblasti tolerance je náhodná. 

Matematicky zde máme dv�  rovnice kružnice, kde každá má jiný st�ed. 

� � � � � � 	 � � � � � � � 	 � 
 	 (5)

Výpo� tem pr� niku t� chto dvou geometrických útvar�  získáme dva pr� niky, které jsou osov�

p�evrácené okolo spojnice st�ed� . Matematicky se zde jedná o pom� rn�  zdlouhavý proces 

výpo� t� . P�i výpo� tu ve výpo� etním prost�edí MATLAB nám tento výpo� et usnadnila již 

p�eddefinovaná funkce. 

Výskyt chyb m�� ení polohy podléhá stejn�  jako v p�edchozím p�ípad�  náhodnému jevu. Je 

zde op� t simulováno pomocí Gaussova rozd� lení pravd� podobnosti. V našem p�ípad�  analýzy 

DME/DME je zde pro každé DME sou� et dvou normálních rozd� lení se sm� rodatnou 

odchylkou stejnou jako v p�edchozím p�ípad�  a to 	 1 = 340 a druhé 	 2 = 0.0125*nam�� ená 

vzdálenost. 

Tyto náhodné hodnoty vždy zm� ní polom� ry kružnic r, dojde k posunu jejich pr� niku.  

Postup analýz se zde shoduje s p�edchozí analýzou VOR/DME. Vytvo�í se zvolená dráha 

(oblast) a pomocí posloupnosti výpo� t�  ovlivn� ných p�esností maják�  získáváme vypo� tenou 

dráhu (oblast) letadla. 

Z rozdílu mezi skute� nou a vypo� tenou polohou ur� íme velikost prostorové chyby. 

Po vytvo�ení takovéto posloupnosti výpo� t�  pro celou dráhu (oblast) letadla následn�  ur� íme, 
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zda námi m�� ená dráha (oblast) spl� uje požadované výkonnostní kritérium ve vztahu 

k p�esnosti. Ur� ení oblasti, kde lze použít tyto majáky je popsáno v Doc 8168, obr. 3. Jedná se 

o vyšrafovanou oblast, kde body A a B zna� í pozice jednotlivých DME. Velké kružnice zna� í 

dosahy maják� . Malé kružnice o polom� ru rovnajícímu se vzdálenosti maják�  tvo�í pr� nik s 

velkými a vytvá�í tak oblast možného použití. V této vyšrafované oblasti je spln� n požadavek, 

že vzájemný úhel (maják-letadlo-maják) bude mezi 30° a 150°, což odpovídá podmínkám 

v dokumentech ATC. Zde lze provád� t tedy analýzy p�esnosti. 

Jednotlivé typy analýz zde odpovídají stejným postup� m, jako jsou popisovány v bodech 

analýz VOR/DME, pouze jsou aplikovány na dva majáky DME. Zm� na je zde pouze u druhé 

metody v analyzované oblasti, která je zde mnohem v� tší.

Obr. 3: Ur � ení oblasti pro DME/DME 

3 Vybrané výsledky analýzy 

Jedná se o analýzy výkonnosti naviga� ních majáku ve vztahu k p�esnosti. Analýzy jsou 

provád� ny pomocí vytvo�eného programu a založeny na postupech uvedených v bodech 

popisu metod analýzy.

3.1 Analýza systému VOR/DME ve stejné pozici 

V této analýze budeme provád� t analýzu oblasti, kde dosahuje p�esnost požadavku pro B-

RNAV a P-RNAV. Výhodou umíst� ní obou maják�  ve stejné pozici je, že p�esnost klesá se 

vzdáleností od maják� . V p�ípad�  provád� ní kruhového letu kolem maják� , kdy z� stává stále 

stejná vzdálenost od maják� , ur� íme procentuální hodnotu pln� ní požadavku námi 
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stanoveného kritéria p�esnosti. Ve vzdálenosti, kdy toto procentuální pln� ní bude dosahovat 

stále ješt�  95 %, lze stanovit, že se jedná o mezní oblast, kdy lze využívat t� chto maják�

pro stanovenou p�esnost uvnit� této oblasti. 

B-RNAV 

Výsledek provád� né simulace nám ukazuje, že pro vzdálenost 107 km je kombinace maják�

VOR/DME ve stejném bod�  schopna poskytovat p�esnost odpovídající B-RNAV (9,26 km). 

Grafický výsledek simulace je znázorn� n na obr. 4. Tato hodnota se mírn�  liší od udávané 

hodnoty Eurocontrolem, který udává na svých webových stránkách hodnotu okolo 62 NM, 

což je p�ibližn�  115 km (vždy záleží na konkrétním m�� ení). Hodnota udávaná v Doc 9613 

(PBN manual) je 60 NM (111 km). 

Obr. 4: VOR/DME – dráha letadla 107 km od maják�  (B-RNAV) 

Popis obr. 4: 

- modrá kružnice ohrani� uje maximální dosah majáku DME, který je nastaven 

na hodnotu 200 NM neboli 370 km 

- � ervená kružnice zna� í udávaný dosah této kombinace VOR/DME, 115 km 

- žluté body zna� í nastavenou dráhu letadla 

- � erná k�ivka zna� í zm�� enou polohu letadla kombinací maják�  VOR/DME 
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Simulace se provád� la po delší dobu, kdy letadlo majáky oblet� lo p�ibližn�  10 krát. Hodnota 

procentuálního kritéria udávala na konci m�� ení 95,0001 %, což stále spl� uje požadavky 

pro B-RNAV. V pr� b� hu dalších m�� ení byla tato hodnota vždy vyšší než 95 %. 

Na obr. 5 je znázorn� n pr� b� h velikosti prostorové chyby v pr� b� hu simulace. V druhé 

charakteristice je znázorn� n výskyt jednotlivých chyb. 

Obr. 5: Znázorn� ní prostorové chyby a výskytu chyb 

V analýze zvolené oblasti byla zjiš� ována oblast, která p�ibližn�  odpovídá p�esnosti ur� ené 

první metodou. Výsledek je na obr. 6. Tedy polom� r 107 km od maják�  se jeví jako 

ohrani� ení oblasti spl� ující požadavky ve vztahu k p�esnosti pro B-RNAV. 

� ervená kružnice zde ohrani� uje vzdálenost 115 km. 
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3.2 Analýza systému DME/DME 

Analýza kombinace tohoto systému dvou stejných maják�  by m� la teoreticky vycházet 

nejlépe ze všech analyzovaných. Oblast použití DME/DME se zde ur� uje pon� kud jiným 

zp� sobem, než tomu bylo u VOR/DME. 

B-RNAV 

Z provád� né první � ásti simulace jsme analyzovali � ást oblasti použitelné pro B-RNAV. 

Vzdálenost mezi DME byla zvolena na 100 km. 

Hodnota procentuálního kritéria u simulace obr. 7 zde byla 98,6003 % (v žádném z m�� ení se 

nedostala pod 95 %). 

Obr. 7: DME/DME – vzdálenost 100 km (B-RNAV) 

Popis obrázku 7: 

- modré kružnice zde znázor� ují jednotlivé dosahy DME1 a DME2 (370 km) 

- st�edy modrých kružnic znázor� ují pozici jednotlivých DME 

- žluté te� ky zna� í dráhu letadla 

- � erné k�ivky zna� í vypo� tenou dráhu letadla 

- � ervené k�ivky jsou tvo�eny vlivem nejednozna� nosti  

V p�ípad�  druhé metody analýzy op� t došlo pouze k potvrzení ur� ených oblastí první 

analýzou, obr. 8.  
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Obr. 8: DME/DME – vzdálenost 100 km (B-RNAV) 

4 Záv� r 

4.1 Zhodnocení VOR/DME 

V p�ípad�  stejné pozice t� chto maják�  z námi nam�� ených simulací m� žeme stanovit dosah 

pro jednotlivé p�esnosti. Kde pro p�esnost B-RNAV je tato kombinace maják�  schopna 

ur� ovat pozici do vzdálenosti 107 km. V p�ípad�  p�esnosti P-RNAV se tato vzdálenost 

rapidn�  snižuje na hodnotu pouhých 21 km. 

Pro v sou� asnosti nejvíce využívanou prostorovou navigaci B-RNAV je tento systém 

dosta� ující. V p�ípad�  P-RNAV je tento systém vhodný pro použití v koncových oblastech 

letišt� , kde vzdálenost dosahu 21 km m� že být vyhovující. 

V p�ípad�  umíst� ní kombinace t� chto maják�  v r� zných pozicích je ur� ení použitelné oblasti 

zna� n�  komplikované. Ze získaných výsledk�  metody analýzy oblasti vyplývá, že jakékoliv 

použití maják�  v jiné než stejné pozici nám degraduje velikost použitelné oblasti. 
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4.2 Zhodnocení DME/DME 

Tato kombinace maják�  se ukázala jako nejvýhodn� jší z hlediska p�esnosti. V p�ípad�

vzdálenosti maják�  200 km je oblast použitelná pro B-RNAV s maximálními rozm� ry 400 km 

v ose X a 310 km v ose Y. 

Pro vzdálenost 100 km je tato oblast snížena na rozm� ry 260 km v ose X a 195 km v ose Y. 

Tato oblast spl� uje požadavky ve vztahu k p�esnosti. 

V p�ípad�  P-RNAV bylo tuto oblast možné ur� it pouze pro menší z m�� ených vzdáleností a to 

100 km. Oblast se op� t razantn�  snížila na rozm� ry 120 km v ose X a 63 km v ose Y. 

V porovnání s VOR/DME nám tato kombinace maják�  nabízí stále uspokojující oblast, kde 

lze tyto majáky využívat pro P-RNAV. 

Z hlediska budoucího vývoje naviga� ních metod, kdy dochází k zavád� ní stále vyšších 

požadavk�  na p�esnost je nezbytné, aby byly pozemní naviga� ní systémy nahrazeny 

výkonn� jšími družicovými systémy. 

Z bezpe� nostních d� vod�  je vhodné ponechání pozemních maják�  DME jako záloha 

družicovým systém� m. Tento fakt koresponduje se zám� rem vývoje u programu SESAR. 
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 Matematická interpretace lidského � initele v letectví 

Mathematical interpretation of human factors in aviation 
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Resumé: 

� lánek nazna� uje metody a možnosti matematického popisu chování � lov� ka p� i � ízení stroje 

- letadla. Za pomoci leteckého simulátoru poukazuje na možný zp� sob m�� ení odezvy pilota 

s následným zpracováním a vyhodnocením nam�� ených dat. Historicky popsal možné 

vlastnosti chování � lov� ka v podob�  p� enosových funkcí americký v� dec McRuer [1] a snažil 

se i najít k odpovídajícím � asovým konstantám fyziologickou interpretaci. V sou� asnosti, se 

zna� ným rozvojem výpo� etní a zvlášt�  pak simula� ní techniky, je možné pom� rn�  hodnov� rn�

ov�� ovat všechny možné názory, p� ístupy i matematické modely, s jednozna� ným cílem 

postihnout chování � lov� ka p� i � ízení stroje, tedy i letadla, a pokusit se výrazn�  snížit vliv 

lidského � initele p� i � ízení letu letadla.  

The paper gives an indication of methods and possibilities in mathematical description of 

human behavior in the machine - aircraft control. With the help of the flight simulator the 

paper shows a possible way in measuring the pilot response with subsequent processing and 

evaluation of measured data. Historically, the possible human behavior characteristics in the 

shape of transfer function were described by American scientist McRuer [1], which tried to 

find out the relevant physiological interpretation of time constants.� At present time with the 

significant developments in computing and especially simulation techniques it is possible 

relatively credible to verify all potential opinions, approaches and mathematical models.�The 

clear aim is to describe the human behavior in the machine control including aircraft, and try 

to significantly reduce the impact of human factors in the aircraft flight control. 

1 Úvod 

V dnešním automatizovaném a digitalizovaném sv� t�  se klade p�ednost rozvoji po� íta��  a 

um� lé inteligence. Doposud však stále ješt�  nepostradatelnou sou� ástí letadel a létajících 

prost�edk�  je pilot nebo operátor. M� žeme se jen domnívat, zda-li v� bec dojde k úplnému 

nahrazení pilota (operátora) v procesu �ízení létajících prost�edk�  a pokud ano, bude to trvat 
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podstatnou �adu let. Proto jednou z mnoha otázek, kterou se zabývají konstrukté�i létajících 

prost�edk�  již v raném stádiu vývoje je vliv lidského � initele.  

Lidský � initel ovliv� uje celý proces �ízení letounu a to od samého po� átku vstupu do pilotní 

kabiny, p�es vzlet až po p�istání a zastavení motor� . S ohledem na efektivnost se klade d� raz 

na rozmíst� ní ovládacích prvk�  v kabin� , manipula� ní prostor pilota, zadáváni p�edletových 

plán�  do Flight Management Systems, ovládání autopilota atd. ve snaze usnadnit pilotovi 

práci a tím tak zmírnit jeho psychickou a fyzickou zát� ž p�i �ízení letadla. 

 Jak bude pilot reagovat na nep�edvídatelnou situaci za letu, pokud n� který z 

automatizovaných systém�  vypoví službu nebo vznikne náhlá zm� na polohových úhl�  vlivem 

pov� trnostní situace? To je otázka, kterou se tento � lánek zabývá a v budoucnu bude dané 

téma prohloubeno a podrobn� ji sepsáno v diserta� ní práci jednoho z autor� .  

2 Matematický model chování pilota  

Ur� it optimální náhradní matematický model chování pilota p�i �ízení letu letounu je z 

pohledu automatické regulace velice obtížná a rozsáhlá úloha. Je to z toho d� vodu, že 

parametry a � asové konstanty pilota (� lov� ka) jsou � asov�  nestále a ovliv� uje je �ada 

nep�edvídatelných faktor� , jako jsou nap�. vycvi� enost, únava, stres, hluk atd. Posuzování 

chování � lov� ka v regula� ní smy� ce, p�i �ízení vybraného režimu letu, je tedy možné jen s 

ohledem na získání výsledk�  regulace, tedy možné schopnosti � lov� ka daný režim letu 

správn�  a v� as realizovat.  

2.1 Blokové schémata modelu chování pilota 

Vlastnosti � lov� ka – pilota v systému �ízení je možné charakterizovat r� zn�  složitými 

blokovými schématy, které více � i mén�  p�esn� , pak postihují v� tšinu možných vliv�

ovliv� ujících chování � lov� ka. Obecn�  nelze vytvo�it jeden univerzální model � lov� ka, který 

by pln�  charakterizoval jeho dynamické vlastnosti p�i r� zných úlohách v procesu �ízení 

letounu. Jedna publikací, ze které auto�i � erpali blokové schéma modelu chování pilota, se 

zabývá vytvá�ením model�  pilota vhodného pro simulace velkých letadel [2]. 

Obr. 1 p�edstavuje klí� ové složky systému, podílející se na manuálním ovládání letadla. 

Vstupem do celého systému je cíl (Objective - pramenící s v� domí), který je podv� dom�

zpracován pomocí vyšších mozkových funkcí, a na základ�  toho se vyvodí pilotova akce 

v závislosti na zkušenostech a dovednostech pilota. Pilot� v �ídící vstup je p�enesen p�es 

neuromuskulární systém, který pak ovlivní odezvu lidského t� la. Pak p�es ovládací 

mechanismy letadla pilot provede požadovaný manévr. Manévr, pilot zp� tnovazebn�  vnímá 
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�adou r� zných podn� t� . � ídící situací se rozumí operace neuromuskulárního systému, kdy 

p�icházející �ídící vstupy na spinální – páte�ní úrovni jsou d� sledkem okolních vizuálních 

vstup�  a výstupy jsou drobné pohyby kon� etiny proti p�í� in� . Vhodný model 

neuromuskulárního systému pro tuto situaci zahrnuje soubory senzor� , soubory sval�  a 

manipulujících element� , které jsou uspo�ádány do jednoduchého uzav�eného 

zp� tnovazebního systému. 

Obr. 1: Blokové schéma reprezentující manuální ovládání systému pilot – letadlo [2]

2.2 Matematický popis modelu chování pilota 

Matematicky popsat lidského pilota je velmi obtížné a to vzhledem k tomu, že dosud nejsou 

známy všechny biologické a fyziologické procesy probíhající v lidském mozku a tak není 

možné vytvo�it úplný soubor funkcí popisujících procesy lidského myšlení, od kterých jsou 

odvozeny � innosti pilota v mechatronickém systému pilot – letadlo. � lov� k jako pilot se 

dokáže adaptovat a zvládnout �ízení, po ur� itém objemu tréninku, pro r� zné typy letadel, a pro 

r� zn�  složité situace. Dokáže p�izp� sobit a m� nit svoje chování s ohledem na aktuální 

podmínky, umí velmi rychle zm� nit strategii a taktiku letu na základ�  získaných vizuálních 

informací. Rozhodovací procesy a volba budoucí � innosti jsou do zna� né míry individuální a 

to p�edevším pokud se jedná o zvládnutí krizových situací. 
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Ve všech p�ípadech rozbor� � lov� ka za� len� ného do systému �ízení letounu je nutné vzít v 

úvahu, že všechny jeho vlastnosti jsou v � ase prom� nné a velmi závisí na jeho momentálním 

stavu, psychickém rozpoložení, únav�  a schopnosti adaptovat se na vzniklou situaci. Velmi 

tomu napomáhají dlouhodobé návyky, studium, trénink apod. Sestavit v tomto okamžiku 

matematický model � lov� ka není jednoduché. P�i r� zných experimentech s modelem chování 

� lov� ka se používá lineární model (což ovšem není tak úpln�  pravda, t�eba jen z hlediska 

omezení výstupní veli� iny) s dopravním zpožd� ním charakterizovaný p�enosovou funkcí: 

(1)

kde: 

K - Zesílení reprezentují pilotovy zvyklosti na daný typ �ízení. Pokud by pilot zvolil 

p�íliš velkou velikost ak� ního zásahu nebo by došlo ke zm� n�  zesílení soustavy v 

pr� b� hu regula� ního d� je, systém by se mohl stát nestabilní. Záleží na trénovanosti, 

schopnostech a zkušenostech pilota, jak tento p�ípad dokáže vy�ešit, jak rychle 

identifikuje zm� nu v dynamice soustavy a následn�  p�izp� sobí velikost svého 

ak� ního zásahu. 

1T - Zpož� ující setrva� ná konstanta souvisí s provád� ním nau� ených stereotyp�  a 

rutinních postup� . P�i n� kolikanásobném opakování ur� ité situace dochází ke 

stereotyp� m a nau� eným zvyklostem, nastává fáze, kdy � lov� k postupn�  vy�azuje 

sv� j mozek z � innosti. Sledovaní �ízené soustavy a hodnocení situace se stává rutinní 

záležitost a opakující se jednozna� né stavy soustavy � ili stroje vedou ke zcela 

automatické volb�  a proveden zvolené � innosti. 

2T - Setrva� ná konstanta udávající pilotovo zpožd� ní � innosti dané neuromuskulárním 

systémem. Neuromuskulární systém jako celek zahrnuje soubory sval�  a senzorové 

orgány pracující na spinální úrovni (mícha). Prost�ednictvím míchy dostává mozek 

informace a m� že reagovat na vn� jší prost�edí. Centrální nervová soustava a 

periferní nervový systém zajiš	 ují informa� ní spojení organismu se zevním 

prost�edím a plynule regulují zm� ny a procesy uvnit� t� la. 

3T - Je prediktivní � asová konstanta související se zkušenostmi pilota. Odráží pilotovu 

schopnost p�edvídat �ídící vstup, tedy p�edvídat situaci, která m� že nastat. Odhad a 

p�edpov��  budoucího stavu, je schopnost p�edstavit si budoucí kroky a stavy okolí. 
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Tato úrove�  p�edstavuje nejvyšší úrove�  situa� ního uv� dom� ní, kdy pilot dosáhl 

takové znalostmi stavu a dynamiky díl� ích element�  systému, že má schopnost nejen 

porozum� t aktuální situaci, ale také dokáže ur� it budoucí vývoj. Tuto schopnost 

operátor získá výcvikem a zkušenostmi. 

t - � asová konstanta t  udává zpožd� ní odezvy mozku pilota na pohybový a o� ní vjem. 

Velikost dopravního zpožd� ní operátora t  závisí, na aktuálním stavu 

neuromuskulárního systému operátora, na fyzické a mentální kondici operátora. 

Vlivem únavy m� že dojít k selhání regula� ních schopností pilota, regula� ní systém 

se stane nestabilním. 

Dle [3] existuje �ada literárních zdroj� , ve kterých se auto�i snaží p�i�azovat jednotlivým 

� asovým konstantám fyziologickou interpretaci, ale existují rovn� ž oponentní názory, že z 

medicínského pohledu tento postup není oprávn� ný, protože dochází ke sm� šování 

neuromotorických funkcí s � inností centrální nervové soustavy. 

3 Použité výpo� etní identifika� ní algoritmy 

V této podkapitole jsou popsány dva zp� soby zpracování a vyhodnocení nam�� ených dat 

z leteckého simulátoru, které byly použity pro zjiš	 ování � asových konstant a parametr�

modelu chování pilota. 

3.1 Algoritmus identifikace parametr�  modelu chování pilota 

Parametry modelu chování � lov� ka v procesu �ízení letu letounu je výhodné zp�es� ovat na 

základ�  experimentálního m�� ení reakce � lov� ka na podn� t. Testovaný pilot sleduje na 

obrazovce � i palubních p�ístrojích simulátoru vn� jší podn� t, respektive jeho skokovou zm� nu 

a snaží se výchylkou �ídicí páky dosáhnout požadované hodnoty skokov�  zm� n� ného 

parametru. � asový pr� b� h pohybu �ídicí páky je p�enesen do po� íta� e a zaznamenáván spolu 

s velikostí vn� jšího podn� tu. Oba tyto údaje spolu s � asovou osou se pak použijí v 

matematických metodách experimentální identifikace.

Podle zvoleného typu p�enosové funkce modelu chování pilota je možné pro ur� ení � asových 

konstant v modelech chování � lov� ka využít matematické metody experimentální identifikace 

reálných systém� , jejichž výsledky byly úsp� šn�  použity nap�. v [4]. Známe-li vstupní a 

výstupní signál a p�ibližný tvar p�enosových funkcí, je možné využít uvedených metod 

k zp�es� ování parametr�  p�enosové funkce. S velkou výhodou je možné využít simula� ního 

prost�edí MATLAB®, který již obsahuje n� které funkce pro realizaci nezbytných výpo� t� . 
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Funkce fminsearch hledá minimum skalární funkce více prom� nných [5]. S jejím využitím 

byl v minulosti vytvo�en a pozd� ji upraven algoritmus na identifikaci parametr�  p�enosové 

funkce pilota ve tvaru: 
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s definovanou kriteriální podmínkou 
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3.2 System Identification Toolbox™ 

Jedním z dalších zp� sob�  pro výpo� et parametr�  p�enosové funkce modelu chování pilota je 

využitím simula� ního nástroje MATLAB s nástavbou System Identification Toolbox, který 

umož� uje navrhovat matematické modely dynamických soustav z nam�� ených vstupních a 

výstupních dat. Vstupními daty zde byly nam�� ené hodnoty zm� ny výšky v závislosti na 

výchylce �ídicí páky. Výstupními daty byly nam�� ené hodnoty výchylky �ídicí páky v 

podélném sm� ru. 

Pro práci využívá grafické uživatelské rozhraní obr. 2, které usnad� uje práci p�i organizaci dat 

a model� . Nástroje pro identifikaci poskytované v tomto toolboxu jsou ur� ené pro užití v 

oblasti od návrhu regulátoru a zpracování signálu až k � asové a vibra� ní analýze.  

Obr. 2: Grafické uživatelské rozhraní (System Identification Toolbox) 
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Mezi nejd� ležit� jší funkce pat�í „Model output“, který porovnává valida� ní údaje se 

simulovanými daty odhadovaného modelu, vyjád�ené grafickým a procentuálním 

porovnáním. Uprost�ed GUI (Graphical User Interface) se nachází kolonka „To workspace“ a 

„To LTI viewer“. První p�esune model do pracovní plochy MATLABU a druhá ho odešle do 

okna grafické analýzy. 

4 Vytvo� ení v� rohodnotného modelu chování pilota za pomoci 

nam�� ených dat z leteckého simulátoru 

Na základ�  experimentálního m�� ení na leteckém simulátoru byla vytvo�ena modelová 

situace, kde m� l pilot za úkol reagovat co nejp�esn� ji na náhlou zm� nu výšky pouze 

manipulací výškovým kormidlem a co nejrychleji se vrátit zp� t na p�edešlou letovou hladinu. 

Nejv� rohodn� jší a nejzajímav� jší výsledky byly vybrány pro následnou identifikaci parametr�

p�enosové funkce za pomoci algoritmu identifikace. Druhým zp� sobem zpracování výsledku 

bylo využití System Identification Toolboxu, který slouží jako nástavba k programu 

MATLAB. 

4.1 Popis experimentálního pracovišt�

Základ leteckého simulátor Cessna 152 tvo�í trup práv�  zmín� ného letounu se dv� ma místy 

pro posádku. Tento trup je ukotven na nepohyblivé základn� , která je pevn�  spojena se zemí. 

Vizualizace je provedena pomocí t�í projektor�  promítající obraz scény na parabolickou ze� . 

Vzhledem ke svým p�ednostem byl zvolen software X-Plane 9 od firmy Laminar Research. 

Obr. 3: Cessna 152 Cockpit Simulator (University of Hertfordshire)
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Hlavní p�edností softwaru je p�edevším d� kladná propracovanost fyziky letu jednotlivých 

letadel. Letecký simulátor jako celek je ovládán pomocí po� íta� e tzv. instruktorské stanice. U 

této instruktorské stanice sedí instruktor, který m� že m� nit libovolné parametry letu. Všechny 

�ídící, ovládací prvky a p�ístroje uvnit� kabiny jsou propojeny s instruktorskou stanicí. Pilot se 

m� že pln�  soust�edit jen na sledování p�ístroj�  uvnit� kabiny a na �ízení letadla zatímco 

instruktor vidí všechny parametry letu v reálném � ase na svém monitoru. 

4.2 Postup m�� ení odezvy pilot�  na náhlou zm� nu výšky 

Vstupním impulsem k tomu, aby pilot zahájil manévr, byla skoková zm� na výšky letu z 

konstantní letové hladiny. Pr� b� h testu byl následující. Po prvotním zaškolení a zacvi� ení 

pilota na simulátor byl obeznámen s pr� b� hem testu a s požadavky na p�esné spln� ní úkolu. 

Pilot uvedl letoun do p�ímo� arého vodorovného letu. Instruktor náhle snížil výšku letu o 

100ft. V praxi m� že být takový náhlý propad výšky zp� soben silnými pov� trnostními 

podmínkami � i turbulencí. Pilot m� l za úkol dostat se co nejrychleji zp� t na p�edešlou letovou 

hladinu a setrvat na ní. K tomu mohl použít jen výchylku výškového kormidla. Tah motoru 

byl stále konstantní. Tímto zp� sobem byl test opakován n� kolikrát se stejným pilotem. 

Totožným zp� sobem byli testováni i ostatní piloti. Všechna pot�ebná data byla 

zaznamenávána na po� íta� i instruktorské stanice. 

4.3 Algoritmus experimentální identifikace parametr�  p� enosové funkce 

aplikovaný na nam�� ená data 

Nam�� ené výsledky z leteckého simulátoru byly podrobeny analýze za pomoci algoritmu pro 

experimentální identifikaci parametr�  p�enosové funkce. Poprvé byla možnost pracovat 

s reáln�  nam�� enými daty z leteckého simulátoru.  

Obr. 4 zobrazuje vstupní, výstupní pr� b� h a výslednou k�ivku, která byla identifika� ním 

algoritmem vypo� tena po 1201 iteracích. K�ivka zobrazující pr� b� h zm� ny výšky v závislosti 

na � ase má modrou barvu. Z d� vodu normování signál�  pro možnosti porovnání výsledk�  je 

m�� ítko zmenšeno. Ve dvou sekundách instruktor náhle sníží výšku letu o 100ft a pilot na to 

reaguje co nejrychlejším a nejp�esn� jším stoupáním zp� t do letové hladiny. Vidíme, že pilot 

se zachoval podobn�  jako PID regulátor s jedním p�ekmitem. 

V protifázi k�ivky výšky letu je k�ivka znázor� ující pohyb �ídicí páky v podélném sm� ru. Ta 

je vyobrazena � ernou � arou. Po uv� dom� ní si pilota, že došlo k náhlé zm� n�  výšky, p�itáhne 

�ídicí páku do maximální polohy a stoupá tak s letounem zp� t na p�edešlou letovou hladinu. 
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Pilot za� ne podrovnávat pom� rn�  pozd�  a tak vlivem setrva� nosti letounu dojde k jednomu 

zákmitu. Poté už pilot dokáže letoun stabilizovat na p�edešlou letovou hladinu. 

Výsledná, respektive vypo� tená k�ivka je znázorn� na � ervenou � arou. Je z�ejmé, že 

algoritmus je schopen se držet trendu k�ivky až do doby kdy pilot prudce p�itáhne a drží 

hodnotu výchylky �ídicí páky na maximum. V tomto okamžiku dochází k omezení výchylky 

kormidla, tedy vznik nelinearity, se kterou si výpo� etní algoritmus zatím není schopen poradit 

a poté už není schopen se vrátit zp� t a kopírovat trend k�ivky. Algoritmus zajistí alespo�

� áste� né kopírování tvaru k�ivky výchylky �ídicí páky.  

Obr. 4: Nam�� ená a vypo� tená data (Identifika� ní algoritmus)

Parametry vypo� tené p�enosové funkce jsou uvedeny v tab. 1. Výsledné parametry a � asové 

konstanty modelu chování pilota m� žeme porovnávat s teoreticky známými. 

4.4 Použití System Identification Toolboxu na nam�� ená data 

Hned pouhým okem bez použití jakékoliv výpo� etní metody se dá zjistit první � asová 

konstanta pilota – dopravní zpožd� ní. Dopravní zpožd� ní nabývá pom� rn�  veliké hodnoty. 

D� vod je p�isuzována celé �ad�  faktor�  vstupujících a ovliv� ujících zp� sob testování a 

vyhodnocení. P�edevším jde o zpožd� ní zp� sobené tím, že pilot vnímal zm� nu výšky pouze 

zrakovým orgánem, kterým sledoval výškom� r v kokpitu letounu a o� ekával náhlou zm� nu 

výšky, dále piloti nebyli p�edem informováni, zda se výška sníží nebo zvýší o 100 ft a tudíž 

chvíli trvalo, než se zorientují a správn�  vyhodnotí situaci.  

Na obr. 5 je uvedena výsledná k�ivka získaná práv�  ze vstupních a výstupních dat. Do System 

Identification Toolboxu byly nahrány totožná vstupní a výstupní data, tak abychom mohli 

porovnat výsledné p�enosové funkce pro oba zp� soby simulace. Trend výsledné k�ivky je 

tém��  totožný jako u identifika� ního algoritmu. Ovšem i zde se projevuje nelinearita v oblasti 
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náhlé zm� ny výchylky �ídicí páky s dosažením krajní polohy. Také v tomto p�ípad�  System 

Identification Toolbox si není schopen správn�  poradit s touto nelinearitou. Výsledné hodnoty 

p�enosové funkce jsou uvedeny v tab. 1. 

Obr. 5: Nam�� ená a vypo� tená data (System Identification Toolbox)

Tabulka 1. Parametry a � asové konstanty p� enosových funkcí 

Obr. K t T3 T1·T2 T1+T2

4. -1.094 0.690 0.204 0.0212 0.366 

5. -1.070 0.683 0.350 0.0162 0.308 

5 Záv� r – kam sm�� ujeme 

Rozsah � lánku nedovoluje výrazn�  komentovat dosažené výsledky pro každou provedenou 

simulaci. Auto�i tedy vybrali jen dva p�íklady modelování chování modelu � lov� ka a 

identifikaci parametr�  na základ�  m�� ení. 

Jist�  je zde na míst�  nazna� it, k � emu je to dobré. Cíl�  pro využití je hodn� . Pomineme-li 

skute� nost, že se m� žeme daleko lépe orientovat v principech �ízení letu letadla a objasnit si 

možné schopnosti � lov� ka p�i jeho �ízení a tím t�eba lépe navrhovat obvody autopilot� . Je 

možné, p�i dostate� n� � astém testování jedince, najít s dostate� nou mírou statistické chyby 

vývoj v jeho chování p� i �ízení letu letadla, poznat jeho vycvi� enost, možná i momentální 

únavu, nesoust�ed� nost apod.  

Na obzoru se také jeví možnost objektivn� jšího posouzení lidských schopností p�i �ízení 

jakéhokoliv stroje p�i správné životospráv� � i p�i užívání dopl� kových potravin. 
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Resumé: 

� lánek pojednává o návrhu a výrob�  funk� ního vzoru laboratorního za� ízení sloužícího 

k výuce a nácviku � ízení RC model�  helikoptéry. Za� ízení v� rn�  simuluje chování helikoptéry 

v letovém režimu visení a velice snadno se na n� m demonstruje stabilita a problémy p� i létání 

z r� zných úhl�  pohledu „pilota“. 

Article deals with the design and creation of functional model of laboratory equipment 

designed for teaching and practicing control of the RC helicopter models. This device fairly 

simulates the behavior of a helicopter in hover flight mode and it can easily be used to 

demonstrate the problems of helicopter stability and orientation of the pilot when flying from 

different angles. 

1 Úvod 

Již p�ed �adou let, v dob� , kdy se na trhu objevovaly první RC modely vrtulník� , bylo možné 

v anglické literatu�e, týkající se této problematiky, najít návody � i hotové p�ípravky, sloužící 

pro nácvik �ízení vrtulníku v režimu visu. Pro nezasv� cené do problematiky se jist�  tyto 

p�ípravky zdají být ned� ležitými až úsm� vnými – až do té doby, kdy poprvé, díky své 

neobratnosti p�i ovládání, rozbijí sv� j drahý, práv�  zakoupený RC model vrtulníku. Práv�  tyto 

draze zaplacené zkušenosti vedly autory k vytvo�ení simulátoru �ízení vrtulníku. 

2 T� i versus dva servomechanismy 

Prvotním zám� rem bylo vytvo�it za�ízení, které by simulovalo chování vrtulníku a zárove�

umožnilo variantn�  m� nit rozložení servomechanism�  v závislosti na typu používaného �ízení 

cykliky, nap�íklad H-1, H-3, H-4. D� vod byl prostý - nacvi� it �ízení jak modelu klasického 

vrtulníku typu Raptor 50, který máme ve vlastnictví, tak i �ízení modelu typu kvadrukoptéry 

která má rozložení �ízení odlišné - viz obrázek � . 1. Tato variantnost m� la rovn� ž umožnit 
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lépe ukázat rozdílnost ovládání u r� zných typ�  cyklického �ízení. Aby celý p�ípravek nebyl 

p�íliš složitý, rozhodli jsme se pro modulární �ešení s použitím dvou nebo t�í 

servomechanism�  se snadnou zm� nou varianty. 

Obr. 1: R� zné principy � ízení helikoptéry a kvadrukoptéry 

Základnu p�ípravku tvo�í nerezová deska s otvory a drážkami pro uchycení st�edového 

sloupku, nožek a dvou � i t�í servomechanism�  - viz obrázek � . 2. 

Obr. 2: Celá sestava p� ípravku 

Následn�  byly vyrobeny pot�ebné úchyty pro servomechanismy a koncové body ovládacích 

táhel, horní polohovatelná deska s kloubem, který by umožnil náklon desky ve dvou osách a 

kone� n�  nožky p�ípravku, z nichž jedna je regulovatelná pro ustavení p�ípravku do stabilní 

polohy na r� zn�  rovných površích.  
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Horní polohovatelná deska je ur� ena pro umíst� ní kuli� ky (která imituje chování vrtulníku) 

a snahou každého „pilota“ bude udržet kuli� ku ve st�edu desky (udržet vrtulník ve visu). 

Polohovatelná deska je proto vyrobena z plexiskla tlouš	 ky 3 mm s hladkým povrchem a po 

obvodu je opat�ena zábranami proti vypadnutí kuli� ky.  

Po montáži servomechanism�  a op� rného sloupku na základovou desku pak byly 

prost�ednictvím pák a táhel ob�  desky spojeny.  

Po sestavení varianty p�ípravku se t�emi servomechanismy (v této variant�  chybí st�ední 

sloupek s kloubem) ovšem došlo v d� sledku „v� lí“ v pákových p�evodech (které za 

normálních okolností umož� ují montáž servomechanismu mimo osu - viz obrázek � . 3) 

k sesunutí celé konstrukce. Tato varianta se tak ukázala být nefunk� ní, nicmén�  pokud by se 

poda�ilo nahradit koncovky táhel koncovkami s ložisky s jedním stupn� m volnosti, bylo by 

fungování této varianty z�ejm�  možné. 

Obr. 3: V� le (druhý stupe�  volnosti) v pákových p� evodech 

3 Funk� ní � ešení 

Na rozdíl od konstruk� ního �ešení se t�emi servomechanismy, kde v� le v p�evodech zp� sobila 

malou tuhost konstrukce a tím i nefunk� nost, verze se dv� ma servomechanismy již od 

po� átku po� ítala s tím, že hlavní polohovatelná deska bude uchycena ve t�ech bodech a ve 

svém st�edu bude podep�ena pevným sloupkem s kloubem. Protože nebyl k dispozici vhodný 

kloub, použili jsme pryžový silentblok, používaný v leteckých p�ístrojích pro eliminování 

vibrací. Silentblok umož� uje nakláp� t desku ve dvou osách pouze v omezených úhlech cca 

� 30°, ale pro tuto aplikaci je to posta� ující. Dva servomechanismy jsou potom na základové 

desce umíst� ny tak, že ovládají naklán� ní polohovatelné desky nezávisle ve dvou osách 

nato� ených o 90°.  
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Celý p�ípravek je navržen jako samostatný celek bez nutnosti p�ipojování externích zdroj� . 

K napájení servomechanism�  a RC p�ijíma� e je použita modelá�ská akumulátorová baterie 

s nominálním nap� tím 7,2V, které je stabilizováno na 5V  stabilizátorem nap� tí. Sestava 

celého p�ípravku je na obrázku � . 4, chybí pouze vyzna� ení st�edu a podélné osy 

polohovatelné desky jako hypotetického vrtulníku.  

Obr. 4: Sestavený p� ípravek se dv� ma servomechanismy, p� ijíma� em a stabilizátorem 

Toto uspo�ádání umož� uje, aby každý „pilot“ používal sv� j RC vysíla�  a trénoval tak s tou 

vysíla� kou, se kterou bude doopravdy létat. To je nesporná výhoda oproti komer� ním PC 

simulátor� m, kde je ke každému simulátoru dodávaná jiná „osekaná“ vysíla� ka. Výhodou je 

rovn� ž to, že pilot nemusí v� novat pozornost �ízení výšky i sm� ru letu modelu, které zde 

nehrají žádnou roli. 

4 Záv� r 

Primárním d� vodem pro stavbu tohoto p�ípravku bylo umožnit jednoduchým zp� sobem 

nácvik �ízení vrtulníku ve visu pro ty piloty � i modelá�e, kte�í s ním neum� jí létat. Druhým 

nemén�  d� ležitým bodem bylo umožnit výuku �ízení p�i pohledu na vrtulník z r� zných 
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pohled� . P�i zm� n�  pohledu zezadu na pohled zep�edu se mezi sebou zrcadlov�  prohodí 

všechny �ídicí prvky a létat od sebe � i k sob�  je pro za� áte� níky obvykle ten nejv� tší problém 

a v p�ípad� �ízení vrtulníku i ten nejkriti� t� jší. Tyto cíle byly beze zbytku spln� ny.  

Další sm� r vývoje tohoto p�ípravku je umíst� ní kamery ve vhodném držáku pro snímání 

polohy kuli� ky (mí� ku) a vytvo�ení softwaru pro zpracování obrazu a smy� ek automatického 

�ízení pro automatickou stabilizaci � i �ízení polohy desky. Takto je možné využít p�ípravek 

nejen k „rekrea� ním“ ú� el� m, ale rovn� ž p�i výuce zpracování obrazu, automatické regulace a 

dalších. Spolu se systémem senzor�  variantn�  umíst� ných na polohovatelné desce pak 

p�ípravek umožní vytvo�ení a testování palubního m�� icího systému vytvá�eného pro malý 

bezpilotní prost�edek v projektu rozvoje organizace. 
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Resumé: 

� lánek pojednává o koncepci, návrhu, vývoji, struktu� e, komponentách a � innosti malého, 

jednoduchého a levného autopilota pro ultralehká letadla.  

The paper dials with conception, design, development, structure, components and operation 

of a small, simple and cheap autopilot for the ultra-light aircraft. 

1 Koncepce systému automatického � ízení pro ultralehká 

letadla 

Naše pracovišt�  – Katedra leteckých elektrotechnických systém� , již druhým rokem 

spolupracuje s firmou TL-Elektronic a.s. v oblasti vývoje leteckých p�ístroj�  a systém�

automatického �ízení letu, p�edevším pro ultralehká letadla (UL). 

P� vodním smyslem kategorie UL letadel bylo umožnit létání co nejširším vrstvám ve�ejnosti. 

Proto byly p� vodn�  UL letadla p�edevším levná. Jednalo se nejr� zn� jší konstrukce jako nap�. 

motorizovaná rogala � i padáky a velmi levné motorové letouny � i vírníky. Spektrum zájemc�

o létání na UL letadlech je však široké a zahrnuje i zájemce o létání s nadpr� m� rnými 

finan� ními možnostmi. Na této stran�  spektra leteckých nadšenc�  se nachází skupina 

mohovitých zákazník�  firem vyráb� jících profesionáln�  stavebnice technologicky velmi 

vysp� lých letadel � i hotová UL letadla vybavená a modifikovaná podle jejich p�ání. 

Tito zákazníci vyžadují krom�  kvalitního motoru a draku letadla i kvalitní p�ístrojové 

vybavení a v poslední dob�  i systémy automatického �ízení letu. Reakcí na tyto podn� ty trhu 

je nap�íklad systém „Integra“ firmy TL-Elektronic a.s. z Hradce Králové, dnes již tradi� ního 

výrobce leteckých p�ístroj�  a komponent systém�  automatického �ízení letu. Z hlediska 

fyzikálních princip� , struktury a konstrukce se autopilot pro UL letoun nijak neliší od 

autopilot�  letadel vyšších kategorií, avšak malý rozsah letových rychlostí a výšek usnad� uje 
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konstruk� ní a vývojové práce. Navíc aerodynamické �ešení UL letoun�  z�ejm�  zajiš� uje 

tlumení rychlých kmit�  letounu. 

Obr. 1: Integra firmy TL-Elektronic a.s. 

2 Návrh autopilota pro ultralehký letoun 

Hardwarovým základem pro digitální systém automatického �ízení UL letadla je výše 

zmi� ovaný p�ístrojový systém Integra  

Systém Integra v sob�  zahrnuje inerciální referen� ní jednotku využívající inerciální 

senzorický modul ADIS-16 360, který slouží pro m�� ení sklonu, náklonu, kurzu, zrychlení a 

úhlových rychlostí. Dále pak aerometrický po� íta�  poskytující data o výšce, rychlosti a 

vertikální rychlosti letu a soustavu p�ístroj�  pro kontrolu motoru indikujících jeho teplotu, 

otá� ky, zásobu paliva, apod. Integra dále spolupracuje s externím t�íosým magnetometrem 

(magnetickým kompase) a p�ijíma� em GPS. Navíc systém Integra umož� uje zaznamenávat 

letová data. 

Do systému Integra byl dále za� len� n i systém automatického �ízení letu, který je schopen 

letadlo stabilizovat v n� kolika volitelných režimech a tlumit jeho kmity. 

Základem je t�íkanálový autopilot, který pomocí elektronicky �ízených servomechanizm�

(vlastní produkt TL-Elektronic) ovládá pohyb výškového kormidla, k�idélek a p�ípusti paliva 

do motoru. P�ístrojový systém Integra je tedy obdobou profesionálních certifikovaných 

systém�  vyšších kategorií letadel nap�.: Electronic Flight Instrument System (EFIS), Inertial 

Reference Unit, Air Data Computer (ADC), Electronic Centralized Aircraft Monitoring 

(ECAM), Flight Data Recorder (FDR) a systému automatického �ízení letu, avšak 

v redukované podob�  vhodných pro kategorii UL letadel. 
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Obr. 2: Struktura leteckého m�� icího a � ídicího systému Integra 

Vyvíjený systém automatického �ízení umož� uje: 

- stabilizovat horizontální p�ímo� arý let s konstantní rychlostí výškou a kurzem 

(magnetickým/ zem� pisným (GPS)), 

- vést letadlo po naprogramované trati (podle GPS), 

- stupat/ klesat zadanou konstantní vertikální rychlostí � i zadaným konstantním 

úhlem sklonu, 

- navést letadlo nejkratším sm� rem na naprogramovanou tra� , 

a m� že být dopln� n o �adu dalších úloh. 

Struktura jednoho kanálu (kanál výškovky) je z�ejmá z obrázku 3. 

Obr. 3 Blokové schéma kanálu autopilota 

Jedná se v podstat�  hybridní (digitáln� -analogový) PID regulátor. 
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Zákon �ízení je popsán vztahem 1, kde je: 

 )(svd ���Laplace� v obraz výchylky výškovky, 

Jk  - zesílení proporcionální zp� tné vazby, 

ikJ  - zesílení integrální zp� tné vazby, 

)(qkJ�  - zesílení rychlostní zp� tné vazby závislé na dynamickém tlaku, 

)(sJ  - Laplace� v obraz skute� ného sklonu letadla, 

)(spožJ  - Laplace� v obraz požadovaného sklonu letadla, 

s - Laplace� v operátor. 

Základní zp� tnou vazbou je proporcionální vazba se zesílením Jk . 

Pro tlumení rychlých kmit�  letadla je zavedena záporná rychlostní zp� tná vazba, jejíž zesílení 

)(qkJ�  je závislé na dynamickém tlaku q . Integrální zp� tná vazba se zesílením ikJ  zajiš� uje 

astatismus autopilota. 

Jedním z nejvážn� jších problém�  p�i návrzích autoamtických systém� � ízení pro letouny 

kategorie UL je, že nejsou dostupné (resp. neexistují) jejich p�esné matematické modely 

popisujících jejich dynamické chování, pomocí kterých by bylo možné modelovat, simulovat 

a „ladit“ systém letoun autopilot. P�i návrzích koeficient�  zp� tných vazeb jsme pak hlavn�

vycházeli empirických zkušeností získávaných v pr� b� hu letových zkoušek na letounu ATEC 

321 Faeta (viz obr. 4). 

  

Obr. 4 Letoun Atec 321 Faeta 
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Užite� ným nástrojem pro ov�� ování vlastností navrženého autopilota byl také letecký 

simulátor Flihtgear (open-source), kde byl dostupný model ULého letounu, který se svým 

dynamickým chováním letounu Faeta podobal. 

3 Záv� r 

Systémy automatického �ízení pro UL letadla jsou v sou� asnosti velmi aktuálním technickým 

problémem, který �eší �ada výrobc�  p�ístrojové techniky zam�� ených na oblast lehkých a 

ultralevých letadel. Systémy automatického �ízení, stejn�  jako další (pro kategorii UL) 

nepovinné komponenty p�ístrojového vybavení p�ispívají ke zvýšení bezpe� nosti létání a 

komfortu v kokpitu. Jejich dostupnost pro tuto kategorii dána nejen nízkou cenou, ale i 

malými rozm� ry, hmotností a energetickou nenáro� ností, kterou se vyzna� uje technologie 

která je charakteristická pro sou� asnou stav mikroelektroniky, výpo� etní techniky a 

senzoriky. Velmi významný je p�ínos technologie MEMS v oblasti inerciálních senzor� . 

Nezanedbatelnou výhodou je rovn� ž nízká cena a snadná realizovatelnost letových 

experiment� . 
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Simula� ní model regulace nap� tí leteckého generátoru 

Simulation model of Aircraft DC Generator Voltage Regulation 
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Resumé: 

P� ísp� vek pojednává o problematice simulace regulace nap� tí leteckého stejnosm� rného 

generátoru. V � lánku jsou nejprve popsány základní principy leteckého stejnosm� rného 

generátoru a uhlíkového regulátoru nap� tí. Experimentální � ást potom za� íná vytvo� ením 

matematických model�  generátoru a regulátoru. Následuje vytvo� ení simula� ních model�

systému generátor-regulátor v programu MATLAB-Simulink. V záv� ru jsou prezentovány 

ukázky výsledk�  simulací spole� n�  se zhodnocením jejich v� rohodnosti.  

The article deals with aircraft DC generator voltage regulation. Basic principles of aircraft 

DC generator and carbon-pile voltage regulator are explained.  Experimental part starts by a 

creation of a mathematical model of the generator and regulator. Simulation of designed 

generator-regulator system in MATLAB-Simulink program follows. Examples of the results of 

the simulation and their evaluation will be presented. 

1 Úvod 

Katedra leteckých elektrotechnických systém�  Univerzity obrany vzd� lává studenty rovn� ž 

v oblasti soustav napájení elektrickou energií, tedy i leteckých generátor� . Budoucí p�íslušníci 

Inženýrské letecké služby v pr� b� hu svého magisterského studia musí mimo jiných p�edm� t�

úsp� šn�  absolvovat také p�edm� t Elektrické a speciální systémy. 

Na za� átku posledního ro� níku studia jsou studenti magisterského studia vyzváni k volb�

tématu diplomové práce. P�ísp� vek pojednává o diplomové práci, která byla zam�� ena na 

regulaci nap� tí stejnosm� rného leteckého generátoru pomocí programu MATLAB-Simulink. 

Hlavním cílem práce bylo vytvo�ení grafického uživatelského rozhraní v programu MATLAB 

pro simulaci odezev systému generátor/regulátor.  
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Vytvo�ené rozhraní m� lo p�edevším umož� ovat: 

• simulaci � asového pr� b� hu nap� tí leteckého generátoru s regulátorem nap� tí, 

• odezvy na spojité zm� ny otá� ek (vstupní signál - simulovaný), 

• odezvy na vzorkované zm� ny otá� ek (vstupní signál - z palubního registrátoru), 

• odezvy na skokové zm� ny zát� že (p�ipojení a odpojení vybrané zát� že), 

• p�ípadn�  další vhodn�  volitelné možností simulace. 

2 Teorie leteckého stejnosm� rného generátoru 

Stejnosm� rné generátory s komutátorem jsou založeny na principu indukování nap� tí 

pohybem vinutí kotvy v neprom� nném magnetickém poli a usm� r� ování proudu pomocí 

komutátoru a kartá��  (sb� ra�� ). Princip � innosti lze objasnit pomocí jednoduchého schématu 

na obr. 1a. Magnetické póly S a J vytvá�ejí neprom� nné magnetické pole, ve kterém se otá� í 

závit kotvy p�ipojený na komuta� ní plošky (lamely komutátoru). 

V aktivních vodi� ích závitu ab a cd se indukuje nap� tí opa� né polarity, které se s� ítá a m� ní 

sm� r podle toho, pod kterým pólem se aktivní vodi�  pohybuje. Sm� r se ur� í podle Lenzova 

pravidla pravé ruky: induk� ní � áry vstupují kolmo do dlan� , odtažený palec ukazuje sm� r 

pohybu vodi� e a natažené prsty kolmé na palec ukazují sm� r indukovaného proudu.  

��� �

a)                                                                        b) 

Obr. 1: Princip � innosti stejnosm� rného generátoru s komutátorem (a) 

a schéma deriva� ního dynama (b) 

Pro usm� rn� ní indukovaného nap� tí se používá komutátor a kartá� e, které jsou nastaveny na 

komutátoru tak, aby p�echázely z jedné lamely na druhou v okamžiku nulového indukovaného 

nap� tí v závitu (ke každému kartá� i se p�ivádí nap� tí jedné polarity). 
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Z hlediska buzení p�edstavují letecké stejnosm� rné generátory s komutátorem tém��  výhradn�

generátory s vlastním paralelním elektromagnetickým buzením, tedy deriva� ní dynama (viz 

obr. 1b). Nominální nap� tí t� chto generátor�  je 28 V, nominální výkony se pohybují v �ad�  3, 

6, 9, 12, a 18 kW a odpovídající nominální zat� žovací proud je 100, 200, 300, 400 a 600 A.  

Podle výkonu jsou tyto generátory konstruovány jako � ty� resp. šesti a osmipólové se � ty�mi 

resp. t�emi pomocnými póly. Budicí vinutí je umíst� no na pólech statoru, vinutí pomocných 

pól�  pro zlepšení komutace je zapojeno do série s vinutím kotvy. Vinutí kotvy je umíst� no v 

paketu složeném z dynamoplech�   na rotoru generátoru [1].

3 Modelování leteckého stejnosm� rného generátoru  

Matematický model deriva� ního dynama s odporovou zát� ží se vytvo�í pomocí 

Kirchhoffových zákon� .  Schéma deriva� ního dynama s odporovou zát� ží je zobrazeno na 

obr. 2a. Odpory R a induk� nosti L mají index a pro kotvu generátoru, index b pro buzení 

generátoru a index z pro zát� ž. Indexy nap� tí odpovídají jednotlivým elektrickým prvk� m 

podle p�edešlého pravidla, výjimkou je indukované nap� tí Ui.  

Sou� et nap� tí v první uzav�ené smy� ce: 

dt
di

LIR
dt
di

LIRU b
bbb

a
aaai ×+×=×-×- � (1)

dt
di

LIRIRU
dt
di

L a
abbaai

b
b ×-×+×-=× �

�
(2)

Sou� et nap� tí ve druhé uzav�ené smy� ce:
�

zz
a

aaai IR
dt
di

LIRU ×=×-×- � (3)

zzaai
a

a IRIRU
dt
di

L ×-×-=× �
�

(4)
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a)                                                                        b) 

Obr. 2: Schéma deriva� ního dynama s odporovou zát� ží bez regulátoru nap� tí (a) 

a s uhlíkovým regulátorem nap� tí (b) 

Sou� et proud�  v uzlu:
�

zba III += � (5)

Nelinearita obvodu buzení daná magnetiza� ní charakteristikou je v modelu reprezentována 

vztahem pro indukované nap� tí Ui, které je dáno konstruk� ní konstantou generátoru c, 

magnetickým tokem f a otá� kami generátoru n. 

( ) nicU bi ××= f �
�

(6)

Vlivem dvou prom� nných faktor� , budicímu proudu generátoru ib a otá� kám generátoru n, je 

nutné uvažovat sí�  charakteristik naprázdno. Sí�  charakteristik naprázdno je ovšem možné 

podle [2] vhodn�  transformovat do jediné normované charakteristiky, viz obr. 3.  
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�

Obr. 3: Nam�� ené charakteristiky naprázdno reálného generátoru a  

normovaná charakteristika naprázdno [3] 

MATLAB-Simulink model deriva� ního dynama s odporovou zát� ží bez regulátoru nap� tí 

znázorn� ný na obr. 4 pak obsahuje blok Lookup Table nazvaný Normovana char, který 

p�evádí normovanou hodnotu budicího proudu na normovanou hodnotu indukovaného nap� tí. 

bn

b
b I

I
I =* �����

n
n

U
U

U
n

i
i

min* ×= � (7)
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Obr. 4: MATLAB-Simulink model deriva � ního dynama s odporovou zát� ží [3] 

4 Teorie uhlíkového regulátoru nap� tí 

Svorkové nap� tí generátoru se m� ní p�edevším v závislosti na dvou poruchových veli� inách: 

úhlové rychlosti rotoru generátoru a proudu kotvy. P�i konstantních hodnotách konstruk� ní 

konstanty stroje a odporu kotvy stroje je jedinou možností regulace výstupního nap� tí 

generátoru zm� na budicího magnetického toku. Této zm� ny se dosahuje zm� nou budicího 

proudu v obvodu buzení.   

Zm� na budicího proudu mimo vlastní generátor se nejjednodušeji provede pomocí 

prom� nného odporu za�azeného do série s budicím vinutím generátoru. Úkolem regulátoru je 

v závislosti na výstupním nap� tí automaticky m� nit velikost proudu v obvodu buzení 

generátoru. Zm� na velikosti proudu m� že být spojitá nebo diskrétní. 

Uhlíkové regulátory pat� í do skupiny spojitých regulátor�  - zm� na proudu v obvodu buzení 

generátoru v pr� b� hu regulace je � asov�  spojitou funkcí. Ak� ním prvkem je zde uhlíkový 

sloupec, který se skládá z n� kolika desítek uhlíkových desti� ek ve tvaru mezikruží. V 

d� sledku nerovnosti desti� ek dochází pouze k bodovému styku desti� ek, což umož� uje ur� ité 

stla� ení v mezích pružné deformace. P�i zm� n�  p� sobící tlakové síly �ádov�  od desetin do 

desítek Newton�  se zm� ní odpor sloupce �ádov�  od desítek do desetin ohmu. P�itom celková 

deformace uhlíkového sloupce není v� tší než desetiny milimetru. 
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Obr. 5: Principiální schéma uhlíkového regulátoru 

Základními prvky uhlíkového regulátoru (viz obr. 5) jsou: 

• uhlíkový sloupec (1), zapojený v sérii s budicím vinutím generátoru Rb, 

•  elektromagnet (2), jehož pracovní vinutí N0 je p�ipojeno ke svorkám generátoru, 

•  listová nebo membránová pružina (4), spojená s kotvou elektromagnetu (3).  

Na kotvu elektromagnetu p� sobí t� i síly: 

•  síla pružiny Fp, 

•  reak� ní síla uhlíkového sloupce Fu jako d� sledek jeho pružné deformace, 

•  p�ítažná síla elektromagnetu Fe. 

Kotva elektromagnetu bude v rovnováze, jestliže Fp = Fu + Fe. Je-li svorkové nap� tí 

generátoru rovno nule, bude uhlíkový sloupec stla� en pružinou a jeho odpor bude minimální. 

Se zvyšováním otá� ek se bude zv� tšovat svorkové nap� tí a tím i p�ítažná síla elektromagnetu. 

V okamžiku, kdy nap� tí p�evýší stanovenou nominální hodnotu, bude p�ítažná síla v� tší než 

sou� et mechanických sil a odpor uhlíkového sloupce se za� ne zv� tšovat. To má za následek 

snížení budicího proudu i výstupního nap� tí generátoru.  

Obdobn�  probíhá proces regulace p�i zm� n�  zat� žovacího proudu generátoru – nap�. skoková 

zm� na zat� žovacího proudu p�i zatížení generátoru (p�ipojení spot�ebi� e) zp� sobí pokles 

svorkového nap� tí generátoru, následn�  pokles p�ítažné síly elektromagnetu, stla� ení 

uhlíkového sloupce a vzr� st budicího proudu a tedy i svorkového nap� tí generátoru. Zm� na 

otá� ek a zatížení generátoru jsou tedy dv�  hlavní poruchové veli� iny, které ovliv� ují regulaci 

nap� tí i pr� b� h p�echodového d� je. Protože sou� ástí regula� ního obvodu je hmota na pružin� , 

má p�echodový d� j kmitavý charakter [1]. 
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5 Modelování uhlíkového regulátoru nap� tí 

Matematický model deriva� ního dynama s odporovou zát� ží se zapojeným uhlíkovým 

regulátorem se op� t vytvo�í pomocí Kirchhoffových zákon� .  Schéma deriva� ního dynama 

s odporovou zát� ží je zobrazeno na obr. 2b, kde se krom�  již známých prvk�  vyskytují nové 

prvky s indexem e pro elektromagnet regulátoru a indexem u pro uhlíkový sloupec regulátoru.  

Sou� et nap� tí v první uzav�ené smy� ce:
�

bu
b

bbb
a

aaai IR
dt
di

LIR
dt
di

LIRU ×+×+×=×-×- � (8)

( ) bub
a

aaai
b

b IRR
dt
di

LIRU
dt
di

L ×+-×-×-=× �
�

(9)

Sou� et nap� tí ve druhé uzav�ené smy� ce:
�

zz
a

aaai IR
dt
di

LIRU ×=×-×- � (10)

zzaai
a

a IRIRU
dt
di

L ×-×-=× �
�

(11)

Sou� et nap� tí ve t�etí uzav�ené smy� ce:
�

dt
di

LIR
dt
di

LIRU e
eee

a
aaai ×+×=×-×- � (12)

ee
a

aaai
e

e IR
dt
di

LIRU
dt
di

L ×-×-×-=× �
�

(13)

Sou� et proud�  v uzlu:
�

ezba IIII ++= � (14)
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Pohyb kotvy elektromagnetu je popsán pohybovou rovnicí, kde x je poloha kotvy 

elektromagnetu (x=0 je bezproudový stav, uhlíkový sloupec má nejmenší odpor), x0 je 

mechanické p�edp� tí, ke je konstanta elektromagnetu, kt je konstanta tlumení a km konstanta 

mechanické tuhosti. 

( )0xxkxkIkxm mtee +-×-×=× ��� � (15)

Nelinearita obvodu buzení daná magnetiza� ní charakteristikou je v modelu op� t 

reprezentována blokem Lookup Table (na obr. 6 nazvaný Lookup Table 1), který p�evádí 

normovanou hodnotu budicího proudu generátoru na normovanou hodnotu indukovaného 

nap� tí generátoru dle obr 3. Nelinearita uhlíkového regulátoru je v modelu reprezentována 

blokem Lookup Table (na obr. 6 nazvaný Lookup Table 2), který p�evádí polohu kotvy 

elektromagnetu na hodnotu odporu uhlíkového sloupce dle obr. 7.   

���������

Obr. 6: MATLAB-Simulink model deriva � ního dynama s uhlíkovým regulátorem nap� tí 

a odporovou zát� ží [3] 
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Obr. 7: P� evodní charakteristika uhlíkového regulátoru [3] 

6 Ukázky výsledk�  simulací 

V souladu se zadáním student vytvo�il grafické uživatelské rozhraní, kterým ovládá jednotlivé 

simulace. Rozhraní lze považovat za uživatelky p�íjemnou cestu pro volbu parametr�

simulace (zm� na otá� ek, zm� na zát� že, regulátor zapojen nebo ne) a zobrazení grafických 

výstup�  simulace (� asové pr� b� hy nap� tí a otá� ek generátoru). Po volb�  parametr�  a spušt� ní 

simulace na panelu GUI se otev�e p�íslušný soubor programu Simulink, prob� hne vlastní 

simulace a vykreslí se grafické výstupy zp� t do p�íslušného okna GUI. P�íslušný model 

v programu Simulink je možné otev�ít samostatn�  a rovn� ž samostatn�  navolit ur� ité 

parametry simulace. 

První ukázkou výsledku simulace jsou vn� jší zat� žovací charakteristiky generátoru získané 

opakovanou simulací modelu na obr. 4. pro vstupní otá� ky generátoru 6000, 7000, 8000 a 

9000 min-1. Parametry generátoru byly v této simulaci voleny tak, aby došlo ke shod�

s  nam�� enými výsledky na reálném generátoru p�edevším na stabilní � ásti charakteristiky.   

Druhou ukázkou výsledku simulace porovnání pr� b� hu výstupního nap� tí generátoru bez 

regulace nap� tí a s regulací nap� tí p�i skokové zatížení nezatíženého generátoru p�ibližn�

t�etinou nominálního proudu a konstantních otá� kách generátoru 9000 min-1. Na obr. 9 vlevo 

je vid� t, že nap� tí nezatíženého generátoru odpovídá vn� jší zat� žovací charakteristice z obr. 8. 

Na obr. 9 vpravo je vid� t pr� b� h regulovaného nap� tí, p�i� emž p�echodový d� j sice odpovídá 

uhlíkovému regulátoru, nicmén�  pokles nap� tí o cca 20 volt�  p�íliš neodpovídá skute� nosti a 

parametry modelu regulátoru bude v budoucnu pot�eba ješt�  mírn�  vyladit. 
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Obr. 8: Vn� jší zat� žovací charakteristiky generátoru pro 6000, 7000, 8000 a 9000 min-1.�

���������

Obr. 9: Porovnání výstupního nap� tí bez regulace a s regulací p� i n = 9000 min-1
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7  Záv� r 

Diplomová práce naplnila zadání, všechny zadané úkoly byly spln� ny. Zpracovaný model v 

prost�edí MATLAB-Simulink i grafické uživatelské rozhraní vytvo�ené v prost�edí 

MATLAB-GUIDE jsou zcela p� vodní a jsou krom�  uceleného výkladu problematiky 

regulace nap� tí leteckých generátor�  zpracovaného v teoretické � ásti práce nejv� tším 

p�ínosem celého projektu.  

Student práci úsp� šn�  obhájil p�ed zkušební komisí v pr� b� hu státních záv� re� ných zkoušek 

v � ervenci 2012. Výsledku práce bude jist�  využito jak v prezen� ní výuce p�edm� t�  odborné 

skupiny „Speciální systém�  a výzbroje“, tak i v krátkodobých kurzech po�ádaných pro 

p�íslušníky A� R na Kated�e leteckých elektrotechnických systém� . 
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Resumé: 

Algoritmy pro zvýrazn� ní � e� i nacházejí stále v� tšího uplatn� ní v mnoha aplikacích, zejména 

tam, kde je komunikace degradována v d� sledku vysokého hluku okolního prost� edí. 

P� ísp� vek se zabývá základními metodami, které jsou vhodné pro hodnocení kvality a 

srozumitelnosti � e� i, a tedy i pro hodnocení vhodnosti použití konkrétních algoritm�  pro 

zvýrazn� ní � e� i.  

Speech Enhancement Algorithms have found its right place in a broad range of applications, 

especially when speech is disturbed by high noise of the environment. This paper deals with 

the basic methods and algorithms which are suitable for the assessment of particular speech 

enhancement algorithms. 

1 Rozdíl mezi kvalitou a srozumitelností 

Dnešní vojenské komunika� ní systémy jsou používány v hlu� ném prost�edí [1] bojových 

prost�edk� . Jejich základním úkolem je zabezpe� ení spolehlivé komunikace mezi posádkou 

prost�edku. Nejd� ležit� jším požadavkem v oblasti vojenských komunika� ních systém�

je dosažení vysoce srozumitelné [2] �e� i. Dalším parametrem, který lze sledovat a hodnotit 

je pak kvalita  �e� i [2]. Podstatné je si uv� domit, že tato m�� ítka jsou naprosto odlišná a nelze 

je zam�� ovat. Pro hodnocení kvality a srozumitelnosti �e� i se používají odlišné metody 

a algoritmy.   

Kvalita �e� i je parametr zna� n�  subjektivní. Vyhodnocuje se poslechem zpracované �e� i. 

Kvalita �e� i vyjad�uje, jak v� rn� � e� ník mluví.  Na druhé stran�  srozumitelnost m�� í, co bylo 

�e� eno, tedy obsah sd� lení. Srozumitelnost tedy na rozdíl od kvality není subjektivním 

parametrem. Proto ji lze m�� it snadn� ji. Typické m�� ení probíhá tak, že skupin�  poslucha��

je prezentována skupina slov nebo v� t a � lenové této skupiny ur� ují jaká slova nebo skupiny 

slov byla vyslovena. Srozumitelnost je potom vyjád�ena po� tem slov správn�

identifikovaných. � e�  m� že být vysoké kvality, a p�itom nízké srozumitelnosti a naopak.  



12. mezinárodní v� decká konference „M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2012 

~ 113 ~�

2 Hodnocení srozumitelnosti 

Srozumitelnost �e� i [2] je práv�  ta vlastnost, které je u vojenských komunika� ních systém�

klí� ová.  P�i použití algoritm�  na zvýrazn� ní �e� i [2] je cílem, aby byla zachována, nebo 

zvýšena srozumitelnost zpracované �e� i. Pro hodnocení algoritm�  na zvýrazn� ní �e� i 

z hlediska srozumitelnosti zpracované �e� i je vypracována �ada metod, algoritm�  a test� .  

 „Nonsense Syllable Test“

Tento test je pom� rné vývojov�  starý a používá se již �adu let. Skupin�  poslucha��

je prezentován náhodný seznam 66 jednoslabi� ných slov [2], která dohromady nedávají žádný 

smysl, takže neumož� ují poslucha� i odhadnout, co bylo, pop�. bude �e� eno. Slova jsou volena 

tak, aby byla v následujícím formátu: souhláska-samohláska-souhláska. P�itom po� áte� ní 

a poslední souhláska a každá samohláska jsou ve slovech použity pouze jednou. 

Je vyhodnocován po� et slabik, které jsou skupinou poslucha��  rozpoznány správn� . Tento 

test je ozna� ován jako test výslovnosti (artikula� ní test). Více podrobností o provád� ní tohoto 

testu lze nalézt v [3]. 

Testy skupinou slov 

Testy slabikami umož� ují zejména m�� it schopnost systém�  pro zvýrazn� ní �e� i reprodukovat 

jednotlivé fonémy [2]. Je naprostou nutností, aby osoby provád� jící tyto testy – poslucha� i, 

byly pe� liv �  vyškoleny. Je pom� rn�  složité sestavit skupiny slabik tak, aby byly 

rozpoznatelné, identifikovatelné se stejnou obtížností. Toto je velká nevýhoda takto 

koncipovaných test�  [2]. Krom�  t� chto test�  se používají testy složené z významových slov. 

Test foneticky vyváženými slovy 

Tento test se provádí tak, že skupin�  poslucha��  je prezentován test skládající se z 20 skupin 

slov, každá skupina pak obsahuje 50 jednoslabi� ných slov [4]. P�i sestavování tohoto testu 

je pot�eba zejména dodržet, aby slova m� la p�ibližn�  stejnou složitost.  

DRT - diagnostický test rýmujícími se slovy 

Skupin�  poslucha��  jsou prezentovány skupiny rýmujících se slov [5]. Rýmující se slova jsou 

volena tak, aby se lišila po� áte� ní souhláskou a rovn� ž jednou význa� nou vlastností hlavního 

fonému slova. Poslucha�  následn�  odpovídá jedním ze dvou slov, a to slovem, které bylo 

použito v testu (toto slovo však nezná) a slovem, které je tomuto slovu velmi „podobné“ 

z hlediska výslovnosti. Jako p�íklad lze nap�íklad pro angli� tinu uvést tyto dvojice slov: meat 

– beat, knock – dock, atd [2]. 
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Testy s použitím celých v� t 

Výhodou použití test� , které jsou založena na prezentaci, a následném rozpoznávání 

jednotlivých slov je skute� nost, že tímto zp� sobem lze ú� inn�  eliminovat predikování slov 

z kontextu, tj. minimalizovat tzv. kontextuální informaci [2]. Na druhé stran�  je skute� ností, 

že nevýhodou takto koncipovaných test�  je to, že takto koncipované testy nedávají obraz 

o reálné každodenní komunikaci, zejména jestliže se vybraná slova v b� žné konverzaci 

vyskytují sporadicky. Tuto nevýhodu odstra� ují testy, které jsou založeny na prezentaci 

celých v� t skupin�  poslucha�� . Z této skupiny test�  lze jako zástupce uvést test SPIN (Speech 

Perception in Noise) a HINT (Hearing in Noise Test) [2]. Test SPIN používá k hodnocení 

v� ty složené z 5 až 8 slov.  Používá se 8 skupin v� t, každá skupina je tvo�ena 50 v� tami. Test 

je koncipován tak, aby po prezentaci v� ty poslucha�  odpovídal jedním slovem.  Úkolem pro 

poslucha� e m� že být nap�íklad ur� it poslední slovo v každé prezentované v� t� . Test HINT 

obsahuje 25 foneticky vyvážených skupin v� t po 10 v� tách [2]. Na rozdíl od testu SPIN, kde 

se hodnotí správné rozpoznání jednoho slova v každé v� t�  se u testu HINT vyhodnocují 

všechna slova ve v� t�  [2]. 

3 Hodnocení kvality 

Kvalitu �e� i lze hodnot dv� ma základními p�ístupy, a to použitím objektivních a subjektivních 

metod. V následujícím je uveden stru� ný p�ehled používaných metod pro subjektivní 

hodnocení. 

Subjektivní metody 

Typickými metodami z této skupiny jsou metody MOS (Mean Opinion Score), DAM 

(Diagnostic Acceptability Measure) a standard ITU-T P.835 [2]. 

MOS metoda je založena na prezentaci zkušebního signálu skupin�  poslucha�� , kte�í pak 

následn�  hodnotí kvalitu tohoto zkušebního signálu pomocí p� tibodové stupnice od 1 do 5. 

Stupe�  5 znamená vynikající kvalitu �e� i, naproti tomu hodnocení 1 je známkou nejnižší 

kvality �e� i. Vážený pr� m� r t� chto hodnot potom udává hodnotu MOS. MOS test se provádí 

ve dvou fázích: trénink a následn�  vlastní hodnocení. Podrobné informace o provád� ní testu 

MOS jsou uvedeny v [6]. Ve fázi tréninku jsou skupin�  poslucha��  prezentovány signály, 

které reprezentují vysokou a nízkou kvalitu �e� i. Tato fáze je p�i provád� ní tohoto testu 

nezbytná a je velmi d� ležitá.  Jejím smyslem je sjednocení „vlastních“ m�� ítek jednotlivých 

poslucha��  na hodnocení kvality �e� i [2]. 
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Test DAM [2][7] hodnotí kvalitu �e� i na základ�  t�í rozdílných m�� ítek – parametrická, 

metametrická a izometrická. S pomocí t� chto t�ech m�� ítek je provedeno celkem 

16 hodnocení kvality �e� i, které hodnotí jak samotný �e� ový signál, tak pozadí. Konkrétn�

to znamená použít 12 parametrických a 4 metametrické a izometrická m�� ítka. Metametrická 

a isometrická m�� ítka hodnotí u �e� i míru srozumitelnosti, p�íjemnosti a akceptovatelnosti pro 

poslucha� e. Parametrické hodnocení je založeno na schopnosti poslucha� e detekovat v �e� i 

specifická zkreslení, nap�. modulace AM, filtrace horní propustí, filtrace dolní, pop�. 

pásmovou propustí atd. V porovnání s testem MOS je test DAM mnohem � asov�  náro� n� jší 

a je nezbytné, aby tento test provád� li velmi dob�e vyškolení poslucha� i.  

Testy DAM a MOS byly vyvinuty zejména pro hodnocení kodér� � e� i. Tyto kodéry jsou 

hodnoceny v tichém prost�edí a � asto vnášejí jiný typ rušení než algoritmy na potla� ení hluku. 

Algoritmy na zvýrazn� ní �e� i mohou v rámci procesu potla� ení okolního hluku snížit kvalitu 

�e� i, a to zejména p�i nízkém SNR. Z toho plyne, že p�i potla� eném hluku pozadí až na 

neslyšitelnou úrove�  m� že být užite� ná �e�  zna� n�  narušena. Tato skute� nost podstatným 

zp� sobem komplikuje použití metod subjektivního hodnocení kvality, protože v kone� ném 

d� sledku není z�ejmé, zda poslucha�  se p�i svém rozhodování o kvalit� � e� i, pop�. algoritmu 

rozhodoval na základ�  zkreslení �e� i, hluku nebo obojího. Tato nejistota je odstran� na 

použitím standardu ITU-T P.835 [2], který slu� uje efekty jak zkreslení užite� né �e� i, tak 

hluku pozadí. 

4 Záv� r 

Použití algoritm�  na zvýrazn� ní �e� i se stalo standardem v rámci digitálních komunika� ních 

systém� . Dnes se takových algoritm�  nabízí celá �ada a všechny mají své konkrétní výhody 

a nevýhody. Práv�  proto, abychom mohli pro konkrétní aplikaci zvolit ten správný a nejvíce 

vhodný algoritmus, je nutné znát metody na hodnocení kvality a srozumitelnosti zpracované 

�e� i. V p�ísp� vku byl prezentován stru� ný p�ehled základních metod pro hodnocení kvality 

a srozumitelnosti �e� i. Metody jsou r� zn� � asov�  náro� né a jejich výsledky je vždy nutno 

správným zp� sobem interpretovat. Podstatné je si rovn� ž uv� domit rozdíl mezi kvalitou 

a srozumitelností a p�i konstrukci konkrétního systému, pop�. algoritmu mít v patrnosti, � eho 

je pot�eba dosáhnout a jak výsledek hodnotit, pop�. m�� it. U vojenských komunika� ních 

systém�  p� jde tém��  vždy o dosažení co nejvyšší srozumitelnosti p�i nízkých hodnotách SNR. 
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Resumé: 

Tento � lánek popisuje možnosti zvyšování integrity GNSS pomocí signál�  ší� ených pozemními 

majáky naviga� ních prost� edk�  a systém� . Vysv� tluje praktické výhody podpory 

navigovaného letu pomocí GNSS pozemními majáky, zejména p� i letu v podmínkách RNAV a 

RNP. 

This article describes how to increase the integrity of using GNSS signals that are produced 

by ground-based navigation aids and beacons systems. It explains the practical advantages of 

GNSS conducted flight, which is supported by ground-based beacons. Especially for RNAV 

and RNP conditions.  

1 Úvod 

Vývoj v letecké navigaci sm�� uje k širokému požití GNSS ve všech fázích letu letadla. 

Jedním z problém�  nasazení je integrita t� chto systém� , zejména výstrahy na náhlé chyby, 

které mají vliv na okamžitou p�esnost ur� ení polohy letadla. Dokud GNSS nebudou zcela 

schopny tento problém technicky �ešit svými segmenty, bude výhodné používat naviga� ních 

signál�  pozemních za�ízení (VOR, DVOR, DME a jejich kombinace), do té doby než tato 

budou postupn�  vy�azena z � innosti. Je p�edpoklad, že pozemní za�ízení budou vytvá�et 

jakousi výstražnou zónu nebo zálohu p�i stanovení polohy. Tento � lánek popisuje metodiku 

tvorby pracovních oblastí nej� ast� ji používaných pozemních naviga� ních maják�  a jejich 

kombinací.  

2 Performance Base Navigation - PBN 

Je dokument nazvaný PBN Manuál a vydaný organizací ICAO, který zavádí pojem - 

,,naviga� ní výkonnost“. Tato výkonnost ur� uje, jaké prost�edky se mohou použít, podle 

jakých p�edpis�  se má certifikovat palubní vybavení a jaké jsou požadavky na posádku. 
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Byly definovány dv�  základní skupiny specifikací – RNAV a RNP. Výb� r specifikace pro 

postup letu nebo ur� itý vzdušný prostor pak závisí na služb�  ATS (Air Traffic Services). Je-li 

však v dané oblasti dobré pokrytí radionaviga� ními prost�edky, posta� uje RNAV. Pokud je 

pokrytí nedosta� ující, je lepší vyžadovat vybavení podle specifikace RNP. 

2.1 Specifikace  RNAV a RNP 

RNAV (Area Navigation) se používá v oblastech s kvalitní službou ATS a s dostate� ným 

pokrytím radionaviga� ními prost�edky. Celková chyba systému p�í� né navigace (chyba 

signálu v prostoru, chyba palubního p�ijíma� e, odchylka vymezené dráhy letu, chyba 

v zobrazení a nep�esnost �ízení letadla) a podélná odchylka od trati nesmí p�ekro� it po dobu 

alespo�  95 % celkového � asu letu hodnotu udávanou v NM za ,,RNAV“. Pro ur� ení polohy 

letadla v RNAV se používá t� chto systém� : 

• VOR/DME, 

• DME/DME, 

• INS (do doby dvou hodin letu od poslední aktualizace), 

• GPS (s omezením), 

• LORAN-C (v Evrop�  má pouze omezené pokrytí). 

RNAV se používá p�edevším pro tra	 ovou navigaci. Není dostate� n�  schopná plnit svoji 

funkci b� hem jiných fází letu – odletu, p�íletu a p�iblížení na p�istání.  

RNP (Require Navigation Performance) je dalším nástupcem RNAV. Rozši�uje použití 

RNAV i na kone� nou fázi p�iblížení na p�istání a do budoucna se po� ítá se zavedením RNP 

na všechny fáze letu. RNP používá ke své � innosti p�edevším systému GNSS dopln� ný 

o systém monitoringu naviga� ní výkonnosti. RNP p�ináší oproti P-RNAV další optimalizaci 

trasy. Požadavky na p�esnost jsou stejné jako pro specifikace RNAV, navíc však obsahují 

požadavek na ,,on board monitoring and alerting“ (palubní monitorování a dávání výstrahy). 

Požadavek na RNP se p�edpokládá v oblastech s nedostate� ným pokrytím radionaviga� ním 

�

Obr. 1: Základní rozd� lení a specifikace RNAV a RNP 
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signálem. Základní rozd� lení a specifikace RNAV a RNP uvádí následující obrázek � . 1. 

Následující obrázek znázor� uje rozdíly v letecké navigaci p�i letu klasickou tra	 ovou 

navigací, kdy letadlo letí od majáku k majáku a koncepcemi RNAV a RNP. 

�

Obr. 2: Rozdíl létání pomocí klasické tra� ové navigace, RNAV a RNP 

2.2 Koncepce letecké navigace v � R 

Jedním z prvních dokument�  pojednávajících o implementaci provozu podle p�esné 

prostorové navigace v � R byl letecký informa� ní ob� žník AIC A8/06 z listopadu 2006. 

Tento ob� žník stru� n�  popisoval problematiku zavád� ní P-RNAV na území stát�  ECAC a 

zve�ejnil p�edpokládané termíny implementace P-RNAV postup�  v TMA vzdušného prostoru 

� R následovn� : 

• TMA Praha – b�ezen 2008, 

• TMA Brno – �íjen 2009, 

• TMA Ostrava – b�ezen 2010. 

Dále zd� raznil, že již nebude povolena implementace žádných nových konven� ních (Non-

RNAV) postup� . Stanovený termín zavedení P-RNAV splnilo pouze letišt�  Praha Ruzyn� , 

kde byla p�esná navigace zavedena v dubnu 2008. Ostatní letišt�  stále využívají konven� ní 

trat� . Plán z roku 2006 o t� i roky pozd� ji nahradil AIC A2/09, který popisuje koncepci letecké 

navigace � eské republiky v období do roku 2020. Tato koncepce, kterou p�edkládá 

Ministerstvo dopravy � R, vychází z dokumentu Eurocontrol ECAC Navigation Strategy and 
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Implementation Plan. Letecká navigace je rozd� lena do t�ech období – do roku 2010, 2010 – 

2015 a 2015 – 2020. 

3 Použití pozemních naviga� ních maják�

Pozemní naviga� ní majáky mají výhodu oproti GNSS, že jejich poloha v dané oblasti je 

pevná. Proto i pracovní oblasti a naviga� ní výkonnost vn�  této oblasti jsou pevn�  definovány 

a nem� ní se v závislosti na pohybu samotného majáku, podobn�  jako u GNSS. Pozemní 

majáky nedosahují p�esnosti ur� ení polohy GNSS, ale spolehlivost a integrita v daném 

prostoru jsou v� tší. Proto je m� žeme použít pro zlepšení t� chto parametr�  na palub�  letadla. 

Pracovní oblast leteckého naviga� ního systému je geometrické místo bod� , ve kterých 

polohová chyba letadla s danou pravd� podobností nep�ekro� í zvolenou velikost.  

Pracovní oblast je prostor (plocha), v jehož bod�  platí, že � l 	 � lmax. Nejvýhodn� jším 

zp� sobem ur� ení jejího tvaru je nalezení jejích hranic.  

Hranice pracovní oblasti jsou u známých druh�  LNS tvo�eny uzav�enými plochami, resp. 

k�ivkami, pro jejichž body platí: 

maxll DD = (1)

K ur� ení hranice pracovní oblasti lze použít jedné z následujících metod: 

• metody velké poloosy elipsy chyb, 

• metody st�ední kvadratické chyby polohy letadla, 

• metody plochy elipsy chyb, 

• metoda kruhové odchylky (CEP). 

Pomocí pracovních oblastí se �eší dva d� ležité praktické d� vody: 

• Výhodné rozmíst� ní pozemních LNP tak, aby p�esnost m�� ení polohy letadla 

v zájmovém prostoru byla co nejvyšší. 

• Vymezení prostor�  nad zemským povrchem, ve kterých zvolený LNS dosahuje 

požadované p�esnosti m�� ení polohy letadla. 

Maximální povolená chyba polohy letadla � lmax je tedy d� ležitý parametr, který se vyskytuje 

ve výpo� tech pracovních oblastí dálkom� rných, úhlom� rných a úhlom� rných-dálkom� rných 

naviga� ních systém� . Hodnota � lmax se ur� uje na základ�  požadované naviga� ní výkonnosti, 

tedy RNP. Vzhledem k tomu, že se naviga� ní systémy umís� ují na pevnin� , je možné 

zanedbat hodnotu RNP 4, která definuje maximální podélné a stranové odchylky, tedy � lmax,
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pro lety nad oceánem. Pro lety nad Evropou je požadovaná hodnota RNP 2 dosta� ující pro 

letové trasy nad pevninou, avšak vzhledem k velké hustot�  provozu nad relativn�  malou 

rozlohou Evropy je snaha zavést pro lety nad Evropou hodnotu RNP 1, tudíž je sm� rodatné 

uvažovat pracovní oblasti LNS pro � lmax = 2 NM a � lmax = 1 NM.  

3.1 Použití za� ízení VOR 

Za�ízení VOR (VHF Omnidirectional Radio Range) je úhlom� rný systém, pro ur� ení polohy 

letadla je t�eba dvou VOR se známou polohou. Pro ur� ení pracovní oblasti takto vytvo�eného 

systému (VOR/VOR) Platí následující postup výpo� t�  kde: 

• 
  st�ední kvadratická chyba zam�� ova� e (lze vy� íst v TTD za�ízení), 

• P pravd� podobnost toho, že nam�� ená poloha letadla leží uvnit� (na hranici) elipsy 

chyb (standardn�  se udává 95 %), 

• R topografická dálka – je pr� m� t šikmé dálky r na kouli nebo elipsoid, aproximující 

povrch Zem�  (v praxi pr� m� t na mapu), 

• d vzdálenost zam�� ova�� , 

• � lmax maximální dovolená hodnota chyby polohy letadla (volí se dle požadavk�  RNP). 

Za�ízení jsou obvykle stejného typu, proto lze p�edpokládat, že 
 1 = 
 2 =  
 . Hranici pracovní 

oblasti lze pro p�edem zvolené hodnoty P, d, 
  a � lmax nalézt �ešením rovnice mezi poloosou a 

maximální dovolenou hodnotou chyby polohy letadla: 

.max konstla ==D (2)

���� � ���� ��������	
�

QdPl *2**)1ln(2max s--=D (3)

kde: 

b

b

22222

2222

sin)(4]1)[(1)(

cos)(4]1)[(

2
1

d
R

d
R

d
R

d
R

d
R

Q

-+-+

-+
= (4)

Postup vytvo�ení pracovní oblasti, jejíž velikost je ur� ená požadovanou chybou m�� ení 

polohy, je pro ú� ely � lánku zkrácen. Navíc nejsou uvažovány podmínky ší�ení rádiových vln. 

Vzhledem k tomu, že výpo� et je pracný, je vhodné použít n� jakého vhodného nástroje 

(alespo�  tabulkového procesoru) pro výpo� ty a následujícího zobrazení v pat�i� ném grafu (viz 

obrázek 2).. 
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Obr. 2: Pracovní oblast dvou úhlom� rných systém�  VOR

3.1 Použití za� ízení DME 

Pro p�esné a jednozna� né ur� ení polohy letadla pomocí za�ízení DME (XXXX) je t�eba t�í 

pozemních stanoviš	  DME. P�i ur� ení pracovní oblasti musíme vytvo� it báze mezi všemi 

t�emi prost�edky a pro každou dvojici DME provést výpo� ty zvlášt� . Pro systém DME/DME 

platí: 

• chyba polohové � áry nezávisí na vzdálenosti  

• v p�ípad�  použití palubního dálkom� ru nebo pozemních dálkom� r�  stejného typu je 

st�ední kvadratická chyba m�� ení vzdáleností stejná, tedy: 

  ssss ddd ===
21

(5)

Pro výpo� et poloos a, b elipsy chyb se používají tyto vzorce: 

;

2
sin

)1ln(
g

s P
a

--
= �����

2
cos

)1ln(
g

s P
b

--
= (6)

Hranici pracovní oblasti D-LNS lze ur� it z rovnice: 

konstla ==D max  pro b 	 a (7)

konstlb ==D max  pro a < b (8)
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Postup není op� t celý, ale výsledná pracovní oblast lze zakreslit – viz obrázek � . 3. 

Obr. 3: Pracovní oblast dvou dálkom� rných za� ízení DME

3.1 Použití kombinace za� ízení VOR/DME 

VOR/DME je nej� ast� ji používaná kombinace pozemních naviga� ních stanoviš� . Kdy jsou 

použita ob�  uvedená za�ízení v souosé instalaci.� P�i výpo� tu hranice pracovní oblasti 

VOR/DME se op� t vychází z rovnice pro velkou poloosu: 

maxla D=  kde )1ln(21max PRl --=D s (9)

Rovnice pro poloosy a a b mají tvar: 

)1ln(21 PRa --= s  a )1ln(22 Pb --= s (10)

Dále platí: 

)1ln(22max Pl --³D s (11)

Platí-li podmínka daná vzorcem 11, pak hranicí pracovní oblasti ÚD-LNS je k�ivka: 

)1ln(21max PRla --==D s (12)

Jediným prom� nným parametrem rovnice 12 je vzdálenost R. Proto hranicí pracovní oblasti 

ÚD-LNS je kružnice o polom� ru�se st�edem v bod�  umíst� ní anténního systému VOR/DME. 

Následn�  vytvo�ená pracovní oblast je znázorn� na na obrázku � . 4. 
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Obr. 4: Pracovní oblast VOR/DME

4 Záv� r 

� lánek popisuje základní problematiku použití stávajících (tradi� ních) leteckých naviga� ních 

za�ízení, p� vodn�  ur� ených pro tra� ovou navigaci, k podpo�e nových metod a zp� sob�

navigace jako je RNAV a RNP. Jednoduchým zp� sobem popisuje tvorbu pracovních oblastí 

metodou velké poloosy elipsy chyb. Nebere v úvahu podmínky ší�ení používaných rádiových 

vln.  

V budoucnu, dokud budou tato za�ízení využívána, je t�eba vytvo�it databázi t� chto za�ízení a 

mapy jejich pracovních oblastí pro jednotlivé kategorie RNAV a RNP. Osádky letadel si tyto 

informace budou ukládat do palubních FMS (Fligh Management System) z d� vodu 

automatizace tohoto procesu. 
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Bezpilotní metrologický systém pro vyhledávání osob

Metrological systém with UAS for searching people in the terrain 

František Martinec 

Vysoká škola bá� ská Technická univerzita Ostrava 

email: františek.martinec@vsb.cz 

Resumé: 

� lánek se zabývá bezpilotním metrologickým systémem pro vyhledávání osob. Popisuje 

sou� asný stav vyhledávání možnosti využití UAS s využitím rozší� eného spektra pro uvedené 

ú� ely. Výb� rem vhodných nosi��  bezpilotních prost� edk� . 

The article deals with the design and construction of the metrological systém with UAS for . 

searching people in the terrain with new possibilities of the other UASs, methods and use of 

bio-information of the lost or wanted persons. 

1.  Úvod 

Jednou z �ešených v� deckých úloh na TU Ostrava FS ID ULD je úloha „Bezpilotní 

metrologické systémy“ cílem je návrh a využití bezpilotních prost�edk�  pro metrologické 

ú� ely, hlavn�  k vyhledávání ztracených osob v � lenitém terénu s využitím všech dostupných 

snímacích metod a prost�edk� . UAS jsou ú� elov�  navrhovány pro konkrétní aplikace na 

vojenské i civilní využití. Tento � lánek se v� nuje analýzou sou� asného stavu vyhledávání a 

možnosti využití UAS s využitím rozší�eného spektra pro uvedené ú� ely. Výb� rem a realizací 

vhodných bezpilotních prost�edk�  a výb� rem a sm� rování �ízení a komunikace mezi UAS a 

zemí navrhnout vhodný metrologický systém pro vyhledávání osob v � lenitém terénu.. 

2.  Sou� asný stav 

B� žný p�ístup - vyhledávání osob – využití vrtulníku s vybavením: - videokamera a 

infrakamera – nedostatek - malý frekven� ní rozsah – nedostatek informací ze sníma��  a málo 

informací ohledané osob� . Nový p�ístup – zvýšený po� et sníma��  – audio, video – využití 

rozší�eného spektra s m�� ením biosignál�  ztracené osoby a porovnáváním - s aktivní analýzou 

informací m�� ených i získaných.  
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3.  Metoda snímaní parametr�  objektu na dálku s využitím frekven� ních 

spekter  

Metoda snímaní parametr�  objektu na dálku s využitím frekven� ních spekter je založena na 

využití n� kolika snímacích metod (pasivních a aktivních s využitím vhodných frekven� ním 

spekter) s analýzou  snímaných údaj�  se syntézou a porovnáním s popisem (fotodokumentací, 

verbálním popisem) hledaného objektu (osoby). Informace pro analýzu budou získány 

z v� tšího po� tu specielních sníma��   uložených v kontejneru a umíst� ných na  létajícím 

prost�edku a blízkých osob hledaného objektu (osoby) obr. 1.  

Metoda snímaní parametr �  objektu na dálku Metoda snímaní parametr �  objektu na dálku 
ss využitím frekven � ních spekter.využitím frekven � ních spekter.

�� Princi metody snímaníPrinci metody snímaní
Databáze informací o stave hledané 
osoby

Blok analýzy a 
syntézy

Sn 1
f1 – f2

Sn 1
f2 – f3

Sn 1
f3 – f4

Sn 1
f4 – f5

Sn 1
f5 – fn

Hledaná osoba s ur� itými parametry podle 
zdravotního stavu

�

Obr. 1. Princip metody snímaní parametr�  objektu (osoby) na dálku s využitím 
frekven� ních spekter. 

Popis snímání: 

K snímání mohou být použity sníma� e pasivní i aktivní v r� zných frekven� ních pásmech:  

Sn 1 snímaní vizuálního spektra - obrazu s frekven� ním spektrem f1 –  f2 

     Sn 2 snímaní infra obrazu s frekven� ním spektrem f2 –  f3 

Sn 3 snímaní parametr�  s frekven� ním spektrem f3 –  f4 

Sn 4 snímaní parametr�  s frekven� ním spektrem f4 –  f5 



12. mezinárodní v� decká konference „M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2012 

~ 128 ~ 

. 

. 

Sn n snímaní parametr�  s frekven� ním spektrem f5 –  fn 

Informace ze sníma��  jsou vedeny na analýzu a pak na syntézu.���

4.  Volba koncepce nosi��

P�i volb�  koncepce byl kladen d� raz na jednoduchost a odolnost bezpilotních prost�edk� . 

Byla zvolena koncepce 3 – 4ks hlavních vyhledávacích prost�edk�  se záporným šípem, jeden 

kvadrokoptér jako speciální vyhledávací prost�edek a jeden �ídící s kladným šípem. Porovnání 

letových vlastností obou koncepcí p�ineslo p�edpokládané výsledky, na jejichž základ�  bylo 

rozhodnuto o pokra� ování vývoje ve prosp� ch koncepce se záporným šípem. Vhodná 

alternativa pro vyhledávací prost�edky byla vybrána koncepce samok�ídla, zejména z d� vodu 

absence ocasních ploch. Pro možnost porovnání byly sestrojeny modely obou koncepcí.  

4.1. Samok� ídlo se záporným šípem 

Nevýhodou této koncepce je náchylnost k aeroelastickým jev� m, které nejsou jako v p�ípad�

samok�ídla s kladným šípem samy utlumovány, ale naopak aerodynamické síly amplitudu 

kmitání zv� tšují. Z d� vodu tohoto jevu je nutné, aby konstrukce byla tuhá zejména v krutu. 

Další nevýhodou, kterou nelze zcela odstranit konstrukcí, je malá sm� rová stabilita p�i 

vysokém sou� initeli vztlaku (nízká rychlost a vysoký úhel náb� hu, zejména p�i startu). Tento 

jev je zp� soben koncepcí letadla, a to jeho záporným šípem. Tuto nevýhodu lze tém��  100% 

potla� it využitím gyroskopu, jehož výstup reguluje výchylku sm� rového kormidla a zamezí 

t� mto kmit� m. Všechny tyto nevýhody, které lze odstranit, p�evyšuje výhodná poloha t� žišt�

velmi v p�edu, u prototypu je to ve vzdálenosti 10% hloubky k�ídla p�ed k�ídlem. Tato 

vlastnost umož� uje umíst� ní metrologických za�ízení do p�ední � ásti letadla a umíst� ní  

pohonné jednotky do místa odtokové hrany k�ídla. Velmi vhodné je, že p�ípadné za�ízení 

umíst� né v p�ední � ásti modelu, nejsou ovliv� ovány pohonnou jednotkou. 

4.1.1. Volba rozm� r �

P�i volb�  rozm� r�  byl rozhodující faktor nosnost letadla a p�epravní možnosti. Jako cíl byla 

stanovena nosnost užite� ného zatížení 2 500 g a maximální hmotnost celku 5 000 g a to p�i 

zachování maximálního plošného zatížení u hranice 60 g/dm2. P�i kone� ném návrhu vyšlo 

rozp� tí na 2100 mm. K�ídlo je d� lené z d� vodu p�epravy a p�ípadného poškození, kde sta� í 

vym� nit jen poškozený díl a ne celé letadlo.  
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Obr. 2. Prototypy samok� ídel, vlevo s kladným šípem, vpravo se záporným šípem. 

Obr. 3: Prototyp bezpilotního prost� edku pro � ídící ú� ely. 
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4.2.  � ídící prost� edek bezpilotní metrologický systém 

Úlohou tohoto prost�edku bude zabezpe� ovat koordinaci ostatních prost�edk�  a p�enos 

informací mezi prost�edkyni a zemí. P�edpokládáme klasickou konstrukci s požadavkem 

vysoké nosnosti a vysokého výškového dosahu pro zabezpe� ení komunikací se zemí obr. � . 3.   

5.  � ízení bezpilotního metrologického systému a pohonné jednotky  

5.1.  � ízení bezpilotního metrologického systému 

Problematika �ízení a komunikace je v sou� asné dob�  podobn�  jako výb� r sníma��  nejmén�

do�ešená otázka. V sou� asnosti probíhá výb� r systému �ízení obr.4. Hlavn�  se jedná o 

do�ešení filosofie co nejefektivn� jšího pohybu všech prost�edk�  sou� asn�  pro zkrácení doby 

p�i vyhledávání osob a pak také technické �ešení uvedeného problému. Této problematice se 

v� nuje Ing.Michalík ve svých pracích. Také probíhá výb� r vhodných senzor�  pro vyhledávání 

osob.   

Obr. 4: Výb� r filosofie pohybu všech prost� edk�  sou� asn�  a technické � ešení problém�

sou� asného pohybu prost� edk� . 

5.2.  Pohonné jednotky 

Volba pohonných jednotek byla vzhledem k podmínce rychlého zprovozn� ní jednozna� ná a to 

elektropohon, p�esn� ji asynchronní motor s elektrickou komutací a vrtulí. Pro chod tohoto 

typu elektromotoru je nutný st�ída� , tzv. regulátor otá� ek vrtule.  

�� � � �� � �

�� � �
�� � �

�� � �
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5.3.  Ovládací � ást 

Každé k�ídlo má dv�  ovládací plochy, vnit�ní ovládají klopení modelu a vn� jší klon� ní 

modelu. Ovládání klopení a klon� ní lze spojit do jedné klapky – elevonu, ale vzhledem 

k délce klapek se jevilo toto spojení jako nevyhovující Pro ovládání elevon�  je použito � ty�

serv standardní velikosti.  

6.  Záv� r 

Projekt „ Bezpilotní metrologické systémy“ �ešený na naši univerzit�  je ve fázi  rozb� hu a p�i 

�ešení jsou zapojeni studenti doktorského, bakalá�ského i magisterského studia. Na ULD 

nemáme v sou� asnosti elektrotechnické specializace, proto k �ešení technických problém�

elektrotechnického charakteru chceme využít elektrotechnickou fakultu.   
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Management � ízení skupiny bezpilotních letadel p� i provád� ní 

spole� ných úkol�  - ur� ení aktuální a predikce p� íští polohy 

v pracovním prostoru 

The management of an unmanned aircraft group during the performance 

of common tasks - determining the current position and predicting the 

future position in the workspace 

Vladimír Michalík 

MESIT p�ístroje spol. s r.o., Uherské Hradišt� , 

e-mail: v.michalik@msp.mesit.cz  

Resumé: 

Využití bezpilotních letadel (UA) pro r� zné vojenské a civilní ú� ely se stává v sou� asné dob�

samoz� ejmostí. Tak jako u pilotovaných, tak i v p� ípad�  bezpilotních letadel nasazení skupiny 

letadel zvyšuje efektivitu a rychlost pln� ní úkol� . P� ísp� vek se zabývá problematikou ur� ení 

aktuální polohy a predikcí p� íští polohy jednotlivých letadel spolupracující skupiny UA 

z pohledu � ízení celé skupiny UA. 

The use of an unmanned aircraft (UA) for various military and civilian purposes has become 

a commonplace. Manned as well as unmanned aircraft use of a fleet of aircraft increases the 

efficiency and the speed of their task performance. This paper deals with the current position 

and future position prediction of individual aircraft cooperating in a group UA from the 

perspective of the whole UA group control. 

1 Úvod do problematiky 

Vzdušný prostor nad � R je pom� rn�  intenzivn�  využíván. Svojí zem� pisnou polohou je � R 

p�edur� ena k tomu aby byla využívána jako k�ižovatka mezistátních a mezikontinentálních 

letových tratí. Vyšší letové hladiny vzdušného prostoru C jsou využívány civilní leteckou 

dopravou, ale i vojenským letectvím k naviga� ním let� m a p�elet� m. Prostory D jsou CTR 

a TMA �ízených letiš� , mimo TMA Praha, a prostor E je zase využíván hlavn�  piloty „general 

aviation“ (všeobecného letectví). 

Z rozboru stávající situace kolem bezpilotních letadel a bezpilotních systém�  v podmínkách 

civilního létání je problematika této práce �ešena pro vzdušný prostor G. V tomto prostoru 
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však m� žeme potkat mimo jiné ultralehké motorové i bezmotorové letadla, záv� sné kluzáky 

a paraglidy. Zde platí základní pravidlo vid� t a vyhnout se (see and avoid). Aby bylo možno 

dodržet toto pravidlo, dnešní legislativa vyžaduje, aby pilot UA/UAS (UA systém) udržoval 

UA/UAS na dohled tak, aby mohl zasáhnout v zájmu bezpe� nosti.  

Obr. 1: Základní uvažovaný pracovní prostor skupiny UA 

Aby se dala �ídit skupina objekt�  v prostoru, musíme poznat jejich polohu tj. sou�adnice x, y a 

z v daném � ase t. Tato poloha m� že být relativní nebo absolutní. 

2 Relativní poloha bezpilotních letadel v pracovním prostoru 

Relativní poloha je vlastn�  poloha v�� i známému vztažnému bodu, v našem p�ípad�  to m� že 

být poloha v�� i místu �ízení – �ídicí stanice (� S). Lze si však stanovit i jiný, vhodný vztažný 

bod. V tomto p�ípad�  pot�ebujeme v� d� t: 

· Výšku letu vzhledem k vztažnému bodu H

· Vzdálenost od vztažného bodu D

· Sm� rník od vztažného bodu �

Obr. 2: Vertikální a horizontální roz � len� ní UAS v pracovním prostoru 
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Obr. 3: Poloha UA a její stanovení pomocí kartézské sou� adnicové soustavy 

Relativní poloha UA v � ase t je pak daná: 

( ) ( ) ( ) ( )( )tztytxtX ,,=
®

   respektive   ( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )( )tHttDttDtX ,cos,sin qq=
®

(1)

K predikci p�íští polohy pot�ebujeme znát: 

· Zrychlení v jednotlivých osách ax, ay a az

· Rychlost letu (vztaženo k zemskému povrchu) V  

· Vertikální rychlost (stoupání / klesání) vz  

Pro ucelenou p�edstavu letové polohy (režimu letu) samotného UA a k �ízení UAS je nutné 

znát: 

· Uhlové rychlosti � x , � y a � z   

· Sm� r, kterým se UA pohybuje �  ale i jeho kurz �  (tj. kterým sm� rem je vlastn�  UA 

nato� eno) 

Obr. 4: Horizontální poloha UA a jeho sm� r letu 
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P�íští polohu UA lze pak ur� it z: 

( ) ( ) ( ) ( )( )tztytxtX ,,=
�

   respektive   ( ) �
�
�

�
�
� ++= 2

000 .
2
1

. tatVXtX
����

(2)

kde [ ]tt DÎ ,0

( )HDDX ,cos,sin0 qq=
�

 je po� áte� ní poloha 

( )zvVVV ,cos,sin0 qq=
�

 je po� áte� ní rychlost 

( )zyx aaaa ,,0 =
�

 je po� áte� ní zrychlení 

Anebo pomocí kartézských sou�adnic: 

( ) ( ) ( ) �
�
�

�
�
� ++++++= 222

2
1

,
2
1

cos,
2
1

sin tatvHtaVtDtaVtDtX zzyx qq
�

(3)

Po dosazení tD  za t (� as pro výpo� et predikované polohy od po� áte� ného � asu): 

( ) ( ) ( ) �
�
�

�
�
� D+D+D+D+D+D+=D 222

2
1

,
2
1

cos,
2
1

sin tatvHtatVDtatVDtX zzyx qq
�

(4)

3 Absolutní poloha bezpilotních letadel v pracovním prostoru 

Pro zjiš� ování absolutní polohy jednotlivých UA skupiny UA je nutné znát: 

· Zem� pisné sou�adnice aktuální polohy jednotlivých bezpilotních letadel, zem� pisnou 

délku 	  a zem� pisnou ší�ku 
 , a také 

· aktuální nadmo�skou výšku jednotlivých bezpilotních letadel A. 

Výpo� tem z digitálních mapových podklad�  lze pak získat aktuální výšku nad terénem HAGL. 

����������������

Obr. 5: Vertikální a horizontální absolutní polohy skupiny bezpilotních letadel 
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Obr. 6: Ur � ení absolutní polohy UA pomocí sférické sou� adnicové soustavy 

Absolutní poloha UA v � ase t je pak daná: 

( ) ( ) ( ) ( )( )tztytxtX ,,=
�

   respektive   ( )
( ) ( )( ) ( ) ( )
( ) ( )( ) ( ) ( )
( ) ( )( ) ( ) �

�
�

�

�

�
�
�

�

�

+

+

+

=

ttAR

tttAR

tttAR

tX

jjl
jljl
jljl

sin,

coscos,

cossin,
�

(5)

kde R je vzdálenost od st�edu k povrchu referen� ního elipsoidu WGS-841

V tomto p�ípad�  k predikci p�íští polohy a �ízení UA pot�ebujeme znát: 

· Rychlost letu V a její složky Vx, Vy a Vz

· Zrychlení v jednotlivých osách ax, ay a az  

Dále, pro ucelenou p�edstavu letové polohy samotného UA a k �ízení UA, je nutné v� d� t: 

· Uhlové rychlosti � x , � y a � z  

· Sm� r kterým se UA pohybuje �  ale i jeho kurz �

Budoucí absolutní polohu UA ur� íme stejn�  jako u relativní polohy pomocí (2) a následn�  ji 

pak p�evedeme do sférické sou�adnicové soustavy: 

( )

( )

( )

( ) �
�
�
�
�
�
�

�

�

�
�
�
�
�
�
�

�

�

+++

+++

+++

=

2

2

2

2
1

sin

2
1

coscos

2
1

cossin

tatVAR

tatVAR

tatVAR

tX

zz

yy

xx

j

jl

jl

�
(6)

Po dosazení tD  za t: 
                                                 
1 Elipsoid jehož st�ed leží ve st�edu zem�  s poloosami a = 6 378 137 m, b = 6 356 752,3 m 



12. mezinárodní v� decká konference „M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2012

~ 137 ~ 

( )

( )

( )

( ) �
�
�
�
�
�
�

�

�

�
�
�
�
�
�
�

�

�

D+D++

D+D++

D+D++

=

2

2

2

2
1

sin

2
1

coscos

2
1

cossin

tatVAR

tatVAR

tatVAR

tX

zz

yy

xx

j

jl

jl

�
(7)

4 Naviga� ní a � ídící jednotka bezpilotního letadla 

Naviga� ní a �ídící jednotka použitá v UA musí pracovat s výše popsanými prostorovými 

parametry a provád� t �ízení letu UA v rámci letových obálek daného UA. Pro tyto ú� ely se 

nejlépe hodí AAHRS (Attitude, Altitude and Heading Reference System – Referen� ní systém 

Poloha, Nadmo�ská výška a Kurz) systém. Takový systém je složen z: 

· GPS p�ijíma� e, který poskytuje informace o zem� pisné poloze (	 ;
 ), horizontální 

rychlosti v�� i zemi (V), vertikální rychlosti (vz), sm� ru kterým se UA pohybuje v�� i 

zemi (� ), informaci o nadmo�ské výšce (A) a p�esný koordinovaný � as (t) 

· Tlakových senzor�  celkového (pt) a statického tlaku (ps) pot�ebných k ur� ení pravé 

vzdušné rychlosti UA (TAS) a ke kontrole výšky letu (H) 

· Teplotního senzoru pro snímání teploty okolního vzduch (T), která pak slouží ke 

korekci ve výpo� tech rychlostí a výšek 

· T�íosého gyroskopu pro ur� ení úhlových rychlostí (� x; � y; � z) 

· T�íosého akcelerometru, jehož informace o zrychleních v jednotlivých osách (ax; ay; 

az) slouží jednak k zajišt� ní letu UA v rozsahu letové obálky p�etížení a také 

k výpo� t� m predikovaných parametr�  letu 

· T�íosého magnetometru pro informaci o aktuálním magnetickém kurzu (� ) ve šech 

režimech letu 

Frekvence vzorkování vstupních hodnot a poskytování výstupních informací musí být 

dostate� n�  vysoká a p�im�� ená letovým schopnostem (manévrovatelnosti) daného UA. 
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Obr. 7: Zjednodušené schéma naviga� ní a � ídící jednotky 

5 Záv� r 

Téma této práce je díl� ím tématem problematiky managementu �ízení skupiny bezpilotních 

letadel v podmínkách civilního letectví. P�evládající � ást dnešních bezpilotních systém�  se 

využívá hlavn�  pro vojenské ú� ely, a to také proto, že v civilním letectví se klade v� tší d� raz 

na bezpe� nost leteckého provozu jako celku. Se vzr� stajícím po� tem vhodných konstrukcí 

UAS bude stoupat jejich využití pro monitorovací lety liniových staveb, pátrací a záchranné 

akce a r� zné akce humanitárního charakteru (nap�. p�i povodních nebo zem� t�eseních), kde 

bude vhodné a možná i nezbytné použití více bezpilotních letadel najednou. Práv�  u takových 

akcí bude hromadné sou� asné nasazení bezpilotních systém�  efektivn� jší, levn� jší a také 

bezpe� n� jší, než použití stávajících pilotovaných systém� . 
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New generation of fuel quantity system for the L410NG airplane 
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Resumé: 

Tato práce pojednává o nov�  vyvinutém systému m�� ení paliva LUN 8110, který slouží pro 

kapacitní m�� ení množství paliva na modernizovaném letounu L410NG spole� nosti Aircraft 

Industries Kunovice. Detailn�  je v práci popisován princip m�� ení a signalizace množství

paliva v nádržích letounu a � ásti � ídicího algoritmu palivom� ru. 

This work describes a new generation of fuel quantity measuring system LUN 8110 and his 

appliance in the turbo propeller airplane L410NG. Main part of this work is focused on the 

measuring system ergo the capacitance to fuel conversion, the logical algorithms and the 

signalization system. 

1 Úvod 

Od 70. let 20. století došlo ve vývoji systém�  m�� ení množství paliva k velmi intenzivnímu 

vývoji. Od p� vodn�  pln�  analogových systém�  se s postupem a rozvojem digitální techniky, 

zejména mikroprocesor� , pln�  upustilo a byly nahrazeny práv�  digitálním zpracováním 

m�� ení množství paliva.  

Logickým krokem, který byl u� in� n, p�i aktuáln�  probíhající modernizaci letounu L410NG 

[1]  spole� nosti Aircraft Industries Kunovice, byla náhrada p� vodního analogového systému 

m�� ení paliva pln�  digitálním systémem LUN 8110, který p�ináší moderní a p�esn� jší zp� sob 

m�� ení paliva na malých dopravních letounech typu L410. 

2 Systém palivom� ru LUN 8110 

Z p� vodního �ešení m�� ení množství paliva vyplývá, že použití kapacitní auto-kompenza� ní 

metody m�� en s analogovým zpracováním m� že být v jistých ohledech nep�esné, p�edevším 

jedná-li se o velké zm� ny pracovních teplot, kde p�i krajních pracovních teplotách enormn�

roste chyba m�� ení. Tento nedostatek �eší princip kapacitního m�� ení množství paliva s 

digitálním p�evodem , který je založen na jednoduchém principu, kdy se využívá jevu, že p�i 
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zaplavení kapacitního sníma� e palivem dochází ke zm� n�  hodnoty kapacity � idla. Ur� ité 

hodnot�  kapacity pak odpovídá ur� ité množství paliva v nádrži letounu (jeho výšce). 

Monostabilní klopný obvod, do n� jž je pak kapacitní � idlo p�ipojeno, p�evádí kapacitu na 

r� zné délky obdélníkových puls� , jejichž délka je p�ímo úm� rná aktuální hodnot�  kapacity 

� idla. Pomocí digitální metody zpracování délky pulsu jsou tyto délky � íslicov�  zpracovány a 

digitalizovány. V mikroprocesoru je pak takto získaná hodnota porovnaná s kalibra� ními 

daty, na jejichž základ�  je stanovena celková hodnota paliva v nádrži. 

Zjednodušené schéma celého palivového systému (v� etn�  systému tlakového pln� ní) je na 

obrázku (obr. 2-1). 

2.1 Kapacitní sníma� e 

Vlastní m�� ící systém kapacitního sníma� e tvo�í dv�  koaxiální trubky z lehké slitiny 

p�išroubované k plastové p�írub� . Vodivé spojení trubek s vývody je provedeno šrouby a 

mosaznými sloupky zalisovanými v p�írub� . P�íruba jednotlivé trubky vzájemn�  izoluje a 

zárove�  je udržuje v konstantní vzdálenosti. Ke koaxiálním trubkám je z boku p�ipevn� na 

hlava vysíla� e, která je vyrobena z lehké slitiny. Uvnit� hlavy vysíla� e je namontována deska 

plošných spoj�  s elektronikou soupravy palivom� ru. Tento plošný spoj je kompletn�  zalitý 

zalévací hmotou, která zabra� uje pr� saku paliva k elektronice kapacitního sníma� e a zajiš� uje 

také � áste� n�  nevýbušnost hlavy v prostoru nádrže. Z boku hlavy je pak vyveden 9 pinový 

konektor, který slouží k p�ipojení k bloku vyhodnocovací elektroniky palivom� ru. 

Jelikož nádrže na letounu se nacházejí v levém i pravém k�ídle (nádrže jsou p�ímo v k�ídle – 

jedná se o koncept mokrého k�ídla) bylo do každého k�ídla umístn� no po � ty�ech kapacitních 

sníma� ích. Kapacitní sníma� e jsou rozd� leny v celé délce k�ídla a jsou umístn� ny do 

t� žištního st�edu nádrže, což vede k p�esn� jším hodnotám m�� ení v p�ípad�  náklonu k�ídla 

letounu. Zárove�  jejich sklon není kolmý, ale mírn�  šikmý vzhledem k vertikální ose k�ídla. 

Obdobné konstrukce, avšak s kratší délkou m�� icích trubek, jsou vysíla� e minimální a 

maximální hodnoty paliva. Tyto vysíla� e z d� vodu zrobustn� ní systému nevstupují do bloku 

elektroniky palivom� ru a jejich stavy jsou zobrazovány nezávisle.  

Model kapacitního sníma� e použitého v soustav�  palivom� ru LUN 8110 je na dalším obrázku 

(viz obr. 2-2) a v tabulce 2-1 je pak legenda k danému obrázku. 
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Obr. 2-1: Zjednodušené blokové schéma palivového systému L410NG 
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Obr. 2-2: Model kapacitního sníma� e 

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

Tab. 3-1: Legenda k obrázku 2-2. 

Jak již bylo napsáno v úvodu kapitoly, hlava kapacitního sníma� e obsahuje elektroniku, jejíž 

funkcí je p�evod kapacity na délku pulsu. K tomuto p�evodu se využívá monostabilní klopný 

obvod, který na základ�  vn� jšího spoušt� cího pulsu vygeneruje výstupní puls, jehož délka je 

p�ímo úm� rná kapacit�  sníma� e paliva. Z d� vodu, že obvod p�evodu kapacity na délku pulsu 

je teplotn�  závislý, bylo nutné do hlavy kapacitního sníma� e doplnit teplotní kompenzaci, 

která kompenzuje délku pulsu na základ�  r� zných teplot paliva v nádrži. Tato kompenzace je 

provád� na teplotn�  závislým obvodem v monostabilním klopném obvodu. 

2.2 Blok vyhodnocovací elektroniky palivom� ru 

Pro vyhodnocení délky puls�  z kapacitních sníma��  je v bloku elektroniky využito 

dvaat�icetibitového procesoru LPC 1766 s jádrem ARM Cortex M3, který provádí na základ�

zm�� ených délek impuls�  výpo� et množství paliva. Z d� vod�  zvýšení provozní bezpe� nosti je 

m�� ení provád� no v levé a pravé nádrži zvláš� , kde celý blok palivom� ru obsahuje dva bloky 

vyhodnocovací elektroniky. 
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Blokové schéma jednoho bloku vyhodnocovací elektroniky palivom� ru je na obrázku (viz 

obr. 2-3). 

Zdroj z 28V DC na 5V DC
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Obr. 2-3: Blokové schéma bloku vyhodnocovací elektroniky palivom� ru 

Jak je na první pohled z blokového schématu patrné, m�� ení délek impuls�  je provád� no tak, 

že všechny p�ipojené vysíla� e jsou propojeny paraleln�  k signálu pro start m�� ení, na základ�

n� hož jsou vyslány pulsy, jejich délka odpovídá kapacit�  daného sníma� e. Pro výb� r aktuáln�

jednoho � idla je použito adresního dekodéru, který je k procesoru p� ipojen. Na základ�

nastavené adresy je možné vybrat vždy konkrétn�  jeden signál kapacitního sníma� e. Pro 

vlastní zm�� ení délky pulsu je využito tzv. capture jednotky procesoru, kdy po vyslání signálu 

start pro m�� ení se spustí � íta� , který je zastaven až sestupnou hranou vysílaného pulsu 

kapacitního sníma� e, kde na� ítané � íslo na � íta� i pak odpovídá délce m�� eného pulsu. Rozsah 

fyzikáln�  m�� itelných délek signál�  je p�ímo úm� rný taktovací frekvenci procesoru a pro 

LUN 8110 s frekvencí 12 MHz je roven p�ibližn�  0,8333 mikrosekundy. 

Další periferií bloku vyhodnocovací elektroniky je p�evodník digitální hodnoty na 

analogovou, který slouží k signalizaci celkového množství paliva v zobrazova� i na letounu. 

Rozsah výstupního nap� tí je 0 až 5V DC pro plné zaplavení nádrže. 

Dále je blok elektroniky palivom� ru vybaven digitálním výstupem standardu RS 422 nebo 

ARINC 429 (volitelný výstup závisí na konfiguraci letounu). Veškeré zm�� ené délky a 

vypo� tené hodnoty jsou v pravidelných intervalech 150 milisekund pomocí tohoto rozhraní 

vysílány k p�ipojenému zobrazova� i. 
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Další � ást elektroniky se stará o analogovou a digitálními signalizacemi, které se používají k 

ovládání p�e� erpávání paliva z p�ídavných nádrží, signalizacím nízkého stavu paliva, 

pop�ípad�  signalizacím selhání bloku elektroniky nebo kapacitních � idel.  

Poslední obvodová � ást využívá integrovaného A/D p�evodníku uvnit� procesoru. Zp� tným 

p�evodem vysílané analogové hodnoty se kontroluje správnost fungování externího D/A 

p�evodníku. 

2.3 � ídicí firmware palivom� ru 

� ídicí firmware procesoru je koncipován jako stavový automat, kdy v p�esn�  definovaných 

� asech je provád� ná cyklická � innost m�� ení, výpo� tu a vyhodnocení množství paliva. 

Následující blokový diagram nasti� uje funkci �ídicího firmware. 

Po po� áte� ní inicializaci se za� nou m�� it délky puls�  pro jednotlivé kapacitní sníma� e. P�ed 

každým m�� ením je nastavena adresa na adresním registru a vygenerován startovací signál. 

Po zm�� ení délky pulsu v capture jednotce je zm�� ená hodnota uložena do pam�� ového pole a 

pokra� uje se m�� ením následujícího kapacitního sníma� e. 

Po zm�� ení všech � ty� délek puls�  je proveden výpo� et množství paliva na základ�  délky 

puls� . Pro výpo� et je využito kalibra� ních dat o tvaru nádrže, kdy tato jsou získána v 

postupných krocích nasnímáním závislosti výšky zaplavení kapacitního sníma� e na množství 

paliva v nádrži. Tyto kalibra� ní data jsou uloženy v externí  Flash pam� ti a jsou do za�ízení  

dodávána p�i výrob� . 

Porovnáním hodnot zm�� ených délek puls�  s kalibra� ními daty je stanoveno množství paliva 

pro každé kapacitní � idlo zvláš� . Zárove�  se kontroluje fyzikální rozm� r zm�� eného pulsu, 

jestli je v povoleném intervalu. V p�ípad�  že není reálný, je aktivován p�íznak chyby 

palivom� ru. 

Po výpo� tu množství paliva se podle váhy rozd� lení množství paliva pro každý sníma�

vypo� ítá celkové množství paliva v nádrži a výsledek je odeslán na analogový a digitální 

výstup z palivom� ru. Komunikace s D/A p�evodníkem probíhá po SPI sb� rnici a data do 

rozhraní RS 422/ARINC 429 jsou vysílána pomocí integrovaného UARTu v mikroprocesoru.  

Po odeslání dat na výstup je integrovaným A/D p�evodníkem provedena kontrola vysílané 

analogové hodnoty, aby se ov�� ila správná funkce externího D/A p�evodníku.  

Dalším bodem, který se cyklicky provádí, je kontrolní výpo� et CRC pam� ti, kdy všechna 

data, která jsou uložena v pam� ti Flash jsou cyklicky kontrolována. 
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Posledním krokem v rámci cyklického vykonávání programu je logování provozních hodin do 

pam� ti Flash a inkrementace po� tu nastalých chyb. Provozní hodiny slouží jako informace 

pro servisní prohlídky a logování chyb napomáhá p�i odhalování problém�  s použitím 

palivom� ru na letounu. 

3 Záv� r 

Souprava palivom� ru LUN 8110 m�� í a zobrazuje množství paliva na letounu L410 NG s  

p�esností m�� ení v rozmezí max. +2% až -2% v celém m�� eném rozsahu nádrží. Tato p�esnost 

je díky teplotní kompenzaci kapacitních sníma��  dodržena i v celém provozním spektru 

pracovních teplot. Výhodou soupravy je možnost variabilního výstupu systému palivom� ru, 

tedy analogovou 0-5V DC signalizaci, digitální RS 422 nebo ARINC 429. 

Literatura 
[1] Soják, A.: OMP projektu MOSTA - modernizace malého dopravního letounu za 

ú� elem zvýšení efektivnosti a ekonomie jeho provozu, Mesit p�ístroje, 2012 
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Resumé: 

� lánek se zabývá problematikou ur� ení bezpe� nostních ukazatel�  mobilního bezdrátového 

optického spoje. Je zde uveden význam a postup výpo� tu jmenovité vzdálenosti a rozší� ené 

jmenovité vzdálenosti s nebezpe� ím poškození zraku a maximální p� ípustné dávky ozá� ení. Na 

p� íkladu jsou zde objasn� né metodiky optimalizace výstupního výkonu zá� ení a divergence 

laserového svazku s ohledem na hygienické aspekty provozu spoje.    

The article deals with the problem of the determination of safety indicators of a mobile free 

space optical link. The importance and the procedure of the calculation of the maximum 

permissible exposure, the nominal ocular hazard distance, and the extended nominal ocular 

hazard distance are discussed. On basis of the example the procedure of the optimization of 

the output power and the laser beam divergence are explained with the regard to hygienic 

aspects of the link operation.  

1 Maximální p� ípustná dávka ozá� ení  

Maximální p�ípustné dávky ozá�ení MPE (Maximum Permissible Exposure) jsou takové 

úrovn�  p�íslušných veli� in zá�ení, které nesmí být p�ekro� eny p�i ozá�ení oka nebo k� že. 

Osoby mohou být vystaveny laserovému zá�ení o hodnotách MPE a menších než MPE, aniž 

by se u nich projevily nep�íznivé vlivy ozá�ení. Základní hodnoty jsou uvedené v p�íslušných 

tabulkách normy Bezpe� nost laserových za� ízení (dále jen norma), [1], [2], [3]. P�ípustné 

dávky ozá�ení jsou zde vyjad�ovány bu�  jako intenzita ozá�ení E ve [W·m-2] a dávka ozá�ení 

H v [J·m-2], nebo také jako zá�ivý výkon P ve [W] a zá�ivá energie Q v [J]. P�i analýze 

difuzních odraz�  se v závislosti na daných podmínkách dodate� n�  ur� uje MPE také jako zá� L

[W×sr-1×m-2] nebo celková zá� Lc [J×sr-1×m-2]. V konkrétních p�ípadech se potom pro maximální 

p�ípustnou dávku ozá�ení používá ozna� ení EMPE, HMPE atd.  
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MPE je pot�ebná pro stanovení jmenovité vzdálenosti s nebezpe� ím poškození zraku NOHD 

(Nominal Ocular Hazard Distance), rozší� ené NOHD (RNOHD), jmenovité oblasti 

s nebezpe� ím poškození zraku NOHA (Nominal Ocular Hazard Area) a rozší�ené NOHA

(RNOHA). K ur� ení MPE je nutné znát vlnovou délku zá�ení a jeho � asové relace, tj. 

charakter vyza�ování, délku, st�ídu, resp. opakovací periodu impuls�  a celkovou dobu 

vyza�ování. Obecná metodika ur� ení MPE je p�edložena v norm� .  

P�i stanovení MPE konkrétního laserového za�ízení je nutné respektovat jeho zvláštnosti. 

Specifické rysy laserového zá�ení bezdrátových optických spoj�  (BOS) jsou následující: 

• zá�ení je impulsní, 

• impulsní výkon Pp je �ádov�  desetiny až stovky miliwatt� , 

• délka laserových impuls� tp je �ádov�  desetiny až stovky nanosekund,  

• opakovací kmito� et fop je �ádov�  v rozmezí od jednotek megahertz�  do jednotek 

gigahertz� , 

• celková doba vyza�ování, nebo také délka sledu impuls� , T je neomezená,  

• laserové svazky jsou obvykle gaussovské, nebo typu Top Hat, jejich divergence �  jsou 

�ádov�  desetiny až desítky miliradián� ,  

• vlnová délka laserového zá�ení �  leží v okolí 800 nm, nebo 1 550 nm.  

Z uvedených vlastností pak vyplývá, že MPE musí být stanovena podle zvláštního postupu 

používaného p�i hodnocení impulsních nebo modulovaných laser� . P�i posuzování t� chto 

laser�  je nutné ze t�í následujících požadavk�  a) až c) použít ten, který je nejvíce omezující. 

Prakticky to znamená, že obecn�  dostaneme t� i r� zné hodnoty MPE, p�i� emž za nejvíce 

omezující budeme považovat hodnotu nejmenší. Nejmenší hodnota MPE musí být použita 

k ur� ení nebezpe� ných vzdáleností a k vymezení nebezpe� ných oblastí v okolí LZ. Kritéria 

pro ur� ení MPE v oblasti vlnových délek 400 nm až 106 nm jsou: 

a) ozá�ení zp� sobené jedním impulsem ze sledu nesmí p�ekro� it MPE pro jeden impuls, 

b) pr� m� rná intenzita oza�ování sledem impuls�  o celkové délce T nesmí p�ekro� it MPE

pro jeden impuls o délce T, 

c) dávka ozá�ení zp� sobená jedním impulsem ze sledu o celkové délce T nesmí p�ekro� it

maximální p�ípustnou dávku pro jeden impuls násobenou p�íslušným korek� ním 

faktorem. 
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2 Jmenovitá vzdálenost a oblast s nebezpe� ím poškození zraku  

Jmenovitá vzdálenost s nebezpe� ím poškození zraku NOHD [m] je taková vzdálenost od 

zdroje zá�ení, ve které intenzita ozá�ení nebo dávka ozá�ení odpovídá p�íslušné maximální 

p�ípustné dávce ozá�ení MPE pro rohovku []. P�i sledování pomocí optických pom� cek se 

tato vzdálenost prodlouží na hodnotu RNOHD [m].  

Jmenovitá oblast s nebezpe� ím poškození zraku NOHA je prostor, ve kterém intenzita 

oza�ování nebo dávka ozá�ení p�ekro� í p�íslušné maximální p�ípustné dávky ozá�ení MPE

rohovky. Tento prostor je ur� ován i pro p�ípady náhodného p�esm� rování laserového svazku. 

U mobilních BOS závisí na rozsahu úhlových výchylek laserového svazku a na charakteru 

oblasti, ve které se jednotlivé stanice mohou nacházet. Pro pozorování pomocí optických 

pom� cek musí být ur� ena RNOHA.   

Pro pozorování uvnit� kruhového svazku s gaussovským rozložením intenzity zá�ení vyplývá 

jmenovitá vzdálenost NOHD ze vztahu [2] 

2
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×+×
××

=
×-
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(2-1)

kde a – pr� m� r svazku na výstupu vysíla� e, [m], D – vzdálenost od zdroje zá�ení, [m],            

E – intenzita oza�ování, [W×m-2], Pt – výstupní vyza�ovaný výkon, [W], ac – � initel útlumu 

atmosféry, [m-1], 
 b – rozbíhavost svazku, [rad]. 

Za výstupní výkon se m� že dosazovat impulsní výkon nebo st�ední hodnota výkonu a to v 

závislosti na tom, podle jakého kritéria byla ur� ena maximální p�ípustná dávka ozá�ení. 

V našem p�ípad�  to bude výkon impulsní. N� kdy lze namísto výstupního výkonu použít 

vyzá�enou energii a namísto intenzity ozá�ení dávku ozá�ení. Výstupní pr� m� r a i rozbíhavost 

svazku 
 b jsou vztažené k té � ásti svazku, ve které se nachází 63 % energie. Pro kruhov�

symetrický gaussovský svazek se p�íslušný prostor nachází mezi kraji svazku, které jsou pro 

hygienické ú� ely definovány poklesem intenzity zá�ení na úrove� I0D/e, kde D0I  [W·m-2] je 

intenzita zá�ení na ose svazku ve vzdálenosti D od výstupní apertury. 

Vzhledem k tomu, že standardn�  je zadávána divergence svazku Q podle poklesu intenzity 

zá�ení na úrove�   I0D/e2, musíme vypo� ítat rozbíhavost svazku 
 b podle vztahu  
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Rovnici (2-2) lze odvodit ze vztah�  popisujících rozložení intenzity zá�ení gaussovského 

svazku.  

Ve vztahu (2-1) se bere v úvahu vliv atmosféry. Chceme-li však z hlediska bezpe� nosti ocenit 

nejhorší p�ípad, je nutné � len D×a- ce  zanedbat. Nahradíme-li intenzitu ozá�ení E maximální 

p�ípustnou dávkou ozá�ení EMPE, m� žeme pro jmenovitou vzdálenost potom odvodit vztah [2] 

b

MPE

t4

j
p

a
E
P

NOHD

-
×
×

=
(2-3)

Pro pozorování p� i použití optických sledovacích pom� cek, nap�íklad dalekohledu apod., se 

stanovuje RNOHD podle vztahu [] 

( )
b

1
j
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+×=

Ga
GNOHDRNOHD , (2-4)

kde G – � initel zesílení sledovacího p�ístroje, [–], G = D0/(7×10-3), D0 – pr� m� r objektivu 

sledovacího p�ístroje, [m], 7×10-3 – teoretický maximální pr� m� r zornice Dz, [m]. 

P�edpokládá se, že pr� m� r okuláru pozorovacího p�ístroje není v� tší než 7 mm. Vztah (2-4) 

Chyba! Nenalezen zdroj odkaz� . vychází z požadavku, aby na rohovku oka dopadalo zá�ení 

o intenzit�  odpovídající nanejvýš EMPE. 

3 Optimalizace výstupního výkonu Pt a divergence svazku �   

Jestliže zohled� ujeme rizika spojená s vlivem laserového zá�ení na lidské oko, považujeme za 

optimální takové hodnoty vysílaného výkonu Pt a divergence laserového svazku � , p� i 

kterých jsou jmenovitá vzdálenost s nebezpe� ím poškození zraku NOHD a rozší�ená 

jmenovitá vzdálenost s nebezpe� ím poškození zraku RNOHD minimální, nebo menší než 

zvolená hodnota t� chto veli� in. Výkon Pt a divergence � mají na ob�  jmenovité vzdálenosti 

protich� dný vliv. P�íklady jednotlivých závislostí jsou na Obr.  a Chyba! Nenalezen zdroj 

odkaz� .. 

Základní veli� inou, kterou je nutné p� i optimalizaci dot� ených veli� in respektovat, je linková 

rezerva M [dB] pro maximální požadovanou vzdálenost mezi stanicemi Dmax. Rezervu lze 

stanovit z redukovaného stacionárního modelu spoje, jenž je matematicky vyjád�en nerovností 
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rsatrr PPS << , (3-1)

kde Pr – p�ijímaný výkon zá�ení, [dBm], Prsat – maximální p�ípustný p�ijímaný výkon zá�ení, 

Sr – citlivost p�ijíma� e, [dBm]. 

P�ijímaný výkon je dán vztahem [4] 
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×+=

D�D
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log20
TXA

RXA
tr , (3-2)

kde DTXA – pr� m� r vysílací apertury, [m], DRXA – pr� m� r p�ijímací apertury, [m]. 

Obr. 1: Závislost jmenovitých vzdáleností NOHD a RNOHD na výstupním výkonu Pt

Obr. 2: Závislost jmenovitých vzdáleností NOHD a RNOHD na divergenci �  t
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S využitím vztah�  (3-1) a (3-2) lze získat grafické vyjád�ení stacionárního redukovaného 

modelu, jehož p�íklad je na Obr. 3. 
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Obr. 3: Grafické vyjád� ení redukovaného stacionárního modelu spoje 

Linková rezerva, která závisí na okamžité vzdálenosti mezi stanicemi, je dána vztahem [4] 

( ) ( ) rr SDPDM -= , (3-3)

Na Obr. 3 je znázorn� na linková rezerva pro D = 2 000 m.  

Mobilní BOS musí spolehliv�  pracovat od minimální Dmin do maximální Dmax délky spoje. 

Nech�  požadované rozp� tí provozních délek spoje je 100 m až 2 000 m. Pro p�ípad 

ilustrovaný obrázkem Obr. 4 není tento požadavek spln� n, nebo�  p�ibližn�  pro                       

D Î �100 m, 150 m� platí: 

rsatr PP > , (3-4)

Pokud chceme zachovat stanovené rozp� tí provozních délek spoje, musíme v prvním 

p�iblížení zajistit následující požadavek: 
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( ) rsatminr PDP = , (3-5)

kde Pr – p�ijímaný výkon zá�ení, Prsat – maximální p�ípustný p�ijímaný výkon zá�ení. 

P�i optimalizaci vysílaného výkonu a divergence svazku lze postupovat podle n� které z 

následujících metodik. 

3.1 Metodika M 

1. Pro D = Dmax se zvolí hodnota linkové rezervy Mz, pod kterou linková rezerva M(Dmax) 

nesmí poklesnout.  

2. Pro D = Dmax se vypo� ítá minimální hodnota p�ijímaného výkonu laserového zá�ení Prz, 

pod kterou p�ijímaný výkon nesmí poklesnout: Prz(Dmax) = Sr + Mz  

3. Zvolí se n� kolik hodnot výstupního výkonu laserového zá�ení Ptj, kde j = 1, 2, 3,…n. Pro 

praktický návrh parametr�  spoje je vhodné vybrat katalogové hodnoty výkonu reálných 

zdroj�  zá�ení. 

4. Pro každou hodnotu výkonu Ptj se bude m� nit divergence laserového svazku �  s cílem 

nalezení takové hodnoty divergence � jo, pro kterou budou sou� asn�  spln� né následující 

podmínky: 

• pro D = Dmax bude pro p� ijímaný výkon Pr platit: Pr ³ Prz, 

• tj

min
PNOHDNOHD = , kde tj

min
PNOHD – minimální zjišt� ná hodnota jmenovité 

vzdálenosti s nebezpe� ím poškození zraku pro výstupní výkon Ptj,  

• pro D = Dmax bude pro mezní úhlovou odchylku svazku dGam [rad] platit: dGam ³ dRSam, 

kde dRSam  – úhlová chyba �ídicího systému (RS), [rad]. 

Divergence � jo je optimální divergence laserového svazku pro j-tou hodnotu výstupního 

výkonu laserového zá�ení. 

Mezní úhlová odchylka dGam gaussovského svazku se stanoví na základ�  výstupního 

výkonu a divergence svazku podle vztahu [4]  

( )
t

2
RXA

2
r2

Gam
1850

ln50
PD,

D�S
�.	

×××

××
××-=

p
, (3-6)

Odchylka dGam je taková úhlová odchylka svazku, p�i které je hodnota p�ijímaného výkonu 

Pr rovna citlivosti p�ijíma� e Sr. Chyba dRSam je dána kvalitou a p�esností RS.   
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5. Vyberou se celkov�  optimální výstupní výkon *
tP  a celkov�  optimální divergence svazku 

*
t� , kdy platí: { }tnt3t2t1

minminminmin ,,,min PPPP* NOHD...NOHDNOHDNOHDNOHDNOHD == , kde 

NOHD* – optimální jmenovitá vzdálenost s nebezpe� ím poškození zraku. Veli� iny *
tP a 

*
t� tvo�í optimální kombinaci výstupního výkonu a divergence laserového svazku. 

3.2 Metodika NOHD 

1. Zvolí se hodnota jmenovité vzdálenosti s nebezpe� ím poškození zraku NOHDz, která nesmí 

být p�ekro� ena. 

2. Zvolí se n� kolik hodnot výstupního výkonu laserového zá�ení Ptj, kde j = 1, 2, 3,…n.  

3. Pro každou hodnotu výkonu Ptj se bude m� nit divergence laserového svazku �  s cílem 

nalezení takové hodnoty divergence � jo, pro kterou budou sou� asn�  spln� né následující 

podmínky: 

• pro jmenovitou vzdálenost s nebezpe� ím poškození zraku NOHD bude platit:     

NOHD < NOHDz, 

• pro D = Dmax bude pro linkovou rezervu M platit: M = tj

max
PM , kde tj

max
PM – maximální 

hodnota linkové rezervy pro výstupní výkon Ptj, Dmax – maximální délka spoje, 

• pro D = Dmax bude pro mezní úhlovou odchylku svazku dGam platit: dGam³ dRSam. 

4. Vyberou se celkov�  optimální výstupní výkon *
tP  a celkov�  optimální divergence svazku 

*� , kdy platí: { }tnt3t2t1
maxmaxmaxmax ,,,max PPPP* M...MMMMM == , kde M* – optimální linková 

rezerva. Veli� iny *
tP a *� tvo�í optimální kombinaci výstupního výkonu a divergence 

laserového svazku.  

3.3 Výsledky optimalizace � ešené podle metodiky M 

P�edpokládejme, že vysíla�  BOS generuje gaussovský kruhov�  symetrický svazek. Dále 

p�edpokládejme, že svazek a spoj mají následující parametry:  

• vlnová délka �     785 nm,  

• délka jednoho impulsu tp 3,2×10-9 ns, 

• opakovací kmito� et fop   155,0 MHz, 

• celková doba vyza�ování T  3,0×104  s, 

• výstupní pr� m� r laserového svazku a    0,03 m, 

• pr� m� r vysílací apertury DTXA    0,20  m, 
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• pr� m� r p�ijímací apertury DRXA   0,03 m, 

• maximální p�ípustný p�ijímaný výkon zá�ení Prsat  -13 dBm, 

• citlivost p�ijíma� e Sr    -43 dBm.  

Celková doba vyza�ování spoje T je sice neomezená, ale v souladu s normou musíme 

uvažovat 30 000 s. Nech�  provozní délka spoje D leží v intervalu �100 m, 2 000 m�. 

Výpo� tem MPE podle metodiky uvedené v norm�  dostaneme: EMPE = 20 W×m-2. Parametry 

spoje, pro které se hledají optimální hodnoty, jsou: 

• vysílaný impulsní výkon Ppt    �5, 150� mW, 

• divergence svazku Q   �5, 60� mrad.  

P�i �ešení úlohy se dodržoval požadavek vyjád�ený vztahem (3-5). V d� sledku této 

skute� nosti byla linková rezerva M(Dmax) p�ibližn�  konstantní pro libovolnou kombinaci 

výstupního výkonu a divergence svazku. Pro výkon Ptj byla tedy nalezena jen jedna hodnota 

divergence � , která byla proto považována za optimální: � = � jo, viz � ást Chyba! Nenalezen 

zdroj odkaz� .. Pro úhlovou chybu sledovacího systému dRSam jsem uvažoval hodnotu 17,4 

mrad (1°). Výsledky jsou uvedené v Tab. 1. Pro výpo� et RNOHD jsem zvolil pr� m� r 

objektivu sledovacího p�ístroje   Do = 0,02 m. 

Ptj [mW] � jo [mrad] M [dBm] dGam [mrad] NOHD [m] RNOHD [m] 
     5 9,9 4,06 9,3 -0,868 1,498 

10 14,0 4,06 13,0 -0,241 2,126 
15 17,2 4,04 16,0 0,037 2,396 
20 19,9 4,02 19,0 0,202 2,557 
30 24,4 4,01 22,9 0,397 2,749 
40 28,1 4,03 27,0 0,515 2,873 
50 31,5 4,01 30,0 0,593 2,945 

100 44,5 4,02 41,9 0,791 3,146 
150 54,6 4,01 51,3 0,877 3,227 

Tab. 1: Jmenovité vzdálenosti s nebezpe� ím poškození zraku 

Z Tab. 1 vyplývá, že celkov�  optimální výkon a divergence svazku jsou 20 mW, resp.        

19,9 mrad, nebo�  v tomto p�ípad�  je hodnota NOHD nejmenší ze všech, pro které platí:     

dGam ³ dRSam. 

4 Záv� r 

Problematika hygienické bezpe� nosti laserových mobilních BOS je mimo�ádn�  významná, 

nebo�  poloha laserových svazk�  i jednotlivých stanic spoje se náhodn�  m� ní. Z toho vyplývá, 
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že je nutné znát p�esné hodnoty bezpe� nostních ukazatel�  a podle nich p�ijímat organiza� ní 

opat�ení, která odpovídají charakteru a zp� sobu použití spoje a prost�edí, ve kterém spoj 

pracuje. S ohledem na hygienické aspekty provozu mobilních BOS je vhodné minimalizovat   

jmenovitou vzdálenost s nebezpe� ím poškození zraku NOHD. Tuto úlohu lze zabezpe� it 

volbou pracovní vlnové délky spoje a p�edevším optimalizací výstupního výkonu zá�ení Pt a 

divergence svazk� � . 

Optimalizaci je možné uskute� nit podle metodik uvedených v tomto � lánku. Pro konkrétní 

zvolený p�íklad se optimaliza� ní úloha zjednodušila, nebo�  jsem p�ijal požadavek, aby rozsah 

pracovních vzdáleností mezi stanicemi byl konstantní pro libovolné hodnoty 

optimalizovaných veli� in. D� sledkem toho byla i linková rezerva spoje konstantní, nebo�

bylo nutné dodržovat podmínku (3-5).     

P�edložené metodiky je možné použít i v p�ípad� , že zv� tšíme po� et omezujících podmínek, 

nebo naopak n� které požadavky zmírníme. Je možné nap�íklad snížit hodnotu zvolené linkové 

rezervy pro maximální délku spoje, nebo p�ipustit zm� nu minimální délky spoje v n� jakém 

p�ijatelném rozmezí.
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Resumé: 

P� esné ur� ení orientace v prostoru a pozice jsou jedny z hlavních úkol�  navigace. V dnešní 

dob�  je možné velmi precizn�  navigovat malá letadla � i bezpilotní letouny. Naviga� ní systémy 

využívající inerciálních senzor�  jsou ovšem velmi drahé, objemné a mají vysokou spot� ebu 

energie. Proto je cílem mnoha výzkumných skupin vyvinout kompaktní, nízkonákladové 

systémy, založené na inerciálních senzorech dopln� ných pomocnými senzory spole� né 

s implementací pokro� ilých algoritm�  adaptivní filtrace. Tento p� ísp� vek popisuje modulární 

naviga� ní systém, založený na inerciálních senzorech, dopln� ný o pomocné senzory (GPS, 

inklinometry, magnetometr, tlakové senzory) a jeho možnosti p� enosu a záznamu letových dat. 

Precise attitude and position determination is one of main tasks in a navigation procedure. 

Nowadays, there is a possibility to navigate military Unmanned Aerial Vehicles (UAVs) 

accurately. But such a precise navigation system based on inertial sensors is not only 

expensive, but also large-sized and it has high power consumption for the proper 

functionality. Therefore, in the case of small UAV navigation many research teams all around 

the world evaluate lightweight, low-cost solution based on inertial sensors aided by 

complementary sensors together with advance algorithms and adaptive filtering methods. 

This paper describes such an inertial-based modular navigation system with aiding systems 

(GPS, tilt sensors, magnetometer, and pressure sensors) and its capability to transmit and 

store flight data. 
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1 Introduction 

The navigation is the key factor of many human activities. In most of areas, where the 

position knowledge is needed, the Global Navigation Satellite Systems (GNSS) solved the 

problem, but there still exist domains in which GNSS usage is not possible or precise enough 

like navigation in urban areas or indoors [1]. Hence, it is preferred to estimate attitude using 

inertial sensors (angular rate sensors and accelerometers), usually based on Micro-Electro 

Mechanical Systems (MEMS) technology, which are able to provide high rate attitude update 

at low costs [2], [3]. Therefore, this paper describes low-cost modular system for attitude and 

position determination [4], [5]. Our modular system is based on inertial sensors supplemented 

with information gained from other sensors to minimalize errors in the attitude and position 

estimation. Orientation (electrolytic tilt sensor, magnetometer), velocity (differential pressure) 

sensors, and satellite navigation system (GPS) are used as the supplementary information 

sources. The structure of the modular navigation system and its accuracy is dependent on the 

user demand and on the number of aiding subsystems. Because of the system modularity all 

sensors may be connected using an automatic system configuration which fulfils standards 

IEEE1451. 

2 Modular Navigation System 

Current setup of the modular navigation system is shown in Fig. 1. The system is composed 

of an inertial measurement unit (ADIS16355, data sampled at 100 Hz), electrolytic tilt sensor 

(EZ-Micro 50-D70, data sampled at 20 Hz), GPS receiver (Garmin 18x LVC, data sampled at 

5 Hz), magnetometer (HMR2300, data sampled at 100 Hz), and an air data computer with 

absolute and differential pressure sensors (FreeScale MPXA4115 and MPXV7002, data 

sampled at 20 Hz). Each module consisted of the appropriate sensor connected to a universal 

board (node). The master module communicated with the nodes via CAN bus interface, 

generated synchronization marks and acquired all the data. The data were then recorded to a 

SD memory card logger and selected data were transmitted to the ground station.  

Universal system boards of our design, see Fig. 2a), were based on FreeScale HC12 processor 

and used in each module. For testing purposes the master module also used same board as the 

rest of the system. However, for the final implementation, which was more computationally 

intensive, a board with processor STM32F407, see Fig. 2b), was developed.  

Modules identification and configuration based on the group of IEEE 1451 standards were 

implemented in the master and in universal modules in order to deal with demands for smart 



12. mezinárodní v� decká konference „M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2012 

�

~ 158 ~ 

sensors systems [6]. This group of standards enabled calibration of the running system, self-

description or plug & play capabilities. The IEEE1451 data description and communication 

protocol [7] were used for different systems and more about this group of standards and its 

performance was described in [8]. 

Fig. 1: Schema of the modular navigation system

Innovative master module included not only data acquisition, but also navigation algorithms 

dealing the data by fusion algorithms using extended Kalman filters. These estimators 

provided navigation state data (attitude, velocity and position) determined from the calibrated 

sensor outputs [9]. 

a) Universal node board with FreeScale 

HC12 processor 

b) Master board with STM32F407 processor 

Fig. 2: Universal system boards (nodes) and master board
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Finally, the computed attitude, position, and velocity together with other additional aircraft 

parameters were transmitted via wireless connection to the ground station. The ground station 

monitoring software, see Fig. 3, provided a map representation of the aircraft’s current 

position, attitude, heading, and additional aircraft parameters. 

Fig. 3: Ground Station monitoring software (running)

3 System Tests 

The first flight test with the modular navigation system was performed using the RC 

controlled UAV (see Fig. 4). The test area covered a small civil airport of an approximate size 

of 0.5 km × 0.5 km. All navigation data were transferred to the ground station using wireless 

communication module DECT HW68010 [10]. The evaluation of the received data proved 

that the wireless communication module was not suitable as transfer system for all data, 

because of frequent outages in the data stream. These occurred when the UAV reached a 

specific maximum range and also when the transmitter and receiver were not in line-of-sight, 

thus blocked by any part of the UAV or another objects. Another system tests using a driven 
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cart showed similar results and failures in the wireless transfer. Thus, the following steps of 

the system development incorporated validation of the wireless module and design of a flight 

data recorder. 

Fig. 4: RC controlled UAV Bellanca Super Decathlon XXL during test-flight. �

3.1 Wireless Communication Validation 

The wireless communication module tests were carried out in the laboratory conditions as 

well as on the small civil airport. Because there were multiple modules available, we have 

tested all of them. All modules were set to default factory settings, the baud rate was set to 

230 kbit/s and the modular navigation system sampling frequency was set to 100 Hz. The 

laboratory tests including 5 meter line-of-sight transfer showed no failures. Therefore, it was 

assumed the outages occurred only in the case of signal blockage or interference. The field 

tests were performed during a straightforward walk with the transceiver moving away and 

back from the stationary receiver and the line-of-sight was preserved at all times. Table 1 

shows that every RF module suffered by multiple outages during the specific part of the 

testing path (possible RF interference) and that the maximum operational range for all 

modules was determined to be approximately 1200 meters. These results very clearly points 

to the fact, that in the former setup, there needed to be a more reliable source of data 

recording and that the wireless communication modules can be only used for the flight 

monitoring, where the outages do not play so critical role. 
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RF Module 
number Direction Outage start at 

(m) 
Outage end at 

(m) 
Maximum measured 

range (m) 

41744 
Away 73 1209 

1252 
Back 539 12 

41744 
Away 512 1105 

1272 
Back 547 9 

41744 
Away 522 847 

1270 
Back 558 11 

42000 
Away n/a 668 

1279 
Back 1167 n/a 

42000 
Away n/a 1255 

1285 
Back 1192 n/a 

43608 
Away 135 516 

1269 
Back 559 169 

43608 
Away 125 518 

1286 
Back 551 164 

43608 
Away 129 517 

1294 
����� ���� 	�
�

Tab. 1: Test and Validation of the Outage Presence and Maximum Measured Range of 

the Wireless Communication 

3.2 Flight Data Recorder 

Flight data recorder was developed as an answer to the unreliable wireless communication 

and it was used as a backup system as well as the primary system for flight data storage. 

Flight data recorder consisted of a universal board and SD/micro SD board, which contained 

the SD slot and supporting electronics. Communication with the SD Card was done through 

the SPI interface and all measured data were stored in a simple structure without a file system. 

The main advantage of this solution was the robustness and especially, the resistivity to power 

failure, which could cause maximum data loss of the last three frames of measured data from 

all sensors. 

Flight data recorder stored data obtained via a serial bus RS-232 to the SD Card. The storage 

structure was based on the minimum length of processed data that corresponded to one sector 

at SD card, which was 512 bytes. Each sector consisted of 2 bytes header and 510 bytes of 

data. The header was further divided into 10 bits determining the length of the data stored in 

sector, 1 bit for the identification of power failure and the other spare 6 bits reserved for any 

future development. 
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Data from the SD or micro SD card were enabled to be imported and displayed using the 

GroundStation or Modular System Data Acquisition software (ModSys, see Fig. 5). This 

software converted data from the raw format into Matlab MAT file format containing float 

array of measured data. ModSys software was also used for system testing purposes and was 

capable to collect, store, and display all measured data. 

Fig. 5: Modular system data acquisition software

4 Conclusion 

In this paper we have introduced the current state of our modular navigation system and its 

capabilities of flight data monitoring and recording. The tests and validation of the wireless 

communication showed, that the used RF transmitter and receiver was suitable for low data 

rate and monitoring of navigation data and aircraft parameters only, where occasional outages 

did not play such an important role. As a consequence, we have designed a primary flight data 

recorder using the SD memory card. The SD logger together with the developed data 

acquisition software provided us robust data storage with a straightforward conversion to 

Matlab format for further data analysis.  
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Resumé: 

Tento � lánek se zabývá algoritmy pro detekci p� íp. sledování objekt�  v obraze. Detekované 

objekty jsou p� edstavovány osobními automobily, které se pohybují v m� stské zástavb�  a jsou 

sledovány pomocí kamery. V algoritmech jsou využity základní metody detekce objektu 

v obraze, které jsou upraveny pro danou úlohu. Jedná se p� edevším o volbu optimální 

prahové hodnoty pro p� evod obrazu do binární podoby. Jako vstupní data slouží jak statické 

obrazy, na kterých jsou zachyceny scény za r� zných vn� jších podmínek. Jde nap� . o r� znou 

denní dobu a ro� ní období. K naprogramování a testování navržených algoritm�  je 

použito programové prost� edí Matlab. 

In this paper we describe basic algorithms for detection of objects. The detected objects are 

most of personal cars that are moved in urban environment and are tracked by different types 

of camera therefore the accepted input data are static image. The used cameras are kept in 

stationary and are taken in different outside condition as weather change depending in daily 

and annual time for example night – daylight, spring – winter and summer condition. The 

important step in algorithms for detection of objects is optimal threshold choice which is a 

basic problem for conversion of grayscale image to binary image. The programming and 

testing of designed algorithms are used by environment program Matlab. 

1 Detekce objekt�  v obraze 

Detekce objekt�  v obraze p�edstavuje proces, jehož ú� elem je detekovat objekty 

s požadovanými vlastnostmi ve snímané scén�  a následn�  zjišt� ní ur� itých informací o t� chto 

objektech. Nej� ast� ji nás zajímají sou�adnice objektu, jeho velikost a tvar p�íp. jeho rychlost 

pohybu, atd. Výb� r požadovaných informací pak záleží na aplikaci, pro kterou je detekce 

objekt�  využívána. Celý proces je pak možné popsat schématem na Obr. 1., kdy pomocí 

kamery je snímaná scéna, ve které se nacházejí objekty. Obraz na výstupu kamery je následn�
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Objekty v 
prost� edí Kamera Zpracování obrazu 

Získání 
informace 
o objektech

Obraz 
v pravých 
nebo 
nepravých 
barvách

Šedý obraz Binární obraz 
Hledání 
objekt�
podle 
daných 
kritérií 

(2) 

(1) 
Úprava kontrastu 

zpracován a výstupem tohoto zpracování jsou zjišt� né informace o detekovaných objektech. 

V tomto � lánku se budeme zabývat metodami zpracování výstupního obrazu kamery za 

ú� elem detekce objekt�  v infra� erveném (IR) a ve viditelném spektru a vyhodnotíme 

použitelnost jednotlivých spekter pro detekci vojenské techniky a civilních vozidel. 

Obr. 1: Proces detekce zájmových objekt�  v obraze 

1.1 Základní princip zpracování digitálního obrazu 

V závislosti na typu použité kamery m� že být výstupní obraz analogový nebo digitální. 

V p�ípad�  analogové kamery, je nutné obraz p�ed zpracování digitalizovat. U kamery pro 

viditelné spektrum je obraz poskytován v pravých barvách p�ípadn�  v odstínech šedé. U 

kamery pro infra� ervené spektrum je poskytovaný obraz v tzv. nepravých barvách, kdy op� t 

m� že být využita barevná nebo šedotónová paleta. K detekci objektu je nutné získaný obraz 

p�evést na binární, ve kterém hledané objekty mají konstantní hodnotu, která se liší od 

konstantní hodnoty pozadí. � et� zec zpracování je uveden na Obr. 2. P�evod obrazu do binární 

podoby m� že probíhat p�ímo ze zdrojového obrazu (cesta (2) na Obr. 2.), ale � ast� jší je 

zp� sob, kdy se obraz nejd�íve p�edzpracuje (cesta (1) na Obr. 2.). P�edevším jde o úpravu 

kontrastu, ale mohou to být i další úpravy jako ost�ení, filtrování apod.  

Obr. 2: � et� zec zpracování obrazu 

1.2 Detekce objekt�  v IR spektru 

P�i snímání scény kamerou pracující v IR spektru, získáváme na výstupu snímky v nepravých 

barvách p�ípadn�  v odstínech šedé, kdy jednotlivé odstíny odpovídají ur� itému rozsahu teplot 

ve scén� . K detekci objektu v tomto spektru jsme navrhli dv�  metody zpracování výstupních 
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snímk� , kdy první metoda využívá úpravu jasové stupnice a druhá metoda pracuje s hledáním 

optimální prahové hodnoty pro p�evod na binární obraz. 

1.2.1 Úprava jasové stupnice 

K p�evodu na binární obraz využívá první metoda úpravu jasové stupnice, konkrétn�  zv� tšení 

kontrastu obrazu a využívá konstantní prahovou hodnotu. Prahová hodnota rozd� luje 

jednotlivé obrazové body obrazu do dvou skupin, kdy v jedné skupin�  jsou pixely, jejichž jas 

nedosahuje prahové hodnoty a ve druhé skupin�  ty ostatní. V ideálním p�ípad�  pak pixely 

z jedné skupiny p�ipadají hledaným objekt� m a pixely z druhé skupiny pat�í pozadí. Metod 

pro nalezení optimálního prahu existuje n� kolik, viz [5]. Zp� soby zvýšení kontrastu obrazu 

jsou pak popsány v [1]. K odfiltrování nežádoucích objekt�  v obraze zmín� ná metoda dále 

využívá selekci objektu podle jejich velikosti a posouzení rozložení jasu u pixel�  pat�ících 

potenciálnímu hledanému objektu. Vývojový diagram algoritmu, který �eší detekci objektu 

podle první metody je uveden na Obr. 3. 

�

Obr. 3: Vývojový diagram 

Ke zv� tšení kontrastu obrazu se využívá úpravy histogramu jasových hodnot tak, aby všechny 

jasové úrovn�  byly v obraze zastoupeny co nejrovnom� rn� ji, viz Obr. 4 a Obr. 5. Takto 

upravený obraz se p�evede na binární, kdy prahová hodnota byla ur� ena pomocí Otsuovy 

metody hledání optimálního prahu. Všechny nalezené objekty jsou pak rozt�íd� ny na základ�

jejich velikosti, kdy jsou nejprve odfiltrovány ty objekty, které jsou zobrazeny mén�  než 

M = 70 pixely. Tato hodnota byla ur� ena experimentáln�  na základ�  testovacích snímk� . 

Druhá hrani� ní hodnota N je ur� ena na základ�  st�ední velikosti detekovaných objekt� . 
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Za ur� itých podmínek m� žou jednotlivé zájmové objekty sou� ástí jednoho reálného objektu. 

Tuto situaci je možné vyhodnotit na základ�  vzdálenosti t� žiš�  jednotlivých zájmových 

objekt� . Pokud je tato vzdálenost n� kterých zájmových objekt�  menší než standardní hodnota 

Dst, lze tyto objekty slou� it do jednoho zájmového objektu. Konkrétní hodnota Dst je závislá 

na n� kolika faktorech, jako nap�. na p�edpokládané velikosti zájmových objekt� , sm� ru 

snímání, vzdálenosti snímání, velikosti zorného pole kamery apod. V algoritmu je nastavena 

standardní hodnota Dst = 80.  

Na Obr. 4 a 5 jsou znázorn� ny výsledky detekce objekt�  metody využívající úpravu jasové 

stupnice. � ísla 1 a 3 ozna� ují p� vodní obraz s vyzna� enou oblastí, ve které byl detekován 

objekt, resp. jeho histogram a � ísla 2 a 4 obraz s upravenou jasovou stupnicí, resp. jeho 

histogram po úprav� . Na Obr. 4 byla zachycena situace v zimních podmínkách, kdy teplotní 

rozdíl objektu a pozadí je dostate� ný. Na Obr. 5. je zachycena situace v jarním období, kdy 

teplotní rozdíl objektu a pozadí není dostate� n�  vysoký pro spolehlivou funkci algoritmu. 

�

Obr. 4: Obraz po� ízený v zimním období 
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�

Obr. 5: Obraz po� ízený v jarním období 

1.2.2 Úprava prahové hodnoty 

Postup ur� ení zájmového objektu je podobný jako u p�edchozí metody s tím rozdílem, že se 

nevyužívá úprava kontrastu daného snímku. Dále tato metoda umož� uje pr� b� žn�  upravovat 

velikost prahu pro p�evod na binární tvar a hledaná velikost zájmového objektu je definovaná 

širokým intervalem hodnot, který závisí na rozm� ru sejmutého obrazu. Rozm� r obrazu je 

p�edstavován po� tem všech pixel�  a ozna� me jej S. Plochu objektu, který chceme detekovat, 

ozna� me N. Interval hodnot, který m� že nabývat N, musí být dostate� n�  široký, abychom byli 

schopni detekovat i malorozm� rné objekty, které zárove�  spl� ují druhou podmínku a to 

podmínku maximálního rozdílu intenzit pixel�  pat�ících detekovanému objektu. V algoritmu 

pak výchozí hodnotu prom� nné N nastavme N = S/42, což p�edstavuje nejv� tší možnou 

velikost zájmového objektu. Postup výpo� tu pomocných hodnot l1,l2, pro rozší�ení intervalu 

prahových hodnot, je popsán vývojovým diagramem na Obr. 6. vlevo. 

Pomocí Otsuovy metody, viz [3], ur� íme globální prahovou hodnotu t, kterou nazveme 

centrální hodnota. Horní hranice prahové hodnoty je dána t+l2 a dolní hranice je t+l1. 

Konstanty  N1 (N1=N/30), N2 (N2 = N/3) a N3 (N3 = N + 5N1), p�edstavují mezní hodnoty 

zájmových objekt�  a slouží k ur� ení hodnot l1, l2 a k ur� ení kritéria pro vyhodnocení 

zájmových objekt� . 

�
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�

Obr. 6: Vývojové diagramy metody využívající úpravu prahové hodnoty�

Algoritmus ur� ení zájmového objektu s využitím výše zmín� ného intervalu je popsán 

vývojovým diagramem na Obr. 6. vpravo. Po p�evodu barevného obrazu RBG na šedotónový 

I, vytvo�íme kopii I2 z obrazu I. V každém kroku najdeme jen zájmové objekty G a hodnotu 

pixel� , které pat�í danému objektu, nastavíme v I2 na nulu. Pr� b� h zpracování bude skon� en 

poslední prahovou hodnotou t2= t + l2 ve vypo� teném rozsahu prahu. Konstanta D = 83 byla 

experimentáln�  zvolena na základ�  testovacích snímk� . Protože nepoužíváme možnost 

zvýšení kontrastu, m� že se stát, že vybereme p�íliš malou hodnotu velikosti objektu. 

V d� sledku toho m� že docházet k detekci n� kolika objekt� , které pat�í jednomu reálnému 

�

a) zimní období                                       b) jarní období 

Obr. 7: Detekce objektu s využitím metody úpravy prahové hodnoty
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objektu. Z t� chto d� vod�  v dalším kroku pak provedeme spojení t� chto jednotlivých objekt�

do jednoho celku. Na Obr. 7. jsou uvedeny dosažené výsledky detekce objektu pro zimní a 

jarní období. 

1.3 Detekce objekt�  ve viditelném spektru 

K detekci objekt�  ve viditelném spektru jsme op� t navrhli dv�  metody. První metoda je 

založena na principu detekce hran jednotlivých objekt� , které jsou pak selektovány na základ�

jejich velikosti. Druhá metoda pak využívá barevný kontrast zájmových objekt� . 

1.3.1 Využití Laplaceova operátoru 

Laplece� v operátor, který využíváme k detekci hran objekt�  je dán následujícím vztahem: 

( ) ( ) ( )
2

2

2

2
2 ,,

,
y

yxf
x

yxf
yxf

¶
¶

+
¶

¶
=Ñ (1)

Druhá derivace p�edstavuje rychlost zm� ny hodnot jasu a projeví se zejména na strmých nebo 

izolovaných hranách. V diskrétním obraze lze tuto druhou derivaci ve sm� rech x, y po� ítat 

jako rozdíl rozdíl�  hodnot jasu ležících vedle sebe, viz [12], proto m� žeme výsledek aplikace 

Lapalceova operátoru nahrazovat vztahem: 

( ) ( ) ( ) ( ) ( ) ( )yxfyxfyxfyxfyxfyxf ,41,1,,1,1,2 ×-++-+-++=Ñ (2)

Pro Laplace� v operátor se používají konvolu� ní masky v pozitivní (negativní) variant�  [12], 

které jsou uvedeny na Obr. 8. 

�

Pozitivní varianta                                                  Negativní varianta 

Obr. 8: Konvolu� ní masky pro Laplace� v operátor 

Ke zvýrazn� ní hran a docílení efektu ost�ení obrazu, lze hodnoty derivací nebo Laplaceova 

operátoru p�i� íst p�ímo k originálnímu obrazu. Tato operace se nazývá superpozice (se� tení) 
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obrazu a výsledku derivace obrazu. Pro výpo� et superpozice používáme masku uvedenou na 

Obr. 9. 

�

Obr. 9: Konvolu� ní maska pro výpo� et superpozice 

Podstata zp� sobu �ešení je zvýrazn� ní hran a izolovaných bod� , proto pro jeden reálný objekt 

budeme zjiš� ovat jen jeho jednotlivé sou� ásti. To však znamená, že informace o velikosti 

nemusí odpovídat skute� nému stavu a ke spolehlivému výb� ru zájmových objekt�  je nutné 

nastavovat malé hodnoty pro dolní mez výb� rového kritéria. V ideálním p�ípad�  lze detekovat 

celou uzav�enou hranici objektu. V takovém p�ípad�  je velikost objektu zachována díky 

funkci dopln� ní prázdné � ásti této uzav�ené hranice. 

Na Obr. 10. a Obr. 11. jsou uvedeny výsledky metody, kde je postupn�  indexy 1 až 4 vyjád�en 

originální barevný obraz, jeho histogram, binární obraz složky G po zpracování a barevný 

obraz s ozna� enými detekovanými objekty. Používaná kritéria jsou velikost objektu (	  12), 

� initel pln� ní (	  30%). � initel pln� ní je definován jako pom� r mezi velikostí detekovaného 

objektu vzhledem k ploše nejmenšího opsaného obdélníka, který obsahuje všechny pixely 

tohoto objektu.  

�

Obr. 10: Detekce objekt�  s využitím metody detekce hran – obrázek 1
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Obr. 11: Detekce objekt�  s využitím metody detekce hran – obrázek 2 

1.3.2 Využití barevného kontrastu

Podstata této metody je založena na znalosti, p�ípadn�  odhadu barevném pom� ru složek R, G, 

B zájmového objektu ve výstupním obraze. U vojenské techniky ur� ené k p� sobení v rámci 

st�ední Evropy m� žeme nalézt p�edevším r� zné odstíny zelené barvy. Algoritmus, podle 

kterého jsou ur� ovány zájmové objektu u této metody je popsán vývojovým diagramem na 

Obr. 12. 

�

Obr. 12: Vývojový diagram algoritmu pro využití bar evného kontrastu 

Používanými kritérii jsou velikost objektu, � initel pln� ní a tvar objektu. Zájmové objekty jsou 

pak ty objekty, které mají, v p�ípad�  detekce objektu na velké vzdálenosti, velikost v intervalu 
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<50,150>, viz Obr. 13. P�i detekci na krátkou vzdálenost uvažujeme velikost objektu v 

intervalu <20000, 40000>, viz Obr. 14. Hodnoty uvedených interval�  se budou lišit 

v závislosti na rozlišení zpracovávaného obrazu a na typu vojenské techniky. Požadovaná 

hodnota � initele pln� ní je 22%. Tvar zájmového objektu je p�edstavován obdélníkem 

s pom� rem délka/ší�ka £ 2,5. 

�

Obr. 13: Detekce objekt�  na velkou vzdálenost 

Dosažené výsledky jsou uvedeny na Obr. 13. a Obr. 14. pro p�ípad detekce na velkou 

vzdálenost, resp. na krátkou vzdálenost. Výhoda této metody spo� ívá v zachování informace o 

velikosti daného objektu. Dále p�i detekci na krátkou vzdálenost lze lépe rozlišit r� zné barvy a 

z toho d� vodu m� žeme lépe odfiltrovat objekty pozadí. 

�

Obr. 14: Detekce objektu na krátkou vzdálenost 
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2 Záv� r

Z testování uvedených algoritm�  vyplynulo, že k detekci zájmových objekt� , které byly 

tvo�eny civilními osobními automobily a vojenskou kolovou a pásovou technikou, je 

vhodn� jší využívat IR spektrální pásmo. Zájmové objekty vytvá�ejí v tomto spektru v� tšinou 

dostate� ný kontrast. Problémy nastávají až v p�ípad� , že okolí objektu dosahuje srovnatelných 

teplot, nap�. p�i slunných dnech. Nejv� tší využití je pak p�i detekci objekt�  v noci. V d� sledku 

nerovnom� rného rozložení teploty na objektu je obtížné stanovit jeho p�esný tvar. Lepších 

výsledk�  bylo dosahováno pomocí metody, která využívá prom� nlivou hodnotu prahové 

hodnoty. Zvýšení kontrastu obrazu nemusí mít vždy pozitivní p�ínos. Detekce objekt�  ve 

viditelném spektru je zt� žována p�edevším maskováním vojenské techniky, nicmén�

v sou� asné dob� , kdy je boj veden i m� stkých zástavbách, m� že nesprávn�  volené maskování 

p� sobit jako demaskující p�íznak. Pokud je maskování zvoleno správn� , je detekce objektu 

problematická z d� vodu malého barevného kontrastu. Metoda založená na detekci hran 

objekt�  vykazovala lepší výsledky p�i jejich detekci na velkou vzdálenost. 
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Resumé: 

� lánek popisuje nové sm� ry vývoje leteckých komunika� ních systém�  leteckých provozních 

služeb. Zam�� uje se na principy, technologická � ešení a jejich provozních možností. 

The article describes a new trend in the development of the communication systems in air 

traffic services. It focuses on the principles, technologies solutions and their operational 

capabilities. 

1 Úvod 

Základním komunika� ním kanálem spojení mezi letedlem a zemí a letedly navzájem je VKV 

radiové pásmo. V brzké dob�  se u VKV leteckého pásma v Evrop�  se o� ekává jeho nasycení, 

a již v sou� asné dob�  je poci� ován nedostatek volných kmito� t�  nebo jejich p�epln� nost. 

Hlavním z d� vodu toho je tradi� ní koncept organizace letového provozu, založené na taktické 

kontrole letadel. To vytvá�í zvýšený požadavek na hlasové komunika� ní kanály lineárn�

s rostoucí hustotou letového provozu. � ešením t� chto stále rostoucím problém�  se zabývají 

mezinárodní letecké organizace. Zkoumají možnosti efektivn� jšího využívání spektra, hledají 

nové zp� soby realizace leteckého spojení a navrhují zm� ny v organizaci letového provozu. 

Jedním z �ešení je výzkumný projekt B-VHF, který byl spolufinancován Evropskou Komisí v 

rámci Sixth Framework Programme a má za úkol prozkoumat možnosti nového p�ístupu ve 

využívání frekven� ního spektra, a tím p�ekonání problému nedostatku kanál�  v leteckém 

VKV pásmu. Zam�� ení B-VHF projektu je na analýzu proveditelnosti širokopásmového VKV 

leteckého komunika� ní systém založeného na OFDM (Orthogonal Frequency Division 

Multiplexing), MC-CDMA (Multi-Carrier Code-Division Multiple-Access) technologiích. 

Zahrnuje jak hlasové, tak i datové služby a je spolu vyvíjen konsorciem spole� ností jako 

National Air Traffic Services Limited z Anglie nebo Lufthansa German Airlines z N� mecka a 

n� kolika dalšími.[1] 
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2  Princip systému B-VHF 

Systém byl koncipován jako pozemní mobilní širokopásmový systém využívající time-

division duplex (TDD). To je metoda vytvo�ení duplexního spojení pomocí poloduplexní 

komunikace, na základ� � asového d� lení kanálu. Samotné vysílání na fyzické vrstv�  využívá 

ortogonální frekven� n�  d� lený multiplex (OFDM), p�i n� m dojde k rozd� lení signálu na 

n� kolik desítek až stovek � ástí, které jsou následn�  vysílány na frekven� n�  posunutých sub-

nosných vlnách o malém datovém toku na každé z nich. V porovnání se stávajícími systémy 

je využití každého frekven� ního kanálu mnohem v� tší jak ukazuje obrázek Obr. 1. 

Obr. 1: Spektra jednostlivých typ�  signál�  [5]

Sub-nosné vlny jsou navzájem ortogonální, a proto nezp� sobují interferen� ní rušení mezi 

sebou. Ukázka ortogonálního signálu je vid� t na Obr. 5.1. Kombinace TDD a OFDM 

poskytuje dostate� nou kapacitu komunika� ního kanálu, robustnost kombinovanou s 

flexibilitou. Což jsou požadavky na komunika� ní systém ATM. [2] 

Obr. 2: Spektrum nosného signálu a ortogonálních sub-nosných signál�
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3 Využívání spektra 

Koncepce systém�  B-VHF vychází z pot�eby, co nejefektivn� ji využívat spektrum leteckého 

pásma. Na obrázku Obr. 3 je znázorn� na teoretická situace využívání neur� itého pásma 

jednotlivými typy spojení. 

Obr. 3: Teoretická situace využívání kanál�  ve VKV pásmu[5] 

Pásmo je zde rozd� leno do rozestup�  po 25 kHz a je využito jak k digitálnímu, tak 

analogovému typu spojení. Analogové kanály jsou v n� kterých kmito� tech rozd� leny na t� i 

kanály s rozestupy 8,33 kHz. Nejd� ležit� jší zde znázorn� nou vlastností je jejich � etnost 

využívání (power). V teoretickém modelu probíhá na všech kanálech neustálá komunikace a 

jsou neustále obsazeny a využívány. V praxi je situace zcela jiná. Jak znázor� uje obrázek je 

každý kanál využíván r� znou m� rou. � etnost využívání závisí jak na denní dob� , aktuální 

hustot�  dopravy v dané oblasti nebo i druhu informací, které jsou vysílány. 

Obr. 4 Praktická situace využívání kanál�  ve VKV pásmu[5]

N� které sub-nosné v MC-CDMA spektru (nap�. to mohou pásma o velikosti úkopásmových 

systém� ) mohou z� stat neobsazené. To otevírá možnosti paralelního používání sou� asných 
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8,33 kHz systém�  a MC-CDMA. A naopak MC-CDMA dokážou vyplnit mezery p�i 

využívání úzkopásmových systém� , bez vzájemného ovliv� ování. 

Obr. 5 P� echodná fáze využívání B-VHF[5]

B-VHF systém byl navržen jako moderní, pln�  digitální širokopásmový systém schopný plnit 

úlohy kladené na budoucí komunika� ní systémy ve strategických dokumentech ATM. Na 

po� átku, by m� l být instalován a používán paraleln�  s ostatními systémy VKV pásma. B� hem 

p�echodného období, by postupn�  nahradil stávající úzkopásmové systémy, a nakonec by 

z� stal, jako jediný komunika� ní systém pracující v pásmu VKV.[4] 

Systém prošel rozsáhlým testováním od jeho fyzické vrstvy, až po komplexní testy celého 

systému. Výsledky ukázaly, že B-VHF je schopen pracovat za r� zných podmínek s tolika 

uživateli, kolik odpovídá o� ekávané hustot�  budoucí letecké dopravy.[4] 

4 Koncepce systému B-VHF 

B-VHF je pozemní širokopásmový VKV systém integrující hlasové a datové spojení 

využívající architekturu bun� k s vyžitím techniku p�enosu na více nosných vlnách (CDMA). 

Koncepce celého systému je založena na síti pozemních stanic, pracujících jako sí� ové 

kontrolní stanice ur� ující konfiguraci, � asovou synchronizaci, p�ipojování a odhlašování do 

sít�  a p�ístup uživatel�  k hlasovému a datovému spojení. 

Jednou z možných rozší�ení systému je jeho fungování bez pozemních stanic, kdy jedno 

letadlo by p�evzalo její funkci. To by umožnilo systému fungovat v oblastech bez 

infrastruktury pozemních stanic. (B-VHF avionika by nejspíš i tak zahrnovala rádia pracující 

s AM-DSB práv�  pro takovéto oblasti). 

B-VHF systém využívá n� kolik širokopásmových kanál�  k poskytování jeho služeb. P�esná 

ší�ka kanálu zatím nebyla p�esn�  definována, sou� asn�  zkoušené ší�ky jsou 1 MHz a 500 kHz 

frekven� ního pásma. 



12. mezinárodní v� decká konference „M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2012 

�

~ 179 ~ 

Preferované spektrum pro který je celý systém vystav� n je 118 - 137 MHz, vlastnosti systémy 

umož� ují pracovat i jiných pásmech, které jsou v letectví používána, a to až do frekvencí, 

které využívají dálkom� rná za�ízení DME (Distance Measuring Equipment ). 

B-VHF integrovaný systém byl navržen, aby poskytoval sou� asnou podporu pro tém��

všechny využívané druhy služeb souvisejících s bezpe� ností letu, v� etn�  všech druh�  letových 

provozních služeb, obecné služby uspo�ádání letového provozu a hlasových a datových zpráv 

pro opera� ní �ízení aerolinek. 

B-VHF systém je pln�  duplexní založený na metod�  TDD (Time-Division Duplex) a 

podporuje point-to-point (PP) hlasové a datové spojení letadlo-zem, tj.  p�ímo mezi pozemním 

stanovišt� m a konkrétním letadlem, za použití implicitn� /explicitní disktrétní adresy letadla. 

Systém je také schopen všesm� rových hlasových i datových broadcast�  a multicast� , a tím i 

všech služeb, které jsou s tímto typem vysílání spojeny. 

Všechna vysílání pro pozemní stanici jsou vždy spojení point-to-point a ozna� ují se jako 

zp� tné spojení (Reverse Link - RL). Letadlo m� že vysílat pouze pro tu pozemní stanici, který 

kontroluje daného uživatele. V p�ípad� , že letadlo využívá spojení s jiným letadlem, pracuje 

pozemní stanice jako spojovatel a p�eposílá p�ijité zprávy RL od vysílajícího letadla formou 

dop�edného spojení (Forward Link - FL), tj. pozemní stanicí k letadlu nebo letadl� m, které se 

nacházejí uvnit� bu� ky obsluhované danou pozemní stanicí. Spojování p�es pozemní stanici 

se využívá k nahrazení typického AM-DSB spojení mezi letadly, kdy ostatní letadla slyší co 

je vysíláno, ale také k vytvo�ení p�ímých spojení mezi konkrétními stanicemi. 

Letištní služby jsou v sou� asné dob�  poskytovány do vzdálenosti 25 NM (43,3 km). Oblastní 

služby pokrývají oblast do vzdálenosti 60 NM (111,12 km), zatímco poskytování tra� ových 

služeb m� že p�esáhnou 175 NM ( 324,1 km). B-VHF je bu� kový systém zam�� ený na nové 

opera� ní koncepce, nap�. dynamické využívání vzdušného prostoru. Celý systém by m� l 

pokrýt stejný prostor a plnit stejné funkce jako to d� lají sou� asné systémy. 

Každá bu� ka je umíst� na v ur� ené oblasti na své jedine� né frekvenci a je schopna poskytovat 

letadl� m mnohonásobné hlasové a datové spojení, což p�edtím vyžadovalo n� kolik 

úzkopásmovými VKV kanál� . 

Jedna bu� ka by m� la být schopna poskytnout hlasový okruh pro n� kolik sektor� � ízení 

letového provozu a soub� žn�  vytvo�it hlasové i datové spojení mezi letadly. Ve v� tšin�

p�ípadu by m� lo být možno využito stávajících pozemních za�ízení pouze je p�ed� lat na 

stanice systému B-VHF. 

Pokrytí velkých oblastí p�i poskytování tra� ových služeb je �ešeno "klonováním" pozemních 

stanic. Tímto zp� sobem pracuje n� kolik stanic jako jedna velká. V p�ípad�  p�eletu letadla 
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mezi dv� ma klonovanými bu� kami se musí uskute� nit takzvané p�edání, a to kv� li 

rozdílnému pásmu, které je využíváno bu� kami. 

Na rozdíl od p�echodu z jedné bu� ky poskytující službu do druhé s jiným druhem služeb, což 

z� stává pod kontrolou obsluhy na palub�  letadla, je p�edání mezi bu� kami jedné služby 

poskytované na velké oblasti starostí systému pozemních stanic a nevyžaduje žádné zásahy ze 

strany posádky. [3] 

6 Záv� r 

B-VHF systém p�ichází se zcela novým p�ístupem k využívání spektra. Pracovní kanál je 

oproti stávajícím úzkopásmovým systém� m okolo 1 MHz, dokáže však spektrum využívat 

efektivn� ji než stávající systémy. V první �ad�  využívá k p�enosu sub-nosné vlny o menším 

datovém toku  s daleko menší ší�kou spektra, než mají úzkopásmové systémy a za druhé sub-

nosné vlny jednoho kanálu nemusí být umíst� ny všechny vedle sebe, ale mohou být 

rozkouskované na v� tší ší�ce, než je 1 MHz. To by bylo velkou výhodou v první fázi 

p�echodu, kdy by se systémem B-VHF obsazovaly hlavn�  nevyužívané kanály. 
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Resumé: 

Cie�om príspevku je priblíži�  vytvorenie databázy skratiek v slovensko-anglickej verzii, 

zameranej na oblas�  avionických systémov. Príspevok tiež popisuje formu jej riešenia 

a administrácie cestou webovej stránky. Využitie koncepcie otvoreného systému umož� uje 

úpravy už existujúcich položiek, resp. vkladanie nových položiek do databázy. 

The aim of the contribution is to start creating the abbreviation database of avionics in the 

Slovak-English version. The contribution also describes the form and administration of the 

database abbreviations on website. The database is of open-system concept with the 

possibility of correcting existing items or adding new ones. 

1 Úvod 

Pre sú� asnú dobu je charakteristický rýchly a zna� ný rozvoj vedy a techniky. Neustále 

vznikajú � alšie nové javy a informácie, ktoré je nutné pomenova� , zdokumentova�

a prezentova�  ich. Nevyhnutnos�  presnej terminológie má vplyv nielen na jej � alší rozvoj, ale 

predovšetkým na správnu odbornú i bežnú komunikáciu. V súvislosti s leteckou technikou ku 

komunikácii patrí aj používanie skratiek, ktoré umož� ujú vyjadrova�  sa � o najúspornejšie. 

Urých� uje sa tým tok informácií potrebných pre zabezpe� enie jej pravidelnosti, hospodárnosti 

a bezpe� nosti. 

2 Avionické systémy 

Pojmom avionika sa vo všeobecnosti ozna� uje elektronické vybavenie lietajúcich 

prostriedkov. Jej vznik je možné chápa�  ako dôsledok vývoja lietadiel a leteckej dopravy. 

V po� iatkoch letectva sa piloti lietadiel museli spo� ahnú�  len na svoj úsudok a mali 

k dispozícii nieko� ko prístrojov, akými boli výškomer, palivomer, ukazovate�  rýchlosti letu 

a pod. Navigácia sa vykonávala vizuálne. Koncom roku 1920 bol uskuto� nený prvý „slepý“ 

let a navigácia pri pristávaní bola vykonaná prostredníctvom gyroskopu a rádiového 
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navádzania. V � alších rokoch boli na� alej vyvíjané naviga� né a pristávacie zariadenia pre 

lietadlá. V obdoví 2. svetovej vojny prebiehal vývoj radaru na detekciu lietadiel a riešenie 

problému komunikácie s pilotmi. V tomto období vznikla rádiová komunikácia VHF (Very 

Hight Frequency) a UHF (Ultra Hight Frequency). Dôležitou sa stala presnos�  lietania. 

Postupne sa za� ali používa�  digitálne systémy, ktoré napomáhali pilotom pri lietaní 

a ú� innejšej funkcii navigácie. Prínosom bol aj rozvoj multifunk� ných displejov, ktoré 

umož� ovali zobrazova�  informácie pružnejšie.  

3 Databáza skratiek 

V odbornej terminológii predstavuje pojem databáza súhrn údajov vz� ahujúcich sa k ur� itej 

téme alebo ú� elu. Databáza je prepracovaný systém pre ukladanie dát a ich následné 

spracovanie. Tieto dáta majú medzi sebou ur� ité vz� ahy a sú istým spôsobom � lenené. 

V širšom význame pojem databáza zah�� a  aj nástroje, ktoré s dátami pracujú. Pred samotnou 

realizáciou databázy je potrebné zhodnoti� , akým spôsobom bude využívaná a najmä aké 

požiadavky má sp�� a� . K nevyhnutným predpokladom praktického využitia databázy patrí 

najmä jej dostupnos� , pružnos� , spo� ahlivos�  údajov a pod.  

Skratky so zameraním na oblas�  avioniky sú vo vytvorenej databáze kategorizované. 

Rozdelenie skratiek do kategórií ponúka jej  užívate� om � ahšiu orientáciu v jednotlivých 

podsystémoch avioniky. Ú� elovo rozdelené skratky v databáze sú zaradené do nasledovných 

kategórií: 

- naviga� né systémy, 

- komunika� né systémy, 

- senzory a rádioloka� né systémy, 

- systémy riadenia letu/lietadla, 

- palubné elektrické systémy, 

- � alšie letové prístroje a zobrazovacie systémy. 

V priebehu vytvárania databázy boli nájdené aj � alšie skratky, ktoré súvisia s avionickými 

systémami v širšom význame, resp. sú � asto používané v leteckej doprave. Pre tieto skratky 

bola vytvorená zvláštna kategória s názvom „Rôzne“. Zámyslom bolo aspo� � iasto� ne ich 

zosumarizova�  a tým vytvori�  komplexnejšiu databázu skratiek s praktickým využitím. 

Vytvorená databáza skratiek v slovensko-anglickej verzii je riešená formou webovej stránky 

umož� ujúcej vyh� adávanie pod� a širokej škály užívate� om zvolených kritérií. Webová 

stránka má koncepciu otvoreného systému s možnos� ou úpravy už existujúcich položiek, 
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resp. vkladanie nových položiek do databázy. Dostupná je prostredníctvom internetu - 

sú� asnosti najpoužívanejším spôsobom vyh� adávania informácií. 

Webová stránka databázy skratiek bola vytvorená prostredníctvom skriptov jazyka PHP 

a HTML. Ako databázový systém bol zvolený MySQL. Skripty boli písané pomocou vo� ne 

šírite� ného editora PSPad. Ve� kou výhodou tohoto riešenia je široká dostupnos�  hotových 

funkcií, fragmentov kódov a v neposlednom rade aj neustály vývoj týchto programov, ke� že 

patria do skupiny open source.  

4 Webová stránka databázy skratiek 

Dizajn webovej stránky (� alej len „stránka“) bol zvolený tak, aby bol jednotný s dizajnom 

stránky Katedry avioniky Leteckej fakulty TUKE (� alej len „KA LF“). Prístup je 

prostredníctvom http://web.tuke.sk/lfkaweb (Obr. � . 1). 

Umož� uje to použitie zhodných grafických prvkov vrátane zadefinovaných kaskádových 

štýlov. Stránka pre vyh� adávanie v databáze skratiek je založená na vo� ne šírenom 

komponente - datagrid od firmy phpGrid. V zjednodušenej verzii je dostupný na webovej 

stránke firmy phpGrid spolu s dostupnou technickou dokumentáciou.  Komponent datagrid 

umož� uje zobrazenie dát vo forme  tabu� ky. Je napísaný v jazyku PHP a využíva technológiu 

AJAX (angl. Asynchronous JavaScript and XML, slov. asynchrónny javaskript a XML). 

Vo� ne šírite� ná zjednodušená verzia komponentu neumož� uje editáciu dát, � o v prípade 

stránky, ktorá slúži len na vyh� adávanie ani nie je potrebné. Komponent je použitý najmä 

kvôli jeho výhodám, predovšetkým: jednoduchá implementácia do programu a konfigurácia 

pripojenia na MySQL databázu a jednduché naprogramovanie funkcií. Tieto funkcie sú 

z h� adiska používate� a užito� né, pretože dáta sú v� aka technológii AJAX zobrazované bez 

zbyto� ného prekres� ovania stránky a vyh� adávacie funkcie sú univerzálne. Umož� ujú 

vyh� adávanie v jednotlivých st�pcoch tabu� ky pod� a zvolených kritérií. Kliknutie na hlavi� ky 

st�pcov ponúka možnos�  abecedného zoradenia položiek v tabu� ke. Listovanie v databáze je 

pohodlné, umož� uje používate� ovi nastavi�  si aj po� et zobrazovaných záznamov. Praktickým 

riešením je funkcia exportu všetkých záznamov databázy do MS EXCEL. 
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Obr. 1: Webová stránka databázy skratiek 

Samotná implementácia komponentu do stránky je tvorená nieko� kými riadkami kódu. 

V jednom z úvodných riadkov zdrojového kódu stránky je definované použitie jednotky 

conf.php nasledovne: 

<?php 
require_once("conf.php"); 
?> 

Jednotka conf.php slúži na definovanie pripojenia na databázu, názov servera, meno a heslo 

pre prístup, názov databázy, typ databázy a použitú znakovú sadu (UTF8). V � alších riadkoch 

zdrojového kódu stránky sú postupne „volané“ funkcie komponentu datagrid, ktorými sú: 

- pripojenie na tabu� ku databázy, 

- povolenie zmeny ve� kosti zobrazenej tabu� ky, 

- nastavenie jazyka hlavi� iek st�pcov, 
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- zákaz zobrazovania st�pca ID (údaj nie je pre užívate� a dôležitý), 

- umožnenie exportu všetkých položiek databázy do MS EXCEL,  

- povolenie rozšíreného vyh� adávania, 

- umožnenie zobrazenia dát. 

V rovnakom poradí sú uvedené funkcie v zobrazení zdrojového kódu stránky: 

<?php 
$dg = new C_DataGrid("SELECT * FROM avionicke_systemy",'skratka'); 
$dg->enable_resize(true); 
$dg->set_locale('sk'); 
$dg->set_col_hidden("ID"); 
$dg->enable_export('EXCEL'); 
$dg->enable_advanced_search(true); 
$dg -> display(); 
?> 

5 Webová stránka na administráciu databázy skratiek

Dizajnové spracovanie stránky na administráciu databázy (Obr. 2) je zhodné so stránkou KA 

LF a stránkou databázy skratiek. V rámci administrácie databázy sú dostupné nasledovné 

funkcie: vloženie nového záznamu, úprava už existujúceho záznamu, dstránenie existujúceho 

záznamu. 

Pre pohodlnejšie vyh� adanie záznamu ur� eného na editáciu je na stránke použitý vo� ne 

šírite� ný komponent dostupný na webovej stránke s názvom The jQuery Project.  

Funkcia autocomplete je založená na použití skriptu jQuery. Táto funkcia umož� uje 

používate� ovi rýchlo nájs�  a vybra�  si z ponúkaného zoznamu hodnôt ním h� adaný záznam 

a to už po napísaní nieko� kých písmen h� adaného textu. Na stránke je použitá trikrát, aby 

umožnila vyh� adávanie v st�pci skratiek, slovenského a anglického popisu skratky. Funkcie 

typu javascript nazvané lookup1, lookup2, lookup3 posielajú vpísaný text do polí typu input 

jednotkám s názvom rpc1.php, rpc2.php, rpc3.php a vykonajú samotné vyh� adávanie 

ponúkaných hodnôt v príslušnom st�pci tabu� ky databázy a ich zobrazenie vo forme tzv. 

roletkového zoznamu. Funkcie fill1 , fill2 , fill3  zabezpe� ujú vpísanie vybranej hodnoty do 

vyh� adávacieho po� a. Funkcie fillskrat, fillsk, fillaj , fillkat, a fillid  vykonajú vpísanie položiek 

vybraného záznamu z databázy do spodných - edita� ných polí stránky. 

Vyh� adávacie a edita� né polia typu input sú vložené a usporiadané na stránke vo formulári 

v podobe tabu� ky. Formulár stránky používa metódu typu POST, ktorá ur� uje spôsob, akým 

sú dáta z formulára poslané. Po zadaní hodnôt do edita� ných polí a použití zvolenej funkcie 

stla� ením tla� idiel sú editované hodnoty odoslané stránke write.php, ktorá zabezpe� í 

vykonanie zvolenej akcie. Následne sa otestuje zvolená akcia a pod� a výsledku sa zavolá SQL 
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funkcia UPDATE, DELETE alebo INSERT. Pomocou vytvoreného pripojenia na databázu sa 

údaje v databáze skratiek editujú. Stránka write.php oznámi administrátorovi úspešné 

vykonanie akcie v novom okne v textovej forme a na záver ukon� í pripojenie na databázu.  

Obr. 2: Zobrazenie webovej stránky na administráciu databázy skratiek 

Z bezpe� nostných dôvodov na stránke databázy skratiek nie je umiestnený odkaz na 

prihlásenie k administrácii databázy. Neoprávnené prístupy a pokusy o prihlásenie na stránku 

neú� elne za� ažujú server a tým spoma� ujú � innos�  jej oprávnených užívate� ov. Adresa 

stránky na administráciu je známa len jej správcovi.  

V prípade, ak má užívate�  záujem doplni�  do databázy doposia�  nezaradenú skratku, môže to 

realizova�  prostredníctvom správcu. Na stránke databázy je umiestnený odkaz po kliknutí 

ktorého, systém automaticky otvorí elektronickú poštu a vytvorí novú správu, do ktorej je 

vpísaná mailovú adresu správcu a predmet správy.   



12. mezinárodní v� decká konference „M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“ 2012 

~ 187 ~ 

6 Záver 

Vytvorená databáza skratiek v anglicko-slovenskej verzii v sú� asnej dobe obsahuje cca 1400 

skratiek, ktoré sú rozdelené do 7 kategórií, s predpokladom jej � alšieho rozširovania. Ponúka 

viacero možností vyh� adávania pod� a zvolených kritérií. Jej prednos� ou je najmä dostupnos� , 

ke� že je riešená formou webovej stránky prístupnej prostredníctvom stránky KA LF 

(http://web.tuke.sk/lfkaweb). Celá databáza obsahuje skratky, ktoré pochádzajú 

z dôveryhodných zdrojov (normy, odborná literatúra, internetové stránky rôznych leteckých 

organizácií a pod, napr. [2, 3, 4, 5, 6]). 
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Resumé: 

� lánek se zabývá problematikou výpo� tu hodnot elektromagnetického pole letištních radar� . 

Aplikace uvedených výpo� etních postup�  umož� uje získat informaci o elektromagnetickém 

pozadí. 

The article deals with the calculation of the electromagnetic field of airport radars. 

Application of these algorithms allows obtaining information on the electromagnetic 

background. 

1 Úvod 
Radar ze svého principu vyza�uje do svého okolí a stává se tak zdrojem elektromagnetického 

pole. Z hlediska ú� ink�  na lidský organismus je zásadní, aby nebyly p�ekra� ovány limity 

elektromagnetického pole dané zákonem. V � eské republice jsou maximální limity 

elektromagnetického pole stanoveny na�ízením vlády � .1/2008 o ochran�  zdraví p�ed 

neionizujícím zá�ením. Neionizující zá�ení je elektromagnetické zá�ení v kmito� tovém 

rozsahu 0 - 300 GHz. 

Elektromagnetické zá�ení svými ú� inky má hlavn�  tepelný charakter. Primárními ú� inky 

elektromagnetického zá�ení jsou tepelné ú� inky na povrchu t� la a tepelné ú� inky zp� sobující 

oh�ev vnit�ních orgán� . Sekundární ú� inek elektromagnetického zá�ení m� že zp� sobit oh�ev 

p�edm� tu nebo � ástí za�ízení v okolí � lov� ka na takovou teplotu, kdy m� že dojít po kontaktu 

s nimi k popálení. Další ú� inky elektromagnetického pole jsou netepelného charakteru. 

V odborných kruzích je vedena diskuze do jaké míry má vliv elektromagnetického zá�ení 

na zdraví � lov� ka a jeho ú� inky jsou p�edm� tem dlouhodobého zkoumání. V sou� asnosti jiné 

biologické ú� inky než tepelného charakteru nejsou normami zohled� ovány. Neionizující 

elektromagnetické zá�ení nemá kumulativní ú� inek jako zá�ení ioniza� ní. 
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Pro kmito� ty 100 kHz - 300 GHz p�evládají hlavn�  tepelné ú� inky. Elektromagnetické zá�ení, 

p� sobící na lidskou tká�  se d� lí podle hloubky vniku do dvou skupin: 

1) Tepelné ú� inky projevující se na povrchu t� la jsou definovány pro elektromagnetické pole 

o kmito� tu 10 - 300 GHz.  

2) Tepelné ú� inky p� sobící do hloubky tkán�  jsou dány hodnotou elektromagnetického pole 

v kmito� tovém pásmu 100 kHz - 10 GHz. 

Vliv jednotlivých za�ízení na okolí nelze jednozna� n�  posuzovat jenom podle kmito� tového 

spectra, ale je nutná komplexní analýza. Hodnoty elektromagnetického pole pro dané za�ízení 

nebo jeho okolí lze zjistit m�� ením nebo výpo� tem. P�i výpo� tu se vychází z výrobcem 

deklarovaných parametr� . Vypo� tené hodnoty se porovnají s referen� ními a nejvyššími 

p�ípustnými hodnotami. Veli� iny m�� ené pro stanovení negativních ú� ink�  na lidský 

organismus jsou intenzita elektrického pole E, hustota zá�ivého toku S a m� rný absorbovaný 

výkon SAR [1].Veli� iny zjiš� ovaných hodnot jsou rozd� leny podle kmito� tu v Tab.1. 

M�� ená veli� ina Kmito � et 

Intenzita elektrického pole E [Vm -1] 0 – 300 GHz 

Hustota zá� ivého toku S [Wm -2] 10 MHz – 300 GHz 

M� rný absorbovaný výkon SAR[Wkg -1] 100 MHz – 10 GHz 

Tab. 1: Veli� iny m�� ené pro stanovení negativních ú� ink�  na lidský organismus 

Primární SRE pracuje na kmito� tu cca 3GHz, PAR na kmito� tu cca 9 GHz tzn., že dále se 

budeme v� novat výpo� tu všech výše uvedených veli� in. Metoda hodnocení zdravotních rizik 

radaru je stejná pro všechny zdroje zá�ení. Standardní postup je následující: provede se 

výpo� et elektromagnetického pole, po instalaci za�ízení se zm�� í skute� né hodnoty a výsledky 

se porovnávají s hygienickými limity. 

2 Výpo � et hodnoty elektromagnetického pole 
Ve výše uvedených radarech se k emisi elektromagnetického zá�ení do okolí obvykle 

používají parabolické antény. Apertura antény je nej� ast� ji obdélníkového nebo eliptického 

tvaru. Jako fyzikální veli� ina pro stanovení úrovn�  elektromagnetického zá�ení se používá 

hustota zá�ivého toku S [Wm-2] (nap�. v protokolech, které vystavuje hygiena), nebo intenzita 

elektrického pole E [Wm-1] (nap�. v protokolech, které vystavuje � eský telekomunika� ní 
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ú�ad). Hustota zá�ivého toku je absolutní hodnotou Poyntingova vektoru 	 . Hustota zá�ivého 

toku je závislá na vzdálenosti, parametrech antény, kmito� tu a výkonové úrovni.  

Velikost hodnoty hustoty zá�ivého toku je d� ležitá pro stanovení bezpe� ných prostor�  pro 

pohyb osob. D� ležité je, aby jak obslužný personál radioloka� ních prost�edk� , tak ostatní 

osoby v okolí radaru nebyly vystaveny nadlimitní hodnot�  hustoty zá�ivého toku. 

Podle vlastností jak se elektromagnetická vlna chová v okolí a v závislosti na vzdálenosti 

od antény je prostor p�ed anténou rozd� len do n� kolika zón (obr.1), [4]. 

Obr. 1: Zóny elektromagnetického pole 

V ur� ité vzdálenosti od antény a podle fyzikálních vlastností se rozlišují t� i druhy pole: quasi 

– statické, induk� ní a pole zá�ení. První dv�  pole se vyskytují v zón�  blízkého reaktivního 

pole. Tato pole se ozna� ují reaktivní protože pole mezi prost�edím a anténou kmitá jako 

v rezonan� ním obvodu. Reaktivní pole u antény p�evládá do vzdálenosti 
 /2�  [4]. Z toho 

plyne, že u antén pro kmito� ty v �ádu GHz je tato hodnota velmi malá a z tohoto d� vodu 

nebude vliv reaktivního pole na okolí �ešen. 

Blízká zóna zá� ení 

V blízké zón�  zá�ení je charakter vlny kulový a elektromagnetické pole je soust�ed� no 

p�ibližn�  do svazku jehož p�í� ný rozm� r je dán rozm� rem antény. P�í� ný profil vyza�ovaného 

svazku se blíží Gaussov�  k�ivce. Konkrétní tvar k�ivky je závislý na rozložení pole v antén� . 

Pro základní p�edstavu budeme uvažovat tvar svazku daný plochou antény. V blízké zón�  lze 

výkonovou úrove�  pro vzdálenosti 
 /2�  < R < D2/4
  vypo� ítat podle vztahu (1), [5]. 
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kde: 

• Sbz - hustota zá�ivého v blízké zón�  [Wm-2], 

• As - skute� ná plocha antény [m2], 

• � Ant - ú� innost apertury [0-1], 

• Pst� - st�ední výkon [W]. 

V rozmezí blízké a vzdálené zóny dochází k postupné divergenci svazku a tvarování výsledné 

charakteristiky. Místo kde dochází k divergenci svazku díky vlnové interferenci se nazývá 

Fresnelova zóna. Situace je znázorn� na na obr. 2. 

Obr. 1: Divergence svazku 

Pro Fresnelovu zónu je nutné opravit podle rovnice (2) úrove�  hustoty zá�ivého toku pro 

vzdálenosti D2/4
  < R < D2/2
 . 

[ ]2
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4 -= Wm
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S
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kde: 

• Sbza - hustota zá�ivého toku ve Fresnelov�  zón�  [Wm-2], 

• Sbz - hustota zá�ivého v blízké zón�  [Wm-2], 

• R - vzdálenost od antény [m], 

• D - nejv� tší rozm� r antény [m]. 

  D2/2
D2/4


Blízká zóna Vzdálená zóna 

Fresnelova 
zóna 
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Vzdálená zóna zá� ení 

Ve vzdálené zón�  zá�ení má svazek pln�  vytvarovanou charakteristiku. Hustota zá�ivého toku 

v úrovni maximálního vyza�ování antény je dána rovnicí (3), hranice vzdálené zóny je D2/2


< R [5]. 

[ ]2
24

-×
= Wm

R
GP

S st�

p
(3)

kde: 

• S - hustota zá�ivého toku ve vzdálené zón�  [Wm-2], 

• Pst� - st�ední výkon radaru [W], 

• G - zisk antény, 

• R - vzdálenost od antény [m]. 

Výpo� et hustoty zá�ivého toku je závislý na hodnot�  st�edního výkonu Pst�. Pro radary s 

impulsním režimem se Pst� vypo� ítá z rovnice (4). 

[ ]WftPP opimpimpst� ××= (4)

����

• Pst� - st�ední výkon radaru [W], 

• Pimp – impulsní výkon radaru [W], 

• timp - doba trvání impulsu [s], 

• fop - opakovací kmito� et [Hz]. 

Výpo� et hodnot pro pohybující se svazek 

Doposud byl p�edpoklad, že svazek nem� ní svou polohu. SRE a PAR využívají ke své 

� innosti pohyblivé antény. Anténa vykonává v� tšinou kruhový nebo kývavý pohyb. Moderní 

radary s plošn�  fázovanými �adami jsou schopny � innosti s fixovanou anténou a svazek nebo 

svazky jsou vychylovány elektronicky. Podstatné je také rozlišovat, zda-li svazek se pohybuje 

periodicky celokruhov�  nebo kývavým pohybem v ur� itém sektoru. Vypo� tená hodnota 

hustoty zá�ivého toku pro pohyblivý svazek je nižší než p�i statickém oza�ování. 

Vzdálená zóna 

P�edpokládejme, že osoba se vyskytuje v bod�  X ve vzdálené zón�  na pozici maxima 

anténního svazku (viz obr. 3). Anténa se otá� í stálými otá� kami a bod X bude ozá�en svazkem 

jedenkrát za otá� ku. 
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Obr. 1: Rotace anténního svazku ve vzdálené zón�

Hustota zá�ivého toku rotující antény Srt1 se vypo� ítá podle rovnice (7) tak, že hodnota 

hustoty zá�ivého toku S pro statickou anténu se vynásobí � initelem rotace frt1. 

� initel rotace se vypo� ítá podle rovnice (5). Úhel 
 A je hodnota kyvu svazku. Pro kývající 

antény je hodnota 
 A < 360o. Pro anténu s kruhovým pohybem lze rovnici (5) upravit do tvaru 

(6) [2]. 

A
rtf

j
j 3

1 = (5)

360
3

1

j
=rtf

�
(6)

[ ]2
11

-×= WmfSS rtrt � (7)

kde: 

• frt1 - � initel rotace ve vzdálené zón� , 

• Srt1 - hustota zá� ivého toku rotující antény ve vzdálené zón�  [Wm-2], 

• 
 3 - ší�ka hlavního svazku antény na úrovni -3 dB oproti maximu [°], 

• 
 A - hodnota kyvu antény[°], 

• S - hustota zá� ivého toku statické antény[Wm-2]. 

Blízká zóna 

P�edpokládejme výskyt osoby v blízké zón�  v pozici maxima anténního svazku v bod�  X 

(obr. 4.) Ší�ka svazku je dána nejv� tším rozm� rem antény v rovin�  rotace. U horizontáln�

otá� ející (kývajicí) se antény se bude brát v úvahu ší�ka antény a u vertikáln�  otá� ející 

(kývající) se antény se bere v úvahu výška antény. 

anténa 
ší�ka svazku 
 3
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Obr. 4: Rotace anténního svazku ve vzdálené zón�

Hustota zá�ivého toku rotující antény se vypo� ítá stejn�  jako v p�edchozím p�ípad�  tak, že 

hodnota hustoty zá�ivého toku S se vynásobí � initelem rotace frt2. � initel rotace se vypo� ítá 

podle rovnice (8). Úhel 
 A je hodnota kyvu anténního svazku. Rovnice (9) vyjad�uje výpo� et 

� initele rotace pro antény s kruhovým otá� ením [2]. 

360
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Hustota zá�ivého toku v blízké zón�  rotující antény Srt2 se vypo� ítá podle (10). 

[ ]2
22

-×= WmfSS rtrt (10)

����

• frt2 - � initel rotace v blízké zón� , 

• Srt2 - hustota zá�ivého toku rotující antény v blízké zón�  [Wm-2], 

• Z - ší�ka antény [m], 

• R - vzdálenost bodu X od antény [m], 

• 
 A - hodnota kyvu antény [°], 

• S - hustota zá�ivého toku statické antény[Wm-2] 

ší�ka  
antény 

Z 

anténní svazek 
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2.1 Výpo� et m� rného absorbovaného výkonu 

M� rný absorbovaný výkon v tkáni t� la SAR je hodnota výkonu absorbovaného na jeden 

kilogram [Wkg-1]. M� rný absorbovaný výkon se používá pro stanovení maximálních 

p�ípustných hodnot pro za�ízení pracující v kmito� tové oblasti 100 kHz – 10 GHz. 

K p�ibližnému stanovení hodnoty SAR lze využít zjednodušených výpo� t� . Používá se 

zjednodušený model lidské postavy a nebere se v úvahu rozdílná hustota jednotlivých tkání a 

skupin orgán�  v lidském t� le. 

Výkon absorbovaný postavou stojící proti antén�  radaru získáme, vynásobíme-li hustotu 

zá�ivého toku a plochu postavy, viz rovnice (11). 

[ ]WASP pabs ×= (11)

Následn�  vypo� ítáme absorbovaný výkon na jeden kilogram postavy (12). 

[ ]1-= Wkg
m
P

SAR
p

abs (12)

kde: 

• Pabs - výkon absorbovaný postavou [W], 

• S - hustota zá�ivého toku [Wm-2], 

• Ap - � elní plocha postavy [m2], 

• mp - hmotnost postavy [kg], 

• SAR - m� rný absorbovaný výkon [Wkg-1]. 

M� rná absorbovaná energie 

M� rná absorbovaná energie (SA) je energie absorbovaná jednotkou hmotnosti biologické 

tkán� . Vyjad�uje se v joulech na kilogram (Jkg-1). 

Hodnota m� rné absorbované energie je dána sou� inem absorbovaného výkonu SAR a doby 

expozice (13). 

[ ]1-×= JkgtSARSA e (13)

kde: 

• SA - m� rná absorbovaná energie [Jkg-1], 

• SAR - m� rný absorbovaný výkon [Wkg-1], 

• te - doba expozice [s]. 
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M� rná hustota energie 

Hodnota m� rné hustoty energie je dána sou� inem hustoty zá�ivého toku a doby expozice (14). 

[ ]2-×= JmtS emw (14)

����

• � m - m� rná hustota energie [Jm-2], 

• S - hustota zá�ivého toku [Wm-2], 

• te - doba expozice [s]. 

Teplota tkán�

Teplota tkán�  se po absorbování m� rného výkonu zvýší o � t (pro neochlazovanou tká� ) podle 

rovnice (15). Relativní tepelná kapacita je zde uvedena jako pr� m� rná hodnota ve vztahu k 

celkové hustot�  lidské tkán�  [2]. 

[ ]C
c

SA
t

t

°

×
=D

4180
(15)

kde: 

• SA - m� rná absorbovaná energie [Jkg-1], 

• � t - zvýšení teploty tkán�  [°C],  

• ct - relativní tepelná kapacita, ct = 0,85. 

P� epo� et veli� in elektromagnetického pole 

Pro velikost intenzity elektrického pole E [V/m] ve vzdálenosti R od zdroje zá�ení - p�i ší�ení 

volným prostorem platí rovnice (16). 

[ ]1..30 -= Vm
R

GP
E (16)

kde: 

• E - intenzita elektrického pole [Vm-1], 

• Pst� - st�ední výkon radaru [W], 

• G - zisk antény, 

• R - vzdálenost od antény [m]. 

Pro p�epo� et intenzity elektrického pole E na hustotu zá�ivého toku S platí vztah (17). 

[ ]2
2

.120
-= Wm

E
S

p
(17)
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3 Záv� r 

P�ehledové a p�istávací radary jsou v letectví b� žn�  používaná za�ízení. I když pracují 

s vysokými výkony ochrana obsluh a ostatního letištního personálu je realizována vyty� ením 

ochranných pásem ve kterých je pohyb osob regulován. Podle v � lánku uvedeného vzoru lze 

vypo� ítat zát� ž tvo�enou elektromagnetickým polem od všech zdroj�  zá�ení ve vztahu 

k místu, které nás zajímá. Vypo� tené hodnoty lze porovnat s referen� ními hodnotami 

(zdravotní limity) a tak zjistit jejich napln� ní nebo p�ekro� ení. Otev�enou otázkou 

je nastavená velikost bezpe� nostních limit� , kdy sou� asná legislativa prosazuje za základ jen 

tepelné ú� inky a nebere v potaz potencionální rizika netepelných ú� ink�  nebo dlouhodobého 

p� sobení EMP slabší intensity. 
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Informa � ní a koordina� ní st� edisko pro oblast Security 

v obchodní letecké doprav�

Information and Coordination Centre for Security Sphere 

in Business Air Transport 

Zden� k Žihla 

Katedra letecké dopravy,Vysoká škola obchodní v Praze, o.p.s 

e-mail: zdenek.zihla@post.cz  

Resumé: 

Opat� ení p� ijímaná v oblasti Security v letecké doprav�  po 11. zá� í 2001 p� inesla a prakticky 

každodenn�  p� ináší � adu nových na� ízení, opat� ení nebo r� zných typ�  informací, ve kterých 

se v rámci náro� né provozní praxe podnik�  letecké dopravy velmi obtížn�  orientuje. V takové 

situaci se pak i užite� ná opat� ení velmi obtížn�  poznávají a ú� eln�  aplikují. S cílem najít 

východisko pro tuto situaci v podmínkách � eské republiky vznikl ze strany provozní praxe 

požadavek vytvo� it k � ešení této situace národní znalostní centrum pro oblast Security 

v letecké doprav� . 

Taken measurements in air transport Security sphere after September 11. 2011 brought and 

well night everyday bring a many new regulations, measures or different type of information, 

in which one is very difficult to find the correct orientation in the frame of air transport 

companies operational practice. In such a situation it is difficult to know and effectively apply 

useful measures, too. With the aim to find in Czech Republic conditions some starting point 

for this situation solution, arise from the operational practice requirement to realize national 

knowledge centre for Security sphere in business air transport.  

1 Úvod 

Publikované statistiky potvrzují, že letecká doprava dnes pat�í mezi nejbezpe� n� jší druhy 

dopravy. B� hem t�iceti let, v období 1968 – 1997, došlo podle Evropské agentury pro 

bezpe� nost letectví EASA ke snížení � etnosti smrtelných úraz�  u 100 milion�  cestujících 

p�epravených na vzdálenost jedné nautické míle (1852 m) z hodnoty 0,5 na 0,05. Zatím co 

v období 50. let se �ešil požadavek vysoké spolehlivosti techniky, prosazování nových 

materiál� , technologií a poznatk�  v� dy a r� zných technických úprav a modernizací, kolem 

roku 1970 se p�enesla orientace bezpe� nosti p�evážn�  na výcvik personálu. Od roku 1980 pak 
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za� al p�evažovat d� raz na pravidla a procesy. Základem se stalo dokonalé poznání možných 

p�í� in vzniku leteckých nehod a zjišt� ných p�edpoklad�  vzniku, jejich analýza a kone� n�

d� sledná aplikace získaných poznatk�  do konstruk� ní, výrobní a provozní praxe. Snížení míry 

dopadu možných rizik aktivn� � eší výrobci a provozovatelé letadel a letecké techniky 

spole� n�  s mezinárodními a národními regula� ními orgány formou r� zných technických, 

organiza� ních a legislativních opat�ení. R� zné mezinárodní a národní orgány a organizace 

pr� b� žn�  p�ipravují a v souladu s novými poznatky upravují a dopl� ují soubory závazných 

p�edpis� , pokyn�  a na�ízení a d� sledn�  dohlížejí na jejich realizaci. Historicky se tak vytvo�il 

propracovaný systém, který postupn�  vedl k výraznému poklesu � etnosti narušování provozní 

bezpe� nosti letecké dopravy.  

Zcela jiná je situace spojená s problematikou ochrany civilního letectví p�ed protiprávními 

� iny (Security). Bezprost�edn�  po zahájení letecké dopravy došlo k n� kolika únos� m letadel, 

situace však nevyžadovala zavedení žádných mimo�ádných opat�ení. V letech 1948 – 1968 

však již po� et únos�  letadel, který m� l p�evážn�  politický charakter, nar� stal a v roce 1969 

dosáhl po� et únos�  rekordního � ísla 82. Od roku 1968 se však charakter únos�  m� ní na 

„moderní terorismus“, tj. spojení mezi terorismem politickým a terorismem proti civilnímu 

letectví. Únosy letadel a pumové útoky se staly prost�edkem vyvolání mediální pozornosti 

na problémy a zájmy teroristických skupin. Byly vytvo�eny pot�ebné mezinárodní standardy, 

reálnou aplikaci a respektování požadavk�  bezpe� nosti v jednotlivých státech však dále 

výrazn�  ovliv� ovaly vnit�ní podmínky každého státu a jeho vnímání bezpe� nostní situace. 

Výraznou zm� nu situace však p�ineslo 11. zá�í 2001, kdy teroristé použili letadlo jako zbra�

proti vybraným pozemním cíl� m se zám� rem usmrtit co nejv� tší po� et ob� tí a v kone� ném 

d� sledku vyvolat pocit strachu. To již byl pádný d� vod k zahájení skute� n�  celosv� tov�

koordinovaného p�ístupu a d� sledného vyžadování všech základních bezpe� nostních 

standard�  a obranných opat�ení. P�ijímaná opat�ení již p�inesla, ale vzhledem k �ad�  v letecké 

doprav�  nov�  dokonaných, z r� zných d� vod�  nedokonaných nebo možných o� ekávaných 

protiprávních � in�  dále p�ináší, mnoho aktivit (usnesení, na�ízení a doporu� ení r� zných 

nadnárodních a národních orgán�  a organizací) nebo výsledk�  analýz a v� deckých výzkumu 

zpracovaných formou informa� ních, provozních, teoretických nebo v� deckých prezentací a 

publikací, které jsou postupn�  zavád� né do praxe. Jde o zcela nová opat�ení, která je t�eba 

poznat, registrovat a na základ�  poznání zavád� t do praxe. 
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2 Legislativní opat� ení v oblasti Aviation Security  

     V okamžiku, kdy koncem 60. let dvacátého století za� aly být protiprávní � iny v letecké 

doprav�  skute� n�  závažným problémem, bylo nutné p�ijmout na mezinárodní p�ijmout ur� itá 

opat�ení, která by umožnila aktivn�  reagovat na objevující se akty v�� i civilnímu letectví. 

Proto ICAO v té dob�  p�evzala vedoucí úlohu p�i vytvá�ení bezpe� nostní politiky v letectví a 

sou� asn�  i vytvá�ení odpovídajících opat�ení na mezinárodní úrovni. � lenskými státy OSN 

byla postupn�  p�ijata �ada úmluv, které ur� ovaly legislativní rámec mezinárodní spolupráce 

v oblasti ochrany letecké dopravy p�ed protiprávními � iny (Security). Nejd� ležit� jší úmluvy z 

oblasti Security, které se konkrétn�  týkají civilního letectví, jsou uvedeny v Tab. 1. 

Tabulka 1 

NÁZEV ÚMLUVY ROK OBSAH P� ÍSTUP ZDROJ 

Ženevská úmluva o Volném 
mo� i 1958 

Definovala pirátství jako protiprávní akt násilí, 
spáchaný posádkou nebo cestujícími lodi nebo 
letadla, namí�ené proti jiné lodi nebo letadlu. 

Online v 
CZJ 

ht
tp

://
ap

lik
ac

e.
m

vc
r.

cz
/s

bi
rk

a-
za

ko
nu

 

Vyhláška 
92/1964 Sb. 

Úmluva o trestných a n� kterých 
jiných � inech spáchaných na 
palub�  letadla sjednaná v Tokiu

1963 

Vztahuje se k ochran�  integrity letadla a 
oprav� uje kapitána letadla p�ijmout adekvátní 
opat�ení v� etn�  násilí k zachování bezpe� nosti 
na palub� . 

Online v 
CZJ 

Vyhláška 
102/1984 Sb. 

Úmluva o potla� ení 
protiprávního zmocn� ní se 
letadel sjednaná v Haagu

1970 
Definovala únos letadla jako trestný � in a 
zavazuje smluvní státy, aby pro tyto zlo� iny 
byly vynášeny nejp�ísn� jší tresty. 

Online v 
CZJ 

Vyhláška 
96/1974 Sb. 

Úmluva o potla� ování 
protiprávních � in�  ohrožujících 
bezpe� nost civilního letectví, 
sjednaná v Montrealu 

1971 

Specifikuje n� která jednání, která ohrožují 
bezpe� nost civilní letecké dopravy nap�. 
úmyslné použití násilí proti osob�  na palub�
letadla, umís� ování náloží do letadel, úmyslné 
poškození za�ízení sloužící k leteckému 
provozu.  

Online v 
CZJ 

Vyhláška 
� .16/1974 Sb. 

Úmluva proti braní rukojmí 
1979 Definovala trestný � in - braní rukojmí. Online v 

CZJ 
Vyhláška 
36/1988 Sb. 

Dodatkový protokol o potla� ení 
protiprávních � in�  násilí na 
letištích sloužících 
mezinárodnímu civilnímu 
letectví, sjednaný v Montrealu 

1988 

Protokol rozši�uje opat�ení Montrealské 
úmluvy o potla� ování teroristických akt�  na 
letištích sloužících k mezinárodnímu civilnímu 
provozu. 

Online v 
ANJ 

ht
tp

://
ci

l.n
us

.e
du

.s
g 

V � R p�ijat 
1993, ale 
nebyl 
publikován 

Úmluva o zna� kování 
plastických trhavin pro ú� ely 
detekce, sjednaná v Montrealu 

1991 

Úmluva se skládá ze dvou � ástí: samotné 
úmluvy a technické p�ílohy. Podepsána 
k zlepšení kontroly a omezení použití 
nezna� ených plastických trhavin. 

Online v 
ANJ 

V � R p�ijata 
1993, nebyla 
publikována. 

Úmluva o potla� ování 
protiprávních � in�  souvisejících 
s mezinárodním civilním 
letectvím sjednaná v Pekingu 

2010 Nahrazuje Montrealskou úmluvu a její Protokol 
o letištích. 

Online v 
ANJ 

Ratifika� ní 
proces, � R 
podepsala 
23.11.2011 

Protokol dopl� ující Úmluvu o 
potla� ení protiprávního 
zmocn� ní se letadel sjednaný v 
Pekingu 

2010 Dopl� uje Haagskou úmluvu o potla� ení 
protiprávního se zmocn� ní letadel. 

Online v 
ANJ 

Ratifika� ní 
proces, � R 
podepsala 
23.11.2011 

Konkrétní opat�ení ICAO ve form� základního dokumentu pro bezpe� nost 

v mezinárodním letectví byla poprvé zpracována jako dopln� k k Mezinárodní úmluv�  o 
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civilním letectví, tj. Annex 17 v roce 1974. Od té doby byl tento Annex upravován a 

dopl� ován 12 krát, naposled 1. � ervna 2011. ICAO také vybavilo smluvní státy pomocnými 

návody pro zavád� ní mezinárodních bezpe� nostních pravidel, tj. standardy a doporu� enými 

postupy (SARPs). Základním podp� rným dokumentem se stal ICAO Security Manual Doc 

8973 „Security Manual for Safeguarding Civil Aviation Against Acts of Unlawful 

Interference“, který je ale ve�ejn�  nedostupný. 

Zcela novou kvalitu p�i budování bezpe� nosti v civilním letectví znamenalo v roce 2006 

zavedení systém� � ízení bezpe� nosti SMS (Safety Management System). Cestou pro �ešení 

byla integrace SMS do standardních nástroj� � ízení. ICAO tento problém �ešilo v� len� ním 

funk� ních systém�  SMS do jednotlivých Annex�  (1, 6, 8, 11, 13 a 14) a v roce 

2006 vytvo�ením jednotných požadavk�  na SMS, závazných pro všechny � lenské státy ICAO. 

Tabulka 2 

Legislativa Evropské unie

Zm� na rozhodnutí komise (E4U): 
· K(2010)2604 Dopl� ková bezpe� nostní opat�ení pro zásoby LAGS a STEBS 
· K(2010)3572 Dopl� ková bezpe� nostní opat�ení pro využívání detek� ních ps�  v AVSEC 
· K(2010)9139 Použití a standardy za�ízení pro detekci kov�  – MDE 
· K(2011)5862 Dopl� k. bezp. op. ke spol. zákl. normám let. bezp. pro let. náklad a poštu 
· K(2011)8042 Dopl� k. bezp. op. pro využívání skener�  na letištích EU 
· K(2011)9407 Letecký náklad a pošta 
· K(2012)1228 Small amendments 

Rozhodnutí komise (EU) K(2010)774 
kterým se stanoví provád� cí opat�ení ke spol. základním normám let. Bezpe� nosti – � l. 18 z 300/2008 

Zm� na: 
Na�ízení Komise (EU) 

� . 357/2010 
� . 358/2010 
� . 573/2010 
� . 983/2010 
� . 334/2011 
� .859/2011 

� . 1087/2011 
� . 1147/2011 
� .173/2012 

Zm� na: 
Na�ízení Komise 

(EU) 
� . 297/2010 
� . 720/2011 
� . 1141/2011 

Zm� na: 
Na�ízení Komise 

(EU)  
� . 18/2010 

Dopln� ní: 
Na�ízení Komise 

(EU) 
� . 1254/2009 
� . 72/2010 

Na� ízení Komise (EU) 
� . 185/2010 

kterým se stanoví provád� cí 
opat�ení ke spole� ným 

základním normám letecké 
bezpe� nosti 

Na� ízení Komise (ES) � . 
272/2009 

kterým se dopl� ují spole� né základní 
normy ochrany civilního letectví 
p�ed protiprávními � iny stanovení 

v p�íloze EP a Rady (ES) � . 

Na� ízení EP a Rady (ES) 
� .300/2008 

o spole� ných pravidlech v oblasti 
ochrany civilního letectví p�ed 
protiprávními � iny a o zrušení 

na�ízení (ES) � . 2320/2002 
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Tyto požadavky byly publikovány v dokumentu Doc. 9859 Safety Management Manual, který 

je základem pro budoucí ANNEX 19. 

Za ú� elem podpory rozvoje a zvyšování úrovn�  bezpe� nostních program�  provozovatel�

letecké dopravy vypracovala IATA dokument IATA Security Manual . Jedna verze je 

ve�ejn�  nedostupná (je ur� ena jen pro pracovníky z oblasti Security), druhá ve�ejná verze je 

tvo�ena zestru� n� nou formou pro extern�  poskytované � innosti a služby. 

Bezpe� nostní strategie Evropské unie (EU) vyžaduje zajistit vysokou a rovnom� rn�

rozloženou míru bezpe� nosti k ochran�  obyvatel Evropy, zavedením spole� ných 

bezpe� nostních pravidel, založených na ICAO Standardech a doporu� eních. P�ehled 

legislativních opat�ení EU je uveden v Tab. 2. 

Mezi zákonná opat�ení p�ijatá na úrovni legislativy � eské republiky pat�í Zákon � . 225/2006 

Sb., kterým se m� ní zákon � . 49/1997 Sb., o civilním letectví a o zm� n�  a dopln� ní zákona � . 

455/1991 Sb., o živnostenském podnikání (živnostenský zákon), ve zn� ní pozd� jších p�edpis�

a n� které další zákony. Zákon � . 140/1961 Sb. ve zn� ní z. � . 161/2006 sb., §95 který 

charakterizuje teroristický útok. Dále mezi opat�ení pat�í Letecký p�edpis L 17, Bezpe� nost ! 

Ochrana mezinárodního civilního letectví p�ed protiprávními � iny a Národní bezpe� nostní 

program ochrany civilního letectví p�ed protiprávními � iny NBP.  

3 Rozvojové projekty v oblasti ochrany p� ed protiprávními � iny 

Jak bylo nazna� eno p�i popisu p�ijímaných legislativních opat�ení, jedním z hlavních úkol�

v systému sv� tové letecké dopravy je odstran� ní možných hrozeb pro leteckou dopravu. 

K zajišt� ní tohoto cíle probíhá ve sv� t�  v sou� asné dob� � ada projekt� , jejichž úkolem je 

vývoj a zavedení nových technologií, systém�  nebo postup� , které povedou ke zvýšení 

bezpe� nosti letecké dopravy. Cíl t� chto projekt�  je možné shrnout do dvou navzájem úzce 

svázaných pojm� : bezpe� nost a zjednodušení proces�  (Security & Facilitation).   

Nejvíce dostupných informací o vývoji v oblasti bezpe� nosti letecké dopravy pochází od 

evropských konsorcií, která na své projekty � erpají finan� ní prost�edky z grant�  Evropské 

unie (7th Framework Programme). Problematiku ochrany civilního letectví �eší v rámci své 

orientace i IATA, americký Ú�ad pro bezpe� nost v doprav�  TSA (Transportation Security 

Administration) a v ur� itých aplikacích také Severoatlantická aliance. TSA obdržela v roce 

2009 355 mil. USD na bezpe� nostní projekty na amerických letištích. Tyto peníze byly 

využity na zlepšení bezpe� nosti na stovkách letiš� , p�edevším v oblastech kontroly zavazadel, 

kamerových systém� , t� lesných skener� , detektor�  výbušnin a detektor�  tekutin a gel� . 
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Z dosažitelných informací o projektech �ešených pod patronací NATO lze uvést problematiku 

detekce výbušnin, protiopat�ení proti použití chemických a biologických látek a nové 

prost�edky pro radiovou komunikaci, vše s termínem ukon� ení v letech 2013 – 2014. 

         Tabulka 3 

Název 
projektu 

Výstupy Ukon� ení  

TASS  - pokro� ilý systém ochrany celého letišt�   31.3.2013  

Checkpoint of 
the future 
(IATA) 

-  klí�  k d� lení cestujících podle potenciální hrozby 

- zcela nová za�ízení, urychlující detek� ní kontrolu  
cestujících a p�íru� ních zavazadel 

 2017 - 2020  

Securestation -  p�íru� ka Constructive Design Handbook pro konstrukci 
„bezpe� ných“ terminál�

31.5.2014  

ADABTS - platforma pro sledování a vyhodnocování neobvyklého 
chování lidí v reálném � ase a upozorn� ní p� i odchylkách 
od „normálu“ 

31.7.2013  

ATOM - detek� ní a sledovací systémy pro odhalení nebezpe� ných 
p�edm� t�  ukrytých pod oble� ením 

30.6.2012  

OPTIX - mobilní optický prost�edek pro detekci výbušnin 30.4.2012  

Bemosa -sada tréninkových modul�  ur� ených k výcviku 
pracovník�  security a dalších zam� stnanc�  letiš�

30.11.2012  

CRISIS - výcvikový program pro zvládání krizových situací  30.4.2013  

COPRA - analýza hrozeb v letectví a jejich eliminace v p�íštích 15 
letech 

28.2.2013  

PREVAIL - sada inhibitor�  p� idávaných do látek obsahujících 
peroxid vodíku a aceton 

- zp� sob ozna� ování látek obsahujících dusi� nan amonný 

  

Vedle uvedených mezinárodních a národních orgán�  a organizací se problematikou 

bezpe� nosti v letecké doprav�  zabývá ve sv� t�  celá �ada specializovaných výzkumných 

ústav� , pracoviš�  vysokých škol a výrobních podnik� , p�ípadn�  i pracoviš�  v leteckém 

provozu. Výsledkem je velké množství publikovaných odborných prací, vystoupení na 

v� deckých konferencích nebo r� zných více � i mén�  p�ístupných zpráv, výrobních a 

provozních dokument�  a materiál�  pro speciální kurzy a školení k problematice bezpe� nosti 

v letecké doprav� . 

P�i trvale rostoucím provozu letecké dopravy a sou� asných požadavcích na maximální 

zefektiv� ování � innosti �ídících a bezpe� nostních pracovník� , spojených s rostoucí � asovou 

tísní, je zvládnutí pot�ebného rozsahu uvedených materiál�  a následné aktivní prosazování 

jimi p�edkládaných požadavk�  a doporu� ení do praxe stále obtížn� ji realizovatelné. Došlo tak 

k situaci, kdy se ze strany provozní praxe objevil požadavek na vytvo�ení ur� itého typu 
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znalostního centra, které by bylo schopno uvedené informace shromaž� ovat, dosažitelným 

zp� sobem ukládat, efektivn�  zpracovávat a pot�ebné informace kvalifikovan�  a v p�ijatelné 

mí�e publikovat.    

4 Koncepce národního znalostního centra pro oblast Security 

Pro p�ípravu vytvo�ení národního znalostního centra pro oblast Security v letecké doprav� , 

jehož vytvo�ení si vztý� ila jako úkol Vysoká škola obchodní v Praze, o.p.s. (VŠO) byly pro 

první období (tj. rok 2012) vytý� eny následující hlavní cíle: 

a) Zpracovat koncepci národního znalostního centra pro oblast Security v letecké 

doprav�  s cílem organizovat sb� r, provád� t evidenci, zpracování a � áste� nou publikaci 

dosažitelných legislativních a odborných materiál�  z oblasti Security v letecké 

doprav� .  

b) Vytvo�it vazby budoucího národního znalostního centra v � eské republice na 

významná zahrani� ní pracovišt�  a v� decké pracovníky orientované na oblast Security 

v letecké doprav�  (nap�íklad Izrael, Holandsko, Itálie). 

c) Zahájit v� deckou práci v oblasti analýzy možných bezpe� nostních rizik (Security) 

v letecké doprav�  s cílem hledání možných forem p� sobení na lidského � initele pro 

potla� ení vzniku nebo likvidaci vlivu bezpe� nostních rizik. 

d) Vytvo�it prost�edí pro pravidelnou vým� nu informací o problematice Security 

v letecké doprav�  na pot�ebné odborné, v� decké a mezinárodní úrovni formou 

pravidelných mezinárodních v� deckých konferencí, pracovních workshop� , školení a 

publikací v domácích a zahrani� ních odborných � asopisech. 

e) Vytvo�it podmínky pro získání mezinárodního uznání znalostního centra VŠO) 

formou statutu �ádného nebo p�idruženého � lena mezinárodního orgánu nebo sdružení 

v oblasti Security v letecké doprav� .  

Vedle �ady organiza� ních opat�ení se jedním z prvních krok�  k realizaci uvedených cíl�  e 

stalo svolání první mezinárodní v� decké konference „Ochrana civilní letecké dopravy (Air 

Transpúort Security) 2012 v listopadu 2012 ve spolupráci s Letišt� m Praha. Jejím cílem je 

upevnit již vytvo�enou vazbu mezi p�ihlášenými zájemci o ú� ast na �ešení uvedených 

problém� , vysv� tlit o� ekávané procesy jejich �ešení a kone� n�  také získat další 

spolupracovníky. V rámci jednání konference bude oficiáln�  p�edstavena zamýšlená koncepce 

realizace znalostního centra a o� ekávané vazby na možné partnery hlavního �ešitele úkolu.   
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Poznámka: Knihovna VŠO, vybavená pot�ebnými IT zdroji, by m� la být schopna p�ijímat , 
evidovat  a ukládat  dosažitelné  informace , výsledky jejich zpracování a reakce a 
na základ�  odpovídajících bezpe� nostních opat�ení p�edávat požadované informace 
registrovaným uživatel� m. 

Obr. 1 P� vodní ideová koncepce � ešení národního znalostního centra 
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