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Úvodní slovo p � edsedy v � deckého výboru  

 
 
Vá�ené dámy a pánové, p�íznivci letecké techniky. 

 

Je tomu ji� více jak deset let, co se odborníci leteckých technických specializací schází 

pravideln�  na p� d�  Univerzity obrany a proto ji� m� �eme s hrdostí hovo�it o dlouhodobé 

tradici. Katedra Leteckých elektrotechnických systém�  Fakulty vojenských technologií 

úsp� šn�  po�ádá ka�doro� n�  tuto konferenci s cílem poskytnutí nových odborných informací a 

vým� nu zkušeností v oblasti elektrotechnických, strojních, speciálních a zabezpe� ovacích 

systém�  letecké techniky. P�edchozí ro� níky naší mezinárodní v� decké konference zárove�  

prokázaly, �e výsledky v� deckotechnického rozvoje v letectví mohou být aplikovány i do 

zdánliv�  nep� íbuzných odv� tví národního hospodá�ství a proto je tento seminá� otev�en i 

široké ve�ejnosti a dalším zájemc� m. 

 

V�� ím, �e i letošní ji� 13. ro� ník mezinárodní v� decké konference se stane dobrým místem 

pro navázání a posílení dobrých profesních vztah�  v� deckých, odborných a pedagogických 

pracovník� , student�  technických a zejména leteckých obor� , pracovník�  obranného 

pr� myslu i zástupc�  soukromého sektoru. 
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Užití Moderních Inerciálních Sensor�  v Naviga� ních Systémech 

Modern Inertial Sensors in Navigation Systems 

Jan Rohá�

Czech Technical University in Prague, Faculty of Electrical Engineering 

Department of Measurement, Laboratory of Aircraft Instrumentation Systems  

email: xrohac@fel.cvut.cz

Resumé: 

P� ísp� vek se v� nuje popisu inerciálních senzor�  v� etn�  jejich vývoje, pokro� ilým algoritm� m 

a metodám užívaným v oblasti naviga� ních systém�  p�evážn�  využívajících cenov�

dostupných MEMS inerciálních senzor�  a dopl� kových pomocných m�� icích systém� . 

P� ísp� vek se dále zabývá naviga� ními principy, metodami odhadu parametr�  systém�  a 

zpracováním signál�  a dat. Práce dále uvádí konkrétní � ešení a jejich vliv na funk� nost a 

p�esnost naviga� ních systém� . 

Abstract: 

The paper is focused on the overview of inertial sensors supplemented by their development, 

plus it provides advanced algorithms and methodology concerning navigation systems 

predominantly using MEMS based inertial sensors and aiding measuring systems. It describes 

a complex design and development of aided navigation systems. Thus, it deals with principles 

of navigation, methods of system parameters estimation, and signal/data processing. The 

paper presents particular solutions and their direct impact on the system performance and its 

accuracy. 

1 Introduction 

Navigation systems have been under development for many decades and the rate of the 

progress still increases. Navigation systems provide tracking of an object attitude, position, 

and velocity and play a key role in a wide range of applications, e.g. in aeronautics, 

astronautics, robotics, automotive industry, underwater vehicles, or human body observation. 

A common technique to do so is via a dead reckoning. One form of a dead reckoning 

technique is using an initial position, velocity, and attitude related to a predetermined 

coordinate frame and consecutive update calculations based on acceleration and angular rate 

measurements. These measurements are generally provided by 3-axis accelerometer (ACC) 
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and 3-axis angular rate sensor (ARS) or gyroscopes (gyros) forming so called Inertial 

Measurement Unit (IMU). Since accuracy of navigation systems is always directly related 

with a sensors choice, the sensors are crucial for the system entire performance. According to 

required accuracy of navigation and economical aspects suitable inertial sensors have to be 

chosen. The error sources of estimated navigation solution is generally spread into the whole 

measuring and evaluating chain including sensors and signal/data processing units. 

Nevertheless, the part corresponding to signal/data processing should have a negative effect 

on the system accuracy negligible, and thus only sensors should be a major source of errors in 

navigation systems. Therefore, the type of an application should be considered on a basis of 

the sensors in order to assure an optimal performance for a particular application connected 

with economic aspects. In the case of ARS/gyros required precision related to determined 

applications is denoted in Fig. 1, for the case of ACC it is shown in Fig. 2. 
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Fig. 1 - Required precision of a sensed angular rate according to specified applications [1] 

Fig. 2 - Required precision of a sensed acceleration according to specified applications [1] 

For aircraft navigation it is, according to Fig. 1 and Fig. 2, required to employ ARS/gyros 

with the precision better than 1 deg/h and ACC not more than 10 µg. The higher precision, the 

more expensive the device is. The other aspect, which has to be taken in account, is if a 

particular device is solid-state or is using moving parts. According to Fig. 3 and Fig. 4, one 

can see that mechanical gyros and ACCs satisfy requirements on precision the most; 

nevertheless, there is a trend to replace them with solid-state devices for their better 

reliability, stability, and MTBF (Mean-Time-Before-Failure) parameter. Therefore, in the 

following text there will be preferred solid-state devices. 
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The most precise device for angular rate measurements is a ring laser gyroscope (RLG), 

which has the stability better than 0.1 deg/h and the resolution better than 10-6 deg/s. In the 

case of ACC, the most precise existing device is a servo ACC with the resolution about 1 µg. 

These devices would have been ideal for all applications, if they were not so expensive. Due 

to this reason other systems, such as Micro-Electro-Mechanical-Systems (MEMSs), have 

been used in cost-effective applications, such as in UAVs or small aircrafts. MEMSs are 

typically defined as microscopic devices designed, processed, and used to interact or produce 

changes within a local environment. MEMSs offer reduced power consumption, weight, 

manufacturing and assembly costs, and increased system design flexibility. Reducing the size 

and weight of a device allows multiple MEMS components to be used to increase 

functionality, device capability, and reliability. In contrast, MEMS performance has many 

weak aspects, such as for precise navigation purposes low resolution, noisy output, worse bias 

stability, temperature dependence and so on.  Nevertheless, their applicability in navigation is 

wide due to fast technology improvements, applied data processing algorithms, and used 

aiding systems. In a navigation area aiding systems are commonly used to provide corrections 

for position or attitude evaluation both coming from ACCs and ARSs. Those systems might 

be based on for instance GNSS, electrolytic tilt sensors, pressure based altimeter or 

speedometer.  

A near-term gyro technology from a scale factor and bias stability point of view is depicted in 

Fig. 3. It compares the performance of cost-effective MEMS sensors with fiber optic gyros 

(FOG), ring laser gyros (RLG), and mechanical gyros with a high-speed rotating inner fly-

wheel. It has been a big progress in MEMS technology recently to increase the capability of 

MEMS based ARS to be sensitive even to the Earth rate. Therefore, it is possible to find such 

devices on market and use them in applications, in which FOG has been previously dominant. 

However, FOG devices still fulfill the gap between RLG and MEMS ARS technology and 

still provide better solution in applications, in which a higher stability is required, higher than 

MEMS based ARS can provide. 
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Fig. 3 – Near-term gyro technology [2] 

A similar comparison for a current and near-term ACC technology is shown in Fig. 4. MEMS 

based ACC enables wide range of applications, in which requirements on resolution and 

precision are not so tough, e.g. high-g ACC in airbags, 1-mg resolution for stabilization 

purposes. It has become very popular to use quartz-resonator ACC in more accurate 

applications due to its costs. If higher accuracy is still required, only mechanical pendulous 

rebalance (servo) ACC has to be utilized. 

Fig. 4 - Accelerometer types and their performances [2] 

In cost-effective applications MEMS based devices are preferred. Therefore, their usage has 

to be accompanied by modern methods of signal and data processing, algorithms for their 

calibration, parameters identification, and fusion. Only this can thus provide stable solution 

for a particular application with required accuracy. 
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2 Inertial sensors 

2.1 Gyros/angular rate sensors 

Among basic parameters generally provided in product datasheets there belong a dynamic 

range, initial sensitivity, nonlinearity, alignment error, initial bias error, in-run bias instability, 

angular random walk, linear acceleration effect on bias, and rate noise density. According to 

these parameters there can be defined following types of gyros: low-cost, moderate-cost, and 

high-performance gyros. When looking at datasheets an in-run bias stability provides the 

information about the best sensor performance corresponding to the gyro resolution floor. 

Unfortunately, there are other exhibiting error factors which affect a gyro performance. In all 

cases a gyro noise and its frequency dependency have to be taken into account and handled. 

For these cases to determine stochastic sensor parameters for further modeling there can be 

used the Allan variance analysis, for more details see [3-7]. A basic comparison of several 

navigation units from gyros performance perspectives when Allan variance analysis was used 

is shown in Fig. 5. 
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Fig. 5 - Allan variance analysis of the KVH DSP3100 and three MEMS gyros forming a 

part of AHRS M3, 3DM-GX2, and ADIS16355 unit. 

In the case of low and moderate-cost gyros scale factor, alignment error, and null bias errors 

accompanied by parameters variation over a temperature range highly decrease the gyro 
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performance. To minimize their impacts it is required to perform the calibration within which 

a correction table or polynomial correction function is acquired. More details about the 

calibration methods can be found in [8-11]. 

The other perspectives of the gyro performance are produced by the fact that it does not 

measure just a rotational rate but also its sensitive element has linear acceleration and  

g2 sensitivities. It is caused by the asymmetry of a mechanical design and/or micromachining 

inaccuracies and it can vary design to design. Due to Earth’s 1 g field of gravity, according to 

[12], it can suffer from large errors when uncompensated. In the case of low-cost gyros  

the g and g2 sensitivities are not specified because their design is not optimized for a vibration 

rejection. They can have g sensitivity about 0.3 °/s/g. Therefore, looking at a bias instability 

in these cases is almost pointless due to a high effect of this vibration behavior. Higher 

performance gyros improve the vibration rectification by a design so the g-sensitivity can go 

down to 0.1 °/s/g. To further decrease this sensitivity anti-vibration mounts might be applied. 

Nevertheless, these anti-vibration mounts are very difficult to design, because they do not 

have a flat response over a wide frequency range and they work particularly poorly at low 

frequencies. Moreover, their vibration reduction characteristics change over the temperature 

and life-cycle.  

Analog Devices, Inc. (ADI) [12] introduced in 2011 new high-performance, low-power 

iMEMS® gyros specifically for angular rate (rotational) sensing in harsh environments. They 

employ differential quad-sensor technology, which rejects the influence of linear acceleration 

and vibration very efficiently. Therefore they offer exceptionally accurate and reliable rate 

sensing even when shocks and vibrations are applied. Their g-sensitivity is as low  

as 0.015 °/s/g. 

2.2 Accelerometers 

MEMS technology based accelerometers (ACCs) in the navigation area measure linear 

acceleration mainly on a capacitive principle. Among their basic parameters there can be 

included a measurement range, nonlinearity, sensitivity, initial bias error, in-run bias 

instability, noise density, bandwidth of frequency response, alignment error, and cross-axis 

sensitivity. In the case of multi-axis ACCs z-axis often has a different noise and bias 

performance. Unlike the gyros, ACCs are affected by vibrations in principle and if the 

frequency spectrum is adequate for the application no problem arises from this point of view. 

A current technology of MEMS ACCs cannot compete with high-performance types and 
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cannot be implemented to stand-alone inertial navigation systems due to their low resolution 

and insufficient noise level reduction. Generally, this type of ACCs is used in navigation 

systems in which GPS receiver is also implemented to compensate position errors or in 

attitude and heading reference systems in which the position is not required and thus ACCs 

are used just for an attitude compensation done according to Earth’s field 1g sensing.  

2.3 Inertial measurement frames 

To provide navigation in 3D it is obligatory to use at least 3 gyros for rotational rate sensing 

and 3 accelerometers for linear transitional motion sensing. These two triads generally 

compose an inertial measurement unit (IMU). The gyro frame and accelerometer frame 

generally coincide and their sensitive axes correspond to vehicle main axes as shown in Fig. 

6. The framework structure is defined with respect to the international orders ISO 1151-1 and 

ISO 1151-2. 

There exist modifications of IMU configuration, for instance for a gyro-free measurement 

unit, but this modification is suitable just for particular applications where the attitude is 

evaluated according to accelerometers measurements and Earth field 1g sensing, which does 

not work properly under dynamics. It is, however, also possible to modify the framework 

structure and its orientation. 

When ACCs axes are aligned with respect to the typical configuration, see Fig. 6, the problem 

of low ACC sensitivity arises. Due to this behavior of a cosine function in the region around 

zero, the change of the angle about 0.057 deg could be evaluated only if the sensor sensitivity 

is better than 1 mg and a noise level is lower than that. Both of these conditions are hard to 

satisfy in cases of MEMS based ACCs. The noise level is typically about 5 mg. In order to 

avoid this dead zone (uncertainty) it is advantageous to set an initial position of the biaxial 

XL

YL

ZL

Fig. 6 – Typical framework of the vehicle (left), of the measurement unit (right) 
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ACC about the angle of 45 deg with respect to the horizontal plane, as shown in Fig. 7 and in 

Fig. 7 

Fig. 7 – The modified ACC framework using two biaxial accelerometers 

Fig. 8 – The modified ACC framework,  

a principle scheme (left), two shots of the realized navigation system (middle, right) 

3 Data processing in navigation units 

Inertial navigation systems (INS) are primary supposed to provide position, velocity, and 

attitude outcomes. These navigation data are typically estimated by a chain of processes 

schematically shown in Fig. 9. Signal/data preprocessing can differ according to types of 

sensors utilized; however, it is often based just on signal/data filtering to reduce unwanted 

high-frequency impacts on estimated values.   

3x ACC 

3x ARS 

Signal/data 
preprocessing

Deterministic 
errors 

compensation

Navigation 
data  

estimation 

IMU

Fig. 9 – Block scheme of processes required for position, velocity, and attitude estimation 

Values of position, velocity, and attitude are evaluated with respect to the navigation equation 

whose calculation is provided by so called “INS mechanization”, for details see [13-16]. The 
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INS mechanization algorithm consists of following steps running in an infinite cycle. Those 

steps are: 

1. numerical integration, 

2. velocity update, 

3. position update, 

4. attitude update. 

The INS mechanization has been known for a long time and has been verified in many 

applications. However, it still works with just raw inertial data passed through a low-pass 

filter and extracted from deterministic sensors’ errors as depicted in Fig. 9. To further 

improve the performance and accuracy of the navigation solution there is commonly used a 

Kalman filter fusing results of INS mechanization with aiding systems. These aiding systems 

can vary based on a particular application having a different form and can use a variable 

integration scheme. The Kalman filtering (KF) will not be described further in details in this 

paper because the first mention about the KF was referred by Rudolf E. Kálmán in 1960 and 

since that time this filtering has become an approach widely used for data processing and 

fusion.  

Fig. 10 - Complementary filter principle block scheme with a centrifugal acceleration 

correction (where denotes sensed acceleration () compensated for a centrifugal 

one,  is the vector of measured angular rates,  corresponds to a speed vector, 

 are vectors of normalized measured and estimated acceleration,  denote a 

roll, pitch, and yaw angle,  [20]  
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Other possibility for the inertial data processing is the utilization of complementary filters 

(CFs), for more details see [19]. Their structure and design go from analogue regulation 

circuits as shown in Fig. 10. The feedback is provided by proportional and integral controllers 

with their gains kI and kP. 

The CF in Fig. 10 uses proportional-integral (PI) compensation. The “P” term governs the 

frequency cross-over between ACC based attitude estimates and gyro based attitude 

estimates. The “I” term is to correct gyro biases. A main advantage of CFs lies in its 

simplicity and that is a reason why it is sometimes preferred to other approaches, e.g. using 

Kalman filtering. 

Conclusion 

The paper addresses the field of navigation systems and closely describes inertial sensors, its 

current technology and trends. Moreover, it presents methods and approaches used in 

navigation systems and the methodology helping to increase the accuracy of estimated vectors 

of position, velocity, and attitude. The paper describes general means used for signal/data 

processing on a basis of Kalman filtering and complementary filters which are applied to fuse 

data from various and independent data sources. This fusion helps to reduce a time dependent 

and growing errors cause by the integration presented in the INS mechanization. Therefore, 

MEMS based inertial sensors can be used for navigation purposes in aided systems despite  

the fact that their standalone application is almost unfeasible. 
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Resumé: 

The Visual Glide slope indicators are except runway edge lights the most important part of 

the airport lightning system. Currently are realized with PAPI (Precision Approach Light 

Indicator) system or VASIS (Visual Approach Slope Indicator System). Both of them mostly 

use serial method for their supplying and currently use only halogen bulbs as the light 

sources. The paper shows new using of LED light sources in the Precision Approach Path 

Indicator (PAPI) light. It describes the power LEDs, which are usable for this, the way of the 

LED control and presents real technical solution of the PAPI LED control unit which is based 

on an eZ80Acclaim microprocessor. In additional presents a LED chip cooling in the very 

small space and control and diagnostics in the Android environment. At least the paper shows 

the method for PAPI supplying with the parallel supply network. 

1 The visual glide slope indicators 

The visual glide slope indicators are inseparable parts of every airport lightning system. They 

provide information about the right approach path and use simple and easy understandable 

way of indication. The first glide slope indicator was PVG (Precision Visual Glidepath), 

which indicated as same information as current glide slope indicators. 

Currently there are two basic types of glide slope indicators. The most spread is PAPI 

(Precision Approach Path Indicators), which is placed on most of classical airports and 

heliports. The second one is VASIS (Visual Approach Slope Indicator System). We can see it 

mainly with CALVERT system (but the most of airports use CALVERT system use PAPI). 

Both of these indicate same types of information and they have a lot of variant, e. g. CHAPI 

or T-VASIS. 

All types of visual glide slope indicators are in 24/365 mode and their reliability must be high 

enough. Both of them are defined with aeronautical standards (ICAO ANNEX 14, ANNEX 

14H). 
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2 PAPI – Precision Approach Path Indicator 

Basic PAPI indicator consists of one or two cross bars with four lights. PAPI os placed on TP 

(Touch down Point) level. The colours of lights depend on the angle of view. The right glide 

slope angle is indicated with two white and two red lights. The way of PAPI indication is 

shown in Figure 1 on the left side. On the right side of figure 1 is shown reduced PAPI 

(APAPI – Abbreviated PAPI) for small airports or some helipads which consists of one cross 

bar with two lights. Glide path angle is set to 2 – 4 degrees according to the others navigation 

and surveillance systems at the airport (ILS – GP, PAR). The other type of PAPI indicator is 

CHAPI (Charles Helipad Approach Path Indicator), which is designed only for helipads. It 

consists of two lights placed behind helipad. The pilot sees two green lights if he is on the 

right glide slope, else he sees white or red lights – depends on glide path angle (upper glide 

path white, lower red lights). It is shown in figure 2. 

Unlike the others visual glide slope indicators (PVG, VASIS) PAPI is easier for installation 

and for indication. But on the other side the reliability of every light of PAPI must be very 

high because shown information depends on every light of PAPI. That is why every light of 

PAPI is composed of two or three light sources (halogen bulbs) and every bulb can be 

supplied with different loop of the serial CCR (Constant Current Regulation) system. The 

failure of bulb can be indicated at TWR with airport control and monitoring system (e .g. 

AMS-1 at the Czech Air Force airports). 

Fig. 1: PAPI and APAPI indication 
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Fig. 2: CHAPI  indication 

3 The Light Sources in Papi Lights 

High demands are placed on the visual glide slope indicators, as the airport lighting system, 

especially halogen bulb life cycle, since PAPI lights are in operation around the clock and 

their visibility (typically 20km). Therefore, as light sources in light PAPI lights slope 

indicator system cannot use the commonly used light sources.  

There are various types of the light sources which are used in airport lights, but the most of 

them use classical halogen bulb with pk30d lamp cap. Two 200 Watts halogen lamp is used in 

one PAPI light and it is enough for 2x4800 lumens luminous flux. The light, which is emitted 

by PAPI, consists of two sectors – upper white sector and lower red sector. White sector light 

is emitted by halogen bulb without filtering and red filter (made of special glass) filtrates red 

part of halogen bulb light. Spectrograms of white and red lights emitted by PAPI are shown in 

fig. 3 

Fig. 3: PAPI light spectres (left – white sector, right – red sector) 

There is the optical system in the PAPI light for correct operation and this system is shown in 

fig. 4. Light source is placed at focus of parabola (6), which directs emitted light. Red filter 
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(5) filters red spectre from light and output lens gives a direction for most of luminous flux 

precisely in the approach area and turns over white and red sector. 

Fig. 4: Typical design of PAPI light [4] 

PAPI light must have very high reliability and that is why they are supplied by CCR 

(Constant Current Regulators) by at least two independent loops. Typical design of PAPI 

supplying is in fig. 5. There are three loops which supply independently various light sources 

in the PAPI lights and when the one of filament is blown or one of CCR is out, the PAPI light 

unbreakable will emit the light information. 

Fig. 5: PAPI supplying 

4 LED PAPI Light 

PAPI lights are one of the most important lights at the airport and that is why the PAPI light 

was designed. There was not only the change of the light source, halogen bulb to LED, but the 

design was based on the parallel methods of the light power supplying and the luminance 

control. Finally the light was built according to international standards and recommendations. 

The first solved problem was a visibility of the light. The light source will be probably visible 

if the luminance causes illumination at the retina which is higher than eye edge illumination 
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E0. Eye edge illumination depends on lots of factors, mainly on colour of the light, brightness, 

physical condition of pilot etc. 

If the light source is small enough it will be taken as a point source and we can use Allard 

equation [1]: 

metD
R

K
R
I

E 2==== (1)

Where: 

E is the eye illumination, 

I is the luminosity of the light source 

R is the distance between pilot eye and light source 

K is the eye edge contrast, 

Dmet is the meteorological visibility, 

If we use RVR (Runway Visual Range) as a main variable of the visibility in the equation (1) 

we write: 
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The second problem of the design is power supplying. Serial distribution circuit is a most 

frequent way for bulb-lights, because the constant luminous intensity is guaranteed of all 

lights in information group. Serial distribution circuit contents single-wire circuit, so-called 

loop, all light of information group is connected in. 

Of course we cannot connect the light into simple serial loop, because when the one of bulbs 

is broken, the whole light in the loop is going out. That is why the bulbs are connected in 

coupling-isolation transformers. It ensures that the loop is closed when the bulb filament is 

broken. The cable for loop is the single-wire, high cross section (c 10mm2), 6kV tested 

conductor. 

It stands to reason that the loop must be powered with constant current, i.e. the voltage in the 

loop is depend on number of connected lights. So, the loop is powered with Constant Current 

Regulator (CCR). The basic work principle of CCR is a thyristor current regulation and the 

current in the loop is adjustable in 5 or 7 levels. [2] 
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The LEDs in the PAPI lights need alternative methods of powering than the halogen lamp. 

Serial loop is typical for airport light with incandescent lamp, but for LED we can use all 

advantages of parallel methods of supply and the luminous intensities will be constant in 

whole power network. The group of parallel powered lights can be interpreted like a 

distributed PTO (power take-off) network. It defines specific load in a system [Am-1]. 

Constant current supply is typical for LED as a component, but LED PWM regulation sort 

constant current out. Airport light control system can receive the remote data and generates a 

PWM modulation for the LED modules. And that way guarantees the constant luminous 

intensity in every light although the percent line drop is tens percent. 

There is a block diagram in the Fig. 6. The light can be controlled with the remote controller 

which is based on 4DGL or Android technology and it transmits control data through the 

radios or cables at the RS232 format. Microprocessor eZ80 receives these data and controls 

LED constant current regulator which supplies LED chips. 100W LED chip by SnowDragon 

Industrial Co., Ltd was chosen as the light sources. These chips emit high temperature white 

light beside 5000 lumens and red light beside 3000 lumens . Every LED of the chip can be 

supplied with 32 Volts and 3.2A current. Finally the light is directed with the lens. The 

cooling is a very important part of the light because the temperature of the LED chip must not 

exceed 90 degrees of C. The LED chip power dissipation is up to 100W that is why it is 

necessary to use passive and active fluid cooling. For the design of cooling part of the PAPI 

light was taken the temperature at the airport in summer (up to 60 degrees). Microcontroller 

controls active part of fluid cooling. 

Fig. 6: LED PAPI block diagram 
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There are two spectrograms in the fig. 7, which show us the light spectres in the white and red 

sectors. We can see enormous difference between halogen bulb and LED light in the red 

sector and that is why it guaranties us that red colour will not change in long distances. 

Fig. 7: LED PAPI block diagram 

5 Conclusion 

LEDs are the light sources for the future and we can see them in many fields of the lightning 

(industry, automotive etc.) Only a few companies offer airport lights with LED but they do 

not use all LED advantages and only change classical halogen bulb to LED. This contribution 

showed us a new method of the airport lightning and introduces us the real technological 

solution of the PAPI light where all LED advantages were used. The designed PAPI light is 

more effective and contents modern control and diagnostics circuits. It can use parallel power 

supply network. 
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Resumé: 

� lánok popisuje postup tvorby simula� ných modelov so zameraním na výpo� et 

aerometrických letových parametrov ako sú: výška, rýchlos�  letu, Machové � íslo v 

programovom prostredí MATLAB. Vypo� ítané parametre letu sú následne vyhodnocované 

v závislosti na zmene aerodynamických uhlov. Vo výpo� toch a simuláciách sú porovnávané 

vplyvy skuto� nej a štandardnej statickej teploty na presnos�  výpo� tu výšky a rýchlosti letu 

lietadla, taktiež sú porovnávané letové parametre získané zo základných princípov leteckých 

prístrojov a aerometrických po� íta� ov. 

The article describes the procedure of simulation models focusing on the calculation 

Aerometrical flight parameters such as: altitude, airspeed, Mach number in the MATLAB 

programming environment. Calculated flight parameters are then evaluated according to the 

change of aerodynamic angles. The calculations and simulations are compared the effects of 

actual and standard static temperature on the accuracy of calculating the amount and speed 

of an aircraft, are also compared flight parameters derived from the basic principles of air 

Aerometrical devices and computers. 
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1 Úvod 

Jednou z úloh pri navigácií a pilotáži lietadla je ur� enie polohy a kontroly pohybu lietadla v 

priestore, ktorá si vyžaduje skupinu prístrojov nazývaných prístrojmi pre kontrolu letu. Tieto 

môžeme rozdeli�  do nieko� kých podskupín. Jednu podskupinou tvoria letové prístroje, ktoré 

udávajú posuvný pohyb � ažiska lietadla (výškomer, rýchlomer, Machmeter, váriometer) 

vzh� adom k okolitému prostrediu [1, 2]. Na prevádzkovej spo� ahlivosti týchto prístrojov 

záleží bezpe� nos�  letu. Pri návrhu simula� ného modelu sa porovnávajú ideálne modely 

jednotlivých prístrojov založené na hodnotách štandardnej atmosféry s modelmi prístrojov 

ktoré obsahujú metodické a prístrojové chyby. Metodické chyby sú dané rozdielom absolútnej 

a skuto� nej teploty, rozdielom vertikálneho teplotného gradientu vzh� adom k hodnotám 

udávaných štandardnou atmosférou a rozdielom hodnôt tlaku a hustoty vzduch vzh� adom 

k štandardnej atmosfére. Pri návrhu simula� ného modelu pre meranie rýchlosti riešime aj 

problém vplyvu stla� ite� nosti prostredia, pri ktorom dochádza k zmene dynamického tlaku, 

ktorý je hlavným nosite� om informácie o rýchlosti letu. Simula� ný model taktiež rieši spôsob 

výpo� tu ve� kosti Machového � ísla v závislosti na rýchlostiach letu. 

2 Vyhodnotenie výšky letu 

Výškomer patrí medzi letové prístroje, ktoré sú založené na aerometrickom princípe merania. 

Výška je vertikálna vzdialenos�  k zemi, meria sa v metroch alebo v stopách (feet), meranie 

výšky sa vykonáva naj� astejšie barometricky alebo rádiovo. Pri vyhodnotení absolútnej výšky 

letu vychádzame zo základného vz� ahu pre ideálny výškomer: 

kde: 0T - je teplota pri hladine mora, a - je teplotný gradient, Hp - je statický tlak vo výške, 

0p - je tlak pri hladine mora, R- je plynová konštanta, g- je miestne tiažové zrýchlenie [3]. 

Simula� ný model pre vyhodnotenie výšky vi� . Obr. 1 bol navrhnutý na základe rovnice (1). 

Pri dosadení nulovej teploty 0T �nám výškomer vyhodnocuje prístrojovú výšku, pri dosadení 

teploty HT  výškomer vyhodnocuje absolútnu výšku. 

0

0

1

R
g

H
pr

T p
H

p

a

a

×
-� �

� �� �= - × - � �� �	 
� �� �

(1)
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Obr. 1: Simula� ný model pre barometrický výškomer 

Dosadzovaná statická teplota vzduchu do výpo� tového aparátu vnáša ur� itú chybu do modelu 

simulovania. Štandardná statická teplota je taká, ktorá vznikne na základe výpo� tu pod� a 

medzinárodnej štandardnej atmosféry, avšak tá sa líši od skuto� nej statickej teploty vzduchu 

� o je znázornené vi� . Obr. 2. K rozdielom teplôt dochádza v závislosti na výške, dennej 

a ro� nej dobe. 

Obr. 2: Rozdiel medzi štandardnou statickou teplotou a skuto� nou statickou teplotou 
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Navrhnutý simula� ný model výškomera rozšírime o model výpo� tu absolútnej výšky pod� a 

princípu s akým pracuje digitálny aerometrický po� íta� . Aerometrický po� íta�  vyhodnocuje 

výšku pod� a vz� ahu (2) v tvare: 

( ) 0
0

0

ln

ln

H

H
H

p
pR

H T T
Tg
T

= - × - × (2)

Vstupom do modelu prepo� tu vi� . Obr. 3 je zadaná výška H a zložky metodických chýb. 

Prepo� et je navrhnutý tak, aby na základe nami stavenú výšku prepo� ítal na hodnoty 

statického tlaku, absolútnej chyby výšky, štandardnej statickej teploty, hustoty vzduchu, 

hustoty vzduchu pri hladine mora a strednej teploty vrstvy vzduchu pod� a MSA. 

V grafickom znázornení vi� . Obr. 4 sú uvedené priebehy vypo� ítaných závislosti výšok, 

modelu barometrického výškomera a aerometrického po� íta� a. 

Obr. 3: Model výpo� tu výšky letu 
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3 Vyhodnotenie rýchlosti letu 

Pre ur� enie rýchlosti letu lietadla sa využíva dynamický tlak q, ktorý vzniká z rozdielu 

celkového tlaku pc a statického tlaku pH. 

Definované jednotlivé rýchlostí používané v letectve: 

· Prístrojová rýchlos� - je neopravený údaj rýchlomera zabudovaného v lietadle, 

· IAS indikovaná rýchlos� - je prístrojová rýchlos�  opravená o prístrojovú chybu, 

ktorá je daná jeho konštrukciou, 

· CAS kalibrovaná rýchlos� - je kalibrovaná rýchlos�  opravená o polohovú chybu 

Pitotovej trubice, 

· EAS ekvivalentná rýchlos� - je kalibrovaná rýchlos�  opravená o vplyv 

stla� ite� nosti vzduchu, 

· TAS pravá vzdušná rýchlos� - je rýchlos�  lietadla vzh� adom k okolitému 

vzduchu. 

Pri výpo� te rýchlosti vychádzame z ideálneho rýchlomera, pre ktorý je celkový a statický tlak 

meraný v ideálnej Pitot - statickej trubici, bez skreslenia meraných tlakov a pri ustálenom 

pohybe lietadla v nestla� ite� nom prostredí [4]. Rozdiel tlakov v nestla� ite� nom prostredí, 

ktorý pôsobí na rýchlomer je vyjadrený v tvare: 

Obr. 4: Grafické porovnanie vypo� ítaných výšok s modelom výškomera a 

aerometrického po� íta� a 
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kde: pc - je celkový tlak, pH - je statický tlak, � H - je merná hustota vzduchu,  V - je rychlost,  

q - je dynamický tlak. 

Na základe uvedenej rovnice bol vytvorený simula� ný model pre výpo� et dynamického tlaku 

vi� . Obr. 5. 

Simula� ný model vi� . Obr. 6 výpo� tu skuto� nej vzdušnej rýchlosti bol navrhnutý na základe 

rovnice (4) v tvare: 

2

2
H

c H

V
p p q

r ×
- = = (3)

Obr. 5: Simula� ný model pre výpo� et dynamického tlaku 

0
TAS IAS

H

V V
r
r

� �
= � �

	 

(4)

Obr. 6: Simula� ný model pre výpo� et skuto� nej rýchlosti TAS. 
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V grafickom znázornení vi� . Obr. 7 je zobrazená zmena skuto� nej vzdušnej rýchlosti letu 

lietadla v závislosti na zmene indikovanej rýchlosti letu a letovej hladiny v ktorej lietadlo letí.  

Pri odvodení rovníc pre rýchlomer merajúci rýchlosti v subsonických oblastiach vychádzame 

z poznatkov termodynamiky. Matematickými úpravami môžeme vyjadri�  dynamický tlak pre 

stla� ite� né prostredie v tvare: 

kde: pcc – je celkový tlak v stla� ite� nom prostredí 

Na základe rovnice (5) bol vytvorený simula� ný model pre výpo� et dynamického tlaku qc

v stla� ite� nom prostredí, Obr. 8. 

Obr. 7: Grafické znázornenie priebehu  índikovanej a skuto� nej rýchlosti pre 

jednotlivé letové hladiny 

3,5

1 1
7
H IAS

c cc H H
H

V
q p p p

p
r� �� �×

� �= - = × + -� �×� �	 
� �
(5)
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Na Obr. 9 je zobrazená zmena dynamického tlaku v stla� ite� nom prostredí v závislosti na 

rýchlosti letu a letovej hladiny v ktorej sa lietadlo pohybuje. Graf bol vytvorený na základe 

rovnice (5). 

Explicitným vyjadrením rýchlosti VIAS  z predchádzajúcich výrazov získame ciachovaciu 

rovnicu pre výpo� et rýchlosti rýchlomera v stla� ite� nom prostredí VTAS v tvare (6): 

Obr. 8: Simula� ný model pre výpo� et dynamického tlaku v stla� ite� nom prostredí 

Obr. 9: Grafické znázornenie zmeny dynamického tlaku v závislosti na rýchlosti letu 
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Pod� a rovnice (6) bol navrhnutý simula� ný model pre výpo� et skuto� nej vzdušnej rýchlosti 

V grafickom znázornení vi� . Obr. 10 je zobrazená zmena skuto� nej vzdušnej rýchlosti letu 

v závislosti na zmene indikovanej rýchlosti letu a letovej hladiny, v ktorej lietadlo letí [7]. 

Grafické zobrazenie bolo vyhotovené na základe rovnice (6). 

1

1 1 2
1

k
k

c H
TAS

H H

q pk
V

p k r

-� �
� �� �= + - × × ×� �� � -	 
� �� �

(6)

Obr. 9: Simula� ný model výpo� tu skuto� nej vzdušnej rýchlosti v stla� ite� nom 

prostredí 

Obr. 10: Grafické znázornenie zmeny skuto� nej vzdušnej rýchlosti na indikovanej 

rýchlosti letu v stla� ite� nom prostredí 
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3.1 Vyhodnotenie Machového � ísla 

Pri vysokých rýchlostiach letu sa môžu aerodynamické vlastnosti lietadla rýchlo meni�

v dôsledku stla� ite� nosti vzduchu. Nastáva prudký pokles vztlaku pri sú� asnom vzraste 

odporu � o má za následok posuv aerodynamických síl dozadu. Okamžitú ve� kos�  vplyvu 

stla� ite� nosti vzduchu je možné charakterizova�  Machovým � íslom. Machové � íslo je 

pomerným vyjadrením skuto� nej vzdušnej rýchlosti vzh� adom k rýchlosti šírenia zvukových 

v�n [5]. Pre výpo� et Machového � ísla v podzvukových oblastiach môžeme napísa�  výraz 

v tvare (7):  

Simula� ný model výpo� tu Machového � ísla vi� . Obr. 11 pre podzvukové oblasti bol 

vytvorený pod� a rovnice (7). 

Ak sa lietadlo pohybuje v nadzvukových rýchlostiach pri lete dochádza v okolí Pitotovej 

trubice k tvorbe šikmej a kolmej rázovej vlny. Vytvorenie šikmej a kolmej rázovej vlny má za 

následok skok mernej hustoty vzduchu preto sa pre výpo� et Machového � ísla v nadzvukových 

rýchlostiach využíva výpo� et v tvare (8): 

( )2 c H H

H H

p p R T
M

k R T p

× - ×
= ×

× ×
(7)

Obr. 11: Simula� ný model výpo� tu Machového � ísla v podzvukovej oblasti 



��������	
��
	����
���
���	����	��������	���
���	�� ����������������������� 	����������������
��!�� "#�� �

��	����

Simula� ný model výpo� tu Machového � ísla vi� . Obr. 12 pre nadzvukové rýchlosti bol 

vytvorený na základe rovnice (8). 

Po prepojení jednotlivých simula� ných modelov je vytvorený subsystém pre rýchlomer 

a machmeter vi� . Obr. 13. 

V zemskej atmosfére berieme do úvahy nápor vzduchu, ktorý obteká okolo lietadla. 

Turbolentnos�  atmosféry vzniká pohybom vzdušnej masy vzh� adom k Zemi. Pri obtekaní 

lietadla náporovým vzduchom dochádza k tvorbe aerodynamických síl. Pre potreby 

modelovania ú� inkov prúdenia molekúl vzduchu na lietadlo boli definované jednotlivé 

súradnicové systémy a následne prepo� ítané zložky rýchlosti do týchto systémov pri vo� be 

aerodynamických uhlov [6]. 

1

2
1

1

k
k

cc

H

p
M

p k

-� �
� �� �= - ×� �� � -	 
� �� �

(8)

Obr. 12: Simula� ný model výpo� tu Machového � ísla v nadzvukovej oblasti 

Obr. 13: Simula� ný model rýchlomera a Machmetra 
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4 Záver 

Simula� né modely boli navrhnuté tak, aby vyhodnocovali údaj z barometrického výškomera, 

ideálneho rýchlomera v nestla� ite� nom prostredí, rýchlomera s � iasto� nou hustotnou 

korekciou pre stla� ite� né prostredie, machmetra. Vstupnými hodnotami pre vyhodnotenie 

vymenovaných údajov, tvorí prepo� tový simula� ný model, ktorý nám na základe zadanej 

výšky simuluje potrebné údaje zhodné so štandardnou atmosférou MSA. 

Navrhnutá simula� ná � as�  modelu kanálu pre ideálny rýchlomer v nestla� ite� nom prostredí 

simuluje skuto� nú vzdušnú rýchlos�  pre nestla� ite� né prostredie. Správnos�  odsimulovaných 

hodnôt pre údaj výpo� tu skuto� nej vzdušnej rýchlosti sa preverila na základe správnosti 

hodnôt odsimulovaného dynamického tlaku, ktorý bol porovnávaný s tabu� kou normy GOST 

zverejnenou na internete pre rôzne hladiny letu. Pri simula� nom kanály pre ideálny rýchlomer 

v stla� ite� nom prostredí bola simuláciou preukázaná zmena hodnôt údajov skuto� nej vzdušnej 

rýchlosti od údaju ekvivalentnej rýchlosti letu pod� a uvedenej teórie, teda bola potvrdená 

správnos�  navrhnutých simula� ných kanálov. 

Dedikace 

Tento � lánok vznikol v� aka podpore v rámci OP Výskum a vývoj pre projekt „Vybudovanie 

výskumno - vývojového zariadenia na výskum lietadlovej anténnej techniky“, ITMS: 

26220220130. 

Obr. 13: Simula� ný model prepo� tu rýchlosti do zvoleného súradnícového systému 
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M�� ení statického tahu vrtulí. 

Propeller's static thrust measurement. 

Radek Byst� ický 

Katedra leteckých elektrotechnických systém� , Univerzita Obrany, Brno 

email: radek.bystricky@unob.cz

Resumé: 

Správná volba pohonné jednotky ve spojení s vhodnou vrtulí pat� í mezi nejdiskutovan� jší 

prvky návrhu jakéhokoli létajícího prost�edku. Tyto údaje totiž v žádné literatu�e nenajdete a 

tak nezbývá než se spolehnout na rady zkušen� jších, nebo univerzální voln�  stažitelné 

programy, které ale p�edpokládají znalost parametr�  použitého motoru. Znalost statického 

tahu vrtulí je jedním z nejzákladn� jších parametr� , který lze z t� chto program�  získat, ale jak 

praxe ukázala, jde pouze o informace velmi p� ibližné, � lánek popisuje konstrukci m�� ícího 

za� ízení a samotné m�� ení statického tahu. 

The correct choice of the electric motor in association with an appropriate propeller, are 

among the most discussed design elements of any flying device.�Those data cannot be found in 

any literature, so one is forced to rely on the advice of more experienced or on universal free 

downloadable programs which assume knowledge of the parameters of used motor. 

Knowledge of the propeller static thrust is one of the most fundamental parameters that can 

be established by those programs, but as experience has shown this is only very approximate 

information. Article describes the construction of the measuring device and static thrust 

measurement. 

1 Úvod 

P�i návrhu více rotorového bezpilotního vrtulníku konstruktér vychází z p�edpokládané váhy 

vrtulníku, a zamýšleného užite� ného zatížení. Tyto údaje posléze slouží k výb� ru vhodné 

pohonné soustavy. Problém ale nastává už ve chvíli výb� ru motoru. Trh je v sou� asné dob�

zavalen obrovskou spoustou motor�  a nikde není žádný ucelený návod jak vybírat atak je 

výb� r více � i mén�  náhodný. Stejnou cestou jsem se ubíral i já. Tedy vybral jsem n� kolik 

motor� , které podle mého soudu mohly být vhodné. Druhý problém vyvstal hned vzáp� tí. 

Jakou vrtuli pro jaký motor zvolit? První cesta je zeptat se zkušeného modelá�e a na základ�

jeho znalostí se pokusit provést výb� r vhodné soustavy motor vrtule. Druhou a více 
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akademickou cestou je provést pot�ebné výpo� ty, což je pon� kud zdlouhavé a bylo by 

zapot�ebí nastudovat celou �adu souvisejících oblastí [1,2]. T�etí možností je vzít si na pomoc 

existující softwarové pomocníky, které již na základ�  matematických model�  výpo� et 

provedou za nás. 

2  Softwarový pomocník 

Jedním z t� chto pomocník�  je i program Dualsky Calc. Této program umožnuje optimalizovat 

celou sestavu od baterie p�es regulátor až po motor s vhodnou vrtulí. Jak ukazuje obr. 1, první 

se zadává použitá baterie a použitý regulátor. Jistým problémem zde je, že uživatel se b� žn�

nedostane k hodnotám vnit�ního odporu akumulátoru a vlastní spot�eby regulátoru a tak 

obvykle musí nechat hodnoty již p�ednastavené a doufat, že skute� né hodnoty jsou podobné.  

Obr. 1: Rozhraní programu Dualsky Calc. [3, 4]

Následuje výb� r motoru, který máme-li št� stí, m� žeme vybrat z již p�edp� ipraveného 

seznamu. Nenajdeme-li takový v seznamu, musíme bohužel op� t vyplnit všechny parametry, 

které stejn�  jako v p� ípad�  regulátoru budeme jen obtížn�  hledat, nebo�  jej ani výrobci 

obvykle neuvád� jí. 
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Poslední volbou je výb� r p� íslušné vrtule a zde již m� žeme sledovat celou �adu parametr� , 

které se k celé sestav�  váží. Nás v tuto chvíli zajímají parametry mrtvého tahu (static thrust) a 

parametr efektivity, který nás informuje o nejvhodn� jší poloze pracovního bodu. 

Na základ�  t� chto dat m� žeme usoudit, zda za� ízení bude schopné letu a jaký budeme mít 

v p� ípad�  pot�eby p�evis výkonu pro manévrování. Program nám ale umožnuje i volit na 

základ�  výsledk�  výpo� tu t�eba i hodnoty kapacity baterie � i maximální hodnoty proudu 

regulátorem. 

Bohužel se ale nedozvíme p�evodní charakteristiku proudu a statického tahu. Tuto 

charakteristiku si tak bohužel musíme prom�� it sami. 

3  M�� ící za� ízení 

Zp� sob�  jak nam�� it tah vrtule je celá �ada. Já jsem se rozhodl využít na kated�e vyvíjený 

laboratorní stend, umož� ující m�� it a � ídit pohyb upoutaného více rotorového vrtulníku. Jak je 

z obr 2. vid� t celý stend je zafixován a umožnuje pouze kyvný pohyb. Na jednom konci je 

umíst� n m�� ený motor s vrtulí a druhý konec ramene se ve stejné vzdálenosti od osy opírá 

o váhu, která m�� í statický tah.  

Obr. 2: Za� ízení pro m�� ení statického tahu vrtulí. 



��������	
��
	����
���
���	����	��������	���
���	�� ����������������������� 	����������������
��!�� "#�� �

� ���� ���

Na stendu je umíst� n mimo motor�  i celý �et� zec pot�ebný pro � ízení otá� ek motoru, tedy i 

akumulátor a regulátor. Pro pot�eby p�esné regulace a tedy i opakovatelnosti celého m�� ení 

slouží místo p� ijíma� e funk� ní generátor nastavený tak aby imitoval signály p� icházející 

s p� ijíma� e. Výhodou použitého generátoru je i možnost jeho p� ipojení k po� íta� i a p� ípadné 

využití v systému automatizovaného m�� ení, které je v sou� asnosti ve vývoji. 

Mimo samotnou �ídící smy� ku, je na stendu umíst� no i n� kolik sníma�� . V první �ad�  jde o 

proudovou sondu, která m�� í proud odebíraný z baterií. Druhým m�� eným parametrem jsou 

otá� ky m�� ené ru� ním stroboskopickým m�� idlem, a t�etím d� ležitým parametrem je tah 

m�� ený za pomoci váhy. Tento zp� sob m�� ení je v sou� asnosti nahrazován 

automatizovan� jším m�� ením za pomocí tlakových sníma�� . Otá� ky budou rovn� ž nahrazeny 

automatizovan� jším m�� ením za pomocí optické závory. Celý systém tak bude umož� ovat 

m�� it automaticky a rychle. Sou� asný zp� sob m�� ení byl zdlouhavý a energeticky p� íliš 

náro� ný a m�� ené motory se siln�  zah� ívali. 

Získané výsledky demonstruje jedno z m�� ení provedené na st� ídavém motoru Ray C2822/25 

spolu s t� ílistou vrtulí GWS EP 8x4 uvedené na obr. 3. Z uvedeného grafu je z�ejmé, že ani 

� ty� i kusy tohoto motoru s touto vrtulí nejsou schopny dosáhnout požadovaného tahu 1,5kg, 

nebo�  by jen pro režim visení pracovali v oblasti, p� i které proud protékající motorem hrani� í 

s maximálním krátkodobým zatížením. 

Obr. 3: Charakteristika nam�� ená na motoru Ray C2822/25 
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Na obr. 4. jsou uvedeny k� ivky získané pro n� kolik typ�  vrtule a motor MK3638, který je 

použitý i na komer� ním � ty�-rotorovém vrtulníku firmy Microcopter [5]. Zde je již vid� t 

dostate� ný p�ebytek výkonu a � ty� i kusy tohoto motoru dokáží bez problému unést krom�

váhy samotného vrtulníku i dvoukilovou zát� ž, což bylo posléze i prakticky ov�� eno. Na 

vlastní prom�� ení vhodnosti jednotlivých vrtulí a tohoto motoru si však budeme muset po� kat, 

nebo�  zatím tyto motory, mimo ty použité na létajícím stroji, nevlastníme. 

Obr. 4: Nam�� ené charakteristiky motoru MK3638 [5] 

4 Záv� r 

Získat hodnoty statického tlaku vyžaduje pom� rn�  rozsáhlou znalost problematiky 

aerodynamiky a elektropohon� . S výhodou se proto dají použít programy, které tuto 

problematiky � áste� n�  vy�eší za nás. Bohužel z hlediska praktického je pot�eba považovat 

získané údaje za siln�  orienta� ní nebo�  již první experimentální m�� ení odhalilo více než 50% 

rozdíl mezi matematickým modelováním a nam�� enými údaji z pohledu statického tahu.  

P� i m�� ení se rovn� ž ukázal nesoulad mezi údaji výrobce o dosažitelných proudech na 

motoru, kdy motor již p� i polovin�  maximálního proudu vyho�el. Rovn� ž m�� ení ukazují, že 

je nejvýhodn� jší používat st� ídavé motory s vn� jším rotujícím plášt� m.  

Jedním z budoucích m�� ení bude i zjiš� ování jak moc ovliv� uje tah motoru p�ítomnost zem� . 

Délka vodící ty� e umožnuje provád� t m�� ení od cca 0,5m do 2m. 
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Využití rezonan� ního sníma� e k m�� ení diferen� ního tlaku 

vzduchu�

Use of a resonant sensor for differential air pressure measurement  
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Resumé: 

V � lánku je popsán diferen� ní rezonan� ní sníma�  tlaku tvo� ený feromagnetickým válcovým 

rezonátorem s elektromagnetickým buzením. Kmito� et rezonátoru odpovídá diferenci tlak�

mezi vnit� ním a vn� jším prostorem rezonátoru a úrovní absolutního tlaku vzduchu, na kterém 

je tato diference vytvo�ena. Sníma�  lze tedy použít k m�� ení vzdušné rychlosti letu a využít 

jeho frekven� ní výstup k p�esnému zpracování signálu pomocí � íta� e. Nevýhoda tohoto použití 

spo� ívá v závislosti výstupní frekvence na úrovni absolutního tlaku vzduchu  tedy výšce, ve 

které je diference tlak� , tedy rychlost letu m�� ena. � ešení tohoto problému je popsáno 

v následujícím textu. 

A differential resonant pressure sensor formed by a ferromagnetic cylindrical resonator with 

electromagnetic excitation is described in the article. The frequency of the resonator 

corresponds to a pressure difference between inner and outer space of the resonator and a 

level of absolute air pressure on which is this difference created. So the sensor may be used 

for air speed and its frequency output may be used for precise signal processing using a 

counter. A disadvantage of this application lies in output frequency dependence on the 

absolute air pressure level and so on the altitude in which is the air difference and so the air 

speed measured. Solving of these problems is described in the following text. 

1 Diferen� ní rezonan� ní sníma�  tlaku 

Uspo�ádání válcového diferen� ního sníma� e tlaku vzduchu je na obr.1. Základem je 

tenkost� nný rezonan� ní válec, vyrobený ze speciálního feromagnetického materiálu typu Ni-

Span, nebo Inconel.  Spodní � ást válce je p� iva�ena na nosnou upev� ovací p� írubu, horní � ást 

je uzav�ena ví� kem. Rezonan� ní válec je uvnit�  masivního souosého válce, který je rovn� ž 

p� iva�en k p�írub� . Do st� ny tohoto válce jsou upevn� ny vždy proti sob�  dv�  snímací a dv�

budicí cívky. Jádra t� chto cívek jsou tvo�ena permanentním magnetem, nezbytným pro 
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vyvolání kmit�  válce. U p� íruby je do nosné � ásti zapušt� na k�emíková dioda, která slouží 

jako � idlo teploty. 

Obr. 1: Uspo� ádání diferen� ního rezonan� ního sníma� e tlaku.

Blokové schéma elektronických obvod�  pro buzení kmit�  p�evodníku je na Obr.2. Dvojice 

snímacích cívek S1 a S2 je spojena do série, vstupní signál je pak veden na p�evodník proud - 

nap� tí I/U, který v d� sledku induk� nosti snímacích cívek ú� inn�  potla� uje kmity na vyšších 

hramonických frekvencích. U zesilova� e je možno p�epínat fázový posun mezi vstupním 

a výstupním nap� tím (0 nebo 180)°. Nap� tí z výstupu zesilova� e je vedeno na sériov�

zapojené budící cívky B1 a B2, jejichž silové p� sobení vyvolá p� í� nou deformaci válce. Ta 

má za následek zm� nu magnetické vodivosti a tím i magnetického toku vyvolaného 

permanentními magnety, která ve snímacích cívkách S1 a S2 indukuje nap� tí. Zp� tná vazba 

nutná pro vznik kmit�  se tedy uzavírá p�es tenkost� nný válec a celá soustava kmitá 

na frekvenci odpovídající mechanické rezonanci tohoto válce. Obvody pro m�� ení kmito� tu 

jsou p� ipojeny na výstup odd� lovacího stupn� . 

Rezonan� ní frekvence vlastního kmitání válce je dána jeho rozm� ry, materiálem z n� hož 

je vyroben a mechanickým nap� tím ve st� nách. Diference tlak�  p1 a p2, p� sobí na jeho st� ny 

a vyvolá v nich mechanické nap� tí, které ovliv� uje rezonan� ní frekvenci. Tato vlastnost 

poskytuje výhodu v p�esn� jším m�� ení dynamického tlaku bez nutnosti jeho výpo� tu, jako p� i 

použití dvou absolutních p�evodník� .  

Prostor s tlakem p2 

Prostor s tlakem p1 

Vstup tlaku p2 Vstup tlaku p1 
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Obr. 2: Blokové schéma elektronických obvod�  sníma� e.

2 M�� ení charakteristik p� evodníku 

Schéma m�� ícího systému, použitého pro kalibraci p�evodníku tlak - frekvence, je na Obr.3. 

Základem systému je regulátor tlaku IVD, do kterého je p� iveden podtlak a p�etlak vzhledem 

k nulové hodnot�  tlaku podle MSA. Regulátor umož� uje ru� ní regulací nastavit pro 

požadované tlaky p1 odpovídající výšce letu podle MSA a tlaky p2 tak, aby diference tlak�

odpovídala požadované vzdušné rychlosti letu. Jako referen� ní tlakom� r je použit tlakom� r 

DPI 145, který m�� í jednak tlak p1 (odpovídá statickému tlaku vzduchu), jednak diferenci 

tlak�  p2 – p1 (dynamický tlak)  odpovídající vzdušné rychlosti letu. Zkoumaný p�evodník 

diference tlak�  na frekvenci je umíst� n v termostatické komo�e, která umož� uje m�� ení jeho 

teplotní závislosti. Teplota uvnit�  komory je m�� ena teplom� rem ASL F100. Pro m�� ení 

výstupní frekvence p�evodníku je použit � íta�  HP 53131A. M�� ené hodnoty jsou zapisovány 

pomocí po� íta� e, který � ídí m�� icí proces pomocí sb� rnice GPIB.  
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Obr. 3: Blokové schéma systému pro m�� ení charakteristik sníma� e.

3 Nam�� ené charakteristiky sníma� e 

M�� ení bylo tak, aby dynamický tlak pd = p2 – p1 odpovídal kalibrované vzdušné rychlosti 

v rozsahu (40 až 800) km/hod. Rozsah statického tlaku p1 byl zvolen tak, aby odpovídal 

výškovému rozsahu (500 až 5000) m podle MSA. Pr� b� h závislosti výstupní frekvence 

sníma� e na dynamickém a statickém  tlaku vzduchu je uveden na obr.4. 

�
pd = p2 – p1 

���������������

������	��
����� �

Obr. 5. Závislost frekvence na dynamickém a statickém tlaku. 

� � �

� 
 �
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Obr. 5. Závislost frekvence na dynamickém tlaku a teplot�  pro konstantní statický tlak. 

Z pr� b� h�  na obr. 4 je patné, že výstupní frekvence sníma� e závisí nejenom na dynamickém 

tlaku pd, odpovídajícím rychlosti letu, ale je rovn� ž závislá na statickém tlaku vzduchu p1 – 

tedy výšce ve které je rychlost m�� ena. Krom�  toho byla m�� ena i teplotní závislost výstupní 

frekvence sníma� e v rozsahu (10 až 30)° C s krokem 5° C.  Výsledky jsou uvedeny v obr. 5. 

Obr. 6: Ur � ení minimálního rozlišitelného diferen� ního tlaku.
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Dále byla orienta� n�  ur� ena minimální rozlišitelná hodnota dynamického tlaku pomocí 

krátkodobé závislosti výstupní frekvence sníma� e na minimálních zm� nách dynamického 

tlaku. K m�� ení referen� ní hodnoty dynamického tlaku byl použit p�esný tlakom� r DPI 145. 

Z výsledk�  uvedených na obr. 6 je patrné, že sníma�  umož� uje registrovat zm� ny 

diferen� ního 0,05 hPa. 

4 Zpracování výsledk�

Z výsledk�  m�� ení je z�ejmé, že výstupní frekvence sníma� e F závisí na celkovém tlaku p2, 

statickém tlaku p1 a teplot�  T a lze ji tedy obecn�  vyjád� it ve tvaru 

( )TppfF ,, 12= (1)

Aby bylo možné vylou� it vliv statického tlaku p1 a teploty T na údaj dynamického tlaku, lze 

využít matematické zpracování nam�� ených pr� b� h�  pomocí modelu podle obr. 7. 

Obr. 7: Matematický model pro kompenzaci vlivu stat. tlaku p1 a teploty T.

Pro první p� iblížení byl zvolen lineární matematický model prvního �ádu. Funkci   

( )TppfF ,, 12=  lze potom vyjád� it ve tvaru 

( ) qkpqkppF d +=+-= 12 (2)

kde k a q funkcemi statického tlaku p1 a teploty T. Matematický model prvního �ádu vychází 

z p�edpokladu lineární závislosti dynamického tlaku na frekvenci, podle vztahu 
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pdpdd qkFp += (3)

kde kpd a qpd jsou parametry p� ímky které závisí na statickém tlaku p1 a teplot� T. Dalším 

p�edpokladem pro použití modelu prvního �ádu je lineární závislost frekvence na statickém 

tlaku. Pokud bude tento p�edpoklad spln� n, lze parametry p� ímky kpd  a qpd psát jako funkce 

závislé na statickém tlaku  

( ) ( ) 22111111 ; pspspdpspsdp qkppqqkppk +=+= (4)

kde kps1 a qps1 jsou parametry p� ímky pro funkci kpd (p1) a kps2 a qps2 jsou konstanty p� ímky pro 

funkci qpd (p1). P�edpokládáme-li že závislost výstupní frekvence na teplot�  je rovn� ž lineární, 

potom spln� ní lze uvažovat parametry p� ímek kps1, qps1, kps2 a qps2 jako funkce lineárn�

závislé na teplot� . Získáme tedy vztahy 

( ) 111 pttpps qkTTk += �

( ) 221 ptptps qkTTq +=

( ) 332 ptptps qkTTk +=

( ) 442 ptptps qkTTq +=

(5)

Po dosazení rovnic (5) do rovnice (3) a následné úprav�  získáme funkci fk kompenzující vliv 

teploty a statického tlaku, jejímž výstupem je kompenzovaný dynamický tlak 

( )TpFfp kdk ,, 1= (6)

( ) ( ) ( ) ( )( )4433122111 ptptptptptptptptdk qkTqkTpqkTqkTpFp +++++++= (7)

P�edpoklad lineárního prokladu nam�� ených charakteristik na obr. 4 a obr. 5 byl ov�� en 

metodou nejmenších � tverc� . Závislost sklonu (kps1) a posunu (qps1) na statickém tlaku p1 je 

aproximována rovn� ž lineárn� . Odchylky od lineární závislosti jsou patrné z obr. 8. 
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Obdobn�  lze vyjád� it lineární aproximací i závislost konstant na teplot�  a vypo� ítat konstanty 

pro vztah (7), který po dosazení dostaneme ve tvaru

( ) ( ) ( ) ( )( )4
11

4
1

56
1 10.53,159,438,00056,078,210.80,410.14,910.089,1 ---- -+-++-++-= TpTpTpTpFpdk (8)

Obr. 8: Závislost parametr� kps1 a qps1 na statickém tlaku p1

5 Záv� r 

Prvotní ov�� ení matematického modelu a ur� ení jeho p�esnosti bylo provedeno na 

kalibra� ních datech, která byla použita pro výpo� et modelu. Uvažujeme-li pouze odchylku 

vzniklou lineární aproximací, potom její st�ední kvadratická odchylka nep�esáhne 1,27 hPa 

v rozsahu diferen� ních tlak�  do 150 hPa, rozsahu výšek (1000 až 5000)m a v rozsahu teplot 

(10 až 30)0C. Menší odchylky bylo dosaženo p� i použití modelu s aproximacemi druhého 

�ádu. To vede k výpo� tu 27 konstant, který byl realizován v prost�edí Matlab. Nejv� tší st�ední 

kvadratická odchylka zp� sobená aproximací druhého �ádu nep�esáhne 0,87 hPa. Vedle chyby 

dané nedokonalostí matematického modelu se ješt�  uplatní p�esnost m�� ení jednotlivých 

charakteristik, ze kterých je model vypo� ten. Jedná se p�edevším o p�esnost m�� ení tlak�  a 

teploty, p�esnost m�� ení frekvence � íta� em je v tomto p�ípad�  zanedbatelná. P� i použití 

tlakom� ru DPI 145 a teplom� ru ASL F 100 nep�esáhne nejistota m�� ení diferen� ního tlaku 

0,019 hPa. 

Závislost úseku qps1 na stat.tlaku p1 Závislost úseku p� ímky na stat.tlaku
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Resumé: 

� lánok pojednáva o rastúcich nárokoch na presnos�  GNSS, ktoré si vyžiadali realizáciu  

zmien v koncepcii technológie príjmu a v korekcii prijímaných signálov. Sú� asná presnos�

ur� ovania polohy je posta� ujúca pre užívate�a, ktorý nie je sú� as�ou dynamicky sa 

pohybujúceho systému. Inteligentná ergati� nos�  systémov v dopravnej infraštruktúre si 

vyžiadala zvýšenie presnosti najmä v oblasti letectva, kde sú� asné naviga� né výkony plne 

nepokrývajú všetky letiská. Zavedením podporných rozširujúcich prostriedkov pre GNSS sa 

dosiahla požadovaná presnos�  pre vykonávanie presného priblíženia a pristátia na letiskách  

v kategórií I. Takéto zavedenie podporných  rozširujúcich prostriedkov s požadovanou 

presnos�ou je možné zavies�  aj do automobilovej dopravnej infraštruktúry pre zvýšenie 

presnosti riadenia dopravy špeciálnych vozidiel.. Spresnenie je možné aplikova�  aj u 

periodicky zasielaných údajov o polohe automobilovej techniky pre dispe� ing riadenia 

špeciálnych pozemných operácií. 
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1 Úvod 

Prevádzkovanie a riadenie leteckej a automobilovej dopravy musí v sú� asnosti pri neustálom 

zvyšovaní dopravnej intenzity zabezpe� ova�  aj dostato� nú mieru bezpe� nosti v ich riadení. 

Riadenie dopravy je podmienené vysokou bezpe� nos� ou, ktorá musí by�  istená s vysokou 

pravdepodobnos� ou. Systémy a objekty, ktoré sú vlastné najmä autám a lietadlám ur� ených 

pre prepravu, obsahujú zložité väzby, v ktorých je v sú� asnosti základom riadiaca jednotka – 

po� íta� . Ke� že vzájomné podsystémy takéhoto dopravného prostriedku vieme v sú� asnosti 

riadi�  digitálnou technológiou, je otázne ako riadi�  celý objekt v priestore tak, aby sme 

dosiahli požadované prírastky v bezpe� nosti. Napriek vysokej technológii spo� ahlivo 

pracujúcich architektúr dopravných prostriedkov, ešte stále nedokážeme presne a spo� ahlivo 

vies�  takýto systém v zhustenom priestore s vysokou mierou nebezpe� ia. Z uvedeného 

vyplýva, že je potrebné navrhova�  také teoretických a praktických možnosti, ktoré 

zabezpe� ujú spo� ahlivé dosiahnutie maximálneho riadiaceho efektu pri automatizovanom 

vedení dopravných prostriedkov po zadaných naviga� ných trajektóriách. � lánok poukazuje na 

systém, ktorý dnes dokáže rieši�  úlohy navigácie s potrebnou výkonnos� ou a na možné 

spôsoby realizácie direktívneho vedenia dopravných prostriedkov po trajektórii s využitím 

takých systémov globálnej navigácie, aby sa � o v najvä� šej miere eliminovali chyby 

dosahované pri riešení naviga� ných úloh.  

2 Prognóza zvýšenia naviga� nej presnosti v doprave 

Bezpe� nos�  v doprave vnímame ako stav, ale aj ako plnenie úloh všetkých riadiacich uzlov 

bez nepriaznivých sprievodných udalostí, ktorých vznik predstavuje ohrozenie a stratu 

funk� nosti. Takýto stav sa zais� uje komplexom organiza� ných, prevádzkových a technických 

opatrení. Do organiza� ných opatrení patrí dodržiavanie pravidiel cestnej a leteckej dopravy 

a nariadení dispe� erských služieb, prísne dodržiavanie inštrukcii v doprave, riadenie 

organizovaného vzdelávania a realizácie profylaktických prehliadok. V technickej oblasti je 

bezpe� nos�  zameraná hlavne na vykonávanie správnej funkcie systémov a ich bezporuchovú 

� innos� . Prognózovaním v oblasti technických, riadiacich a automatizovaných systémov 

v doprave je snaha vykáza�  takú mieru bezpe� nosti, ktorá dokáže nielen poloautomaticky 

riadi�  prostriedok, ale celú dopravnú infraštruktúru. K tomu je potrebné vedie�  presnú polohu 

a pravdepodobné chyby, ktoré môžu nasta�  pri vedení takéhoto prostriedku.  

Spo� ahlivos� , integritu ale aj presnos�  systémov dosiahneme zavedením takých konštánt do 

naviga� ných systémov, ktoré umožnia danú presnos�  realizova�  a samostatne vyhodnocova� . 
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Jednozna� ným prínosom je zavadzanie takých satelitných systémov, ktoré diferenciálne 

dokážu nežiaduce odchýlky eliminova�  na dostato� nú mieru pre zabezpe� enie vedenia 

dopravného prostriedku po zadanej trajektórii [4]. 

Satelitná naviga� ná služba EGNOS (European Geostationary Navigation Overlay Service) je 

v podstate európsky regionálny rozširujúci systém pre signály GPS (Global positioning 

system). EGNOS bol oficiálne uvedený do prevádzky 1. októbra 2009 a na európskom 

území za� al poskytova�  jednu z troch služieb, tzv. službu „Open Service“. Tento systém je 

ur� ený pre  všetky druhy dopravy, ktoré vyžadujú  presnú naviga� nú informáciu.  

3 Rozšírené globálne naviga� né systémy 

Globálne naviga� né satelitné systémy (GNSS) ako GPS a GLONASS z dôvodu ich 

vojenského predur� enia pôvodne nevyhovovali svojimi parametrami, aby mohli by�

používané ako civilné naviga� né systémy. Pre ich zavedenie do civilného používania bolo 

potrebné vyvinú�  štandardy, po splnení ktorých by mohli by�  využívané civilným 

letectvom [1].  

Medzinárodná organizácia pre civilné letectvo ICAO (International Civil Aviation 

Organization) preto schválila štandardy a odporú� ané postupy SARP (Standard and 

Recommended Procedures) pre GNSS. Štandardy sú zamerané na stanovenie presnosti, 

integrity a � asu do výstrahy, spojitosti a dostupnosti. Nevyhnutnos�  zabezpe� enia týchto 

požiadaviek na výkonnos�  systému môžu sp�� a�  iba tzv. rozšírené systémy, ktoré možno 

rozdeli�  na: 

1. systémy s pozemným rozšírením (Ground-based augmentation systems) 

(zah�� a DGPS, GBAS, RTK, PPP); 

2. systémy so satelitným rozšírením SBAS (Satellite-based augmentation 

systems); 

3. alebo ich implementované špecifické techniky na úrovni GNSS prijíma� a 

(Receiver-level Technologies) (zah�� a RAIM a AAIM), ktoré sú známe ako 

systémy s palubným rozšírením ABAS (Aircraft Based Augmentation 

Systems). 
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Parametre RNP [1]: 

Presnos� . Štandardy GNSS stanovujú požadovanú presnos�  pre signál pri rôznych 

prevádzkových podmienkach. Stanovujú podrobné limity presnosti pre výstrahu. Ak tieto 

nebudú prekro� ené, tak nedôjde k výstrahe (upozorneniu) používate� a. 

Integrita a � as do výstrahy. Na základe stanovenej hodnoty výstrahy pre presnos�  systému 

bolo potrebné tiež stanovi�  maximálnu prípustnú možnos�  (risk integrity), kedy ešte 

nedodržanie hodnoty výstrahy nebude ma�  vplyv na cie� ovú úrove�  pre danú operáciu. 

Integrita je bezpe� nostná požiadavka. Je to opatrenie na získanie dôvery, že informácia môže 

by�  braná ako korektná pre celý systém. 

Spojitos�  resp. kontinuita. Požiadavky na spojitos�  tiež ovplyv� ujú bezpe� nos�  systému. 

Spojitos�  stanovuje tolerovanú pravdepodobnos�  straty naviga� nej informácie a zabezpe� í, že 

výpadok naviga� ného systému môže prebehnú�  bez zníženia bezpe� nosti danej operácie. 

Dostupnos� . Požiadavky dostupnosti sú ur� ené, aby charakterizovali systémom zais� ovanú 

použite� nos� , prevádzkovo zhodnú s tou, ktorá sa dnes dosahuje u iných naviga� ných 

prostriedkov. Tieto požiadavky ovplyv� ujú ekonomickú efektívnos�  systému. 

Rozširujúce systémy satelitných naviga� ných systémov SBAS, sú systémy, ktoré podporujú 

ur� ovanie polohy vo ve� kých oblastiach pridaním � alších správ (informácií) vysielaných 

geostacionárnymi satelitmi. Tieto systémy obvykle pozostávajú z viacerých pozemných 

staníc, umiestnených na presne známych miestach a ktoré vykonávajú merania jedného alebo 

viacerých satelitov, satelitných signálov alebo environmentálnych podmienok, ktoré 

ovplyv� ujú presnos�  ur� ovania polohy používate� om. Jednoduchšie povedané, SBAS 

systémy fungujú ako systémy korigujúce informáciu prijímanú používate� om, ktorá je 

„degradovaná“ prechodom signálu cez ionosféru. Vzh� adom na fakt, že konštrukcia týchto 

systémov môže by�  odlišná prípad od prípadu, termín SBAS sa stal všeobecným pre 

akýko� vek rozširujúci systém založený na satelitnom vysielaní. To je vlastne rozdiel oproti 

diferenciálnym GPS (DGPS). DGPS systémy sú založené na sieti pozemných vysiela� ov, 

ktoré prenášajú korek� nú informáciu k používate� om (obvykle signálom na dlhých vlnách). 

V prípade systémov SBAS sú tieto pozemné stanice nepotrebné.  

Systémy SBAS slúžia pre vylepšenie presnosti sú� asných satelitných naviga� ných systémov 

v ur� itých regiónoch.  
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V sú� asnej dobe sú prevádzkované a vyvíjané nasledovné systémy: 

� WAAS (Wide Area Augmentation System) územie USA, Mexico, 

prevádzkované od roku 2003 a CWAAS pre Kanadu; 

� MSAS (Multi-Functional Satellite Augmentation System) územie Japonska, 

prevádzkované od roku 2007; 

� EGNOS (European Geostationary Navigation Overlay Service) územie 

Európy, prevádzkované od 2009; 

� GAGAN (GPS Aided Geo Augmented Navigation) územie Indie, vo vývoji; 

� SDCM (System of Differential Correction and Monitoring) územie Ruskej 

federácie, vo vývoji; 

� SNAS (Chinese Satellite Navigation Augmentation System) územie � íny, vo 

vývoji. 

Principiálne sú všetky systémy rovnaké a zárove�  kompatibilné.  

4 Úlohy systému EGNOS 

Vzh� adom na GPS úlohou systému EGNOS je poskytova�  nasledujúce služby: 

· zlepši�  presnos�  ur� ovania polohy, 

· poskytnú�  používate� ovi informácie o spo� ahlivosti GPS prostredníctvom 

správ o integrite definovaním prahom dôveryhodnosti a alarmov v prípade 

anomálií. 

· vysielaním signálu synchronizovaného s UTC � asom. 

EGNOS zabezpe� ujú tri geostacionárne satelity, ktoré ozna� ujeme ako vesmírny segment 

a komplexná sie�  pozemných staníc, ktoré ozna� ujeme ako pozemný segment. Pozemný 

segment sa skladá z 34 staníc na meranie vzdialenosti a kontrolu integrity RIMS (Ranging 

and Integrity Monitoring Stations), štyroch kontrolných centier MCC (Mission Control 

Centers) a šiestich naviga� ných pozemných staníc NLES (Navigation Land Earth Stations) 

pre prístup k naviga� ným transpondérom. 
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�

Obr. 1  Princíp � innosti systémov so satelitným rozšírením 

Hlavnou úlohou RIMS je zhromaž� ovanie „surových“ údajov meraním vzdialenosti k GPS 

satelitom a každú sekundu ich vysielanie do stanice pre centrálne spracovanie CPF (Central 

Processing Facilities). CPF je modul MCC, ktorý využíva prijaté údaje zo siete RIMS staníc 

za ú� elom  ur� enia: 

· korekcií hodín pre každý GPS satelit, ktoré sú práve vidite� né RIMS stanicami; 

· korekcií efemeríd za ú� elom zvýšenia presnosti orbitálnych polôh satelitov; 

· modelu pre ionosferické chyby. 

Tieto tri korekcie sú následne vysielané používate� om za ú� elom zvýšenia presnosti pri ur� ení 

polohy. 

CPF taktiež odhaduje reziduálne chyby, ktoré môže používate�  o� akáva�  a následne aplikova�

ich korekcie vysielané EGNOS-om. Tieto reziduálne chyby sú charakterizované dvoma 

parametrami: 

� diferenciálna chyba vzdialenosti pre používate� a UDRE (User Differential 

Range Error), ktorá vyjadruje odhad reziduálnej chyby vo vzdialenosti po 

aplikovaní korekcií chýb hodín a efemeríd pre daný GPS satelit; 
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� mriežka ionosférickej vertikálnej chyby GIVE (Grid Ionospheric Vertical 

Error), ktorá vyjadruje odhad vertikálnej reziduálnej chyby po aplikovaní 

ionosférických korekcií pre daný geografický mriežkový bod. 

Tieto dva parametre môžu by�  použité pre ur� enie celkovej chyby ohrani� enej horizontálnymi 

a vertikálnymi chybami v polohe. 

5 Výkonnos�  systému EGNOS 

Jedna z hlavných výhod systému EGNOS je zlepšenie presnosti výpo� tu polohy vzh� adom 

k výpo� tu polohy iba využitím GPS. Toto zlepšenie sa dosahuje použitím diferenciálnych 

korekcií efemeríd, hodín satelitov a ionosféry, ktoré sú vysielané EGNOS-om. Presnos�  GPS 

deklarovaná prevádzkovate� om systému je uvedená v tab. 1. 

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

Typ presnosti GPS reálne o� akávate� ná

horizontálna 	 17 m (95%) 7,1 m

vertikálna 	 37 m (95%) 13,2 m

� asová 	 40 ns (95%) 12 ns

Deklarovaná presnos�  systému EGNOS v horizontálnej rovine je od 1 do 3 metrov a vo 

vertikálnej rovine je to od 2 do 4 metrov (2 
 , 95 %). 

������������
������������
�
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Typ chyby GPS EGNOS 

chyba efemeríd ahodín satelitov 1 m 0,5 m

troposférická chyba 0,25 m 0,25 m

ionosférická chyba 2 m 0,3 m

šum prijíma� a 0,5 m 0,5 m

viaccestné šíreniesignálu 0,2 m 0,2 m

UERE  (kvadratická suma chýb - 1 
 ) 2,31 m 0,83 m

HDOP 1,1 m 1,1 m

Chyba horizontálneho ur� enia presnosti polohy
(1 
 ) = UERE x HDOP 2,54 m 0,92 m 

Chyba horizontálneho ur� enia presnosti polohy
(2 
 , 95 %) 5,08 m 1,84 m 

Pre ur� enie chyby vzdialenosti medzi satelitom GPS a používate� om je presnos�

reprezentovaná satelitnou reziduálnou chybou pre používate� a s najhoršou polohou v rámci 
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oblasti, kde sa deklaruje poskytovanie služby systémom. Typické hodnoty týchto chýb sú 

uvedené v tab. 3. 

�����'���(��!	)�!"(�(�
��
*���
��������+��

Typ chyby GPS EGNOS

GPS SREW 4 m 2,3 m

ionosférická chyba(chyba UIVD) od 2,0 m do 5 m 0,5 m

troposférická chyba (vertikálna) 0,1 m 0,1 m

šum prijíma� a 0,5 m 0,5 m

viaccestné šíreniesignálu 0,2 m 0,2 m

GPS UERE 5° elevácia od 7,4 do 15,6 m 4,2 m

GPS UERE 90° elevácia od 4,5 do 6,4 m 2,4 m

6 Použite� nos�  systému EGNOS v automobilovej doprave  

Pri akceptácii tab. 2, je zrejmé, že vedenie automobilovej techniky v rôznych podmienkach je 

tolerantné. Budúcnos�  využívania takéhoto systému je ur� ujúca pre riadenie dopravnej 

automobilovej infraštruktúry, ktorá už dnes predstavuje reálne hrozby v plynulosti 

a bezpe� nosti v doprave. Aby sme mohli predchádza�  takýmto stavom je potrebné dopl� ova�

sú� asné naviga� né jednotky o informácie, ktoré dokážu predikova�  situáciu v orienta� nej 

(polohovej) dopravnej sieti. 

Obr. 2  Presná predikcia polohy systémom EGNOS v dopravnej infraštruktúre 
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Predpokladáme, že snímané signály, ktoré nazývame kontrolnými, sú vo všeobecnosti 

funkciou parametrov, ktoré charakterizujú aktuálny stav a polohu daného dopravného 

prostriedku. Z h� adiska dopravnej bezpe� nosti premietnutej do predik� nej plochy (pozemná 

komunikácia), musí daný systém porovnáva�  kontrolný signál (aktuálny) s etalónovým 

(získaným z EGNOS - u). Z h� adiska bezpe� nosti sú dôležité dva signály: korek� ný 

a etalónový. Hranica (prah), ktorá ich od seba odde� uje tvorí merate� ný prah kontroly polohy 

automobilového prostriedku. Vo všeobecnosti takýmto prahom je , ktorý nazveme 

horný prah kontroly a  je dolný prah kontroly polohy, pri� om: 

(1)

Rovnica (1) v jednoduchosti signuje štvorec bezpe� ia (obr.2), ktorý rámuje pohyblivý 

prostriedok korek� nými a etalónovými signálmi (vektormi) trajektórie.

Ak 

(2)

bude plati� , je vedenie dopravného prostriedku v stave nebezpe� ia, napr. pri strate signálu z 

GNSS, alebo chybou daného naviga� ného prostriedku [2]. 

Pri nesplnení podmienky (1), tak pri platností (2) je potrebné funk� ne uvies�  do � innosti 

nezávislý asisten� ný systém v dopravnom prostriedku, ktorý upozorní operátora (vodi� a) 

v � ase o nepresnej navigácii prostriedkov v systéme dopravnej infraštruktúry. Úlohou 

optimálneho algoritmu kontroly aktuálnej polohy je vyvola�  tolerantné meranie fázy 

a amplitúdy chýb (horizontálna a vertikálna chyba), ako dôsledok reakcie reziduálnych chýb. 

Takýto rozkmit a ve� kos�  reakcie kmitov poskytuje informáciu o kvalite signálu a 

jeho vyhodnocovaním v kone� nom dôsledku rozhoduje o bezpe� nosti pohybu dopravného 

prostriedku po  trajektórii (dia� nici).  
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U(t) 
rýchlos�

Uref.

Horný prah citlivosti 

Dolný prah citlivosti 

Kontrolný signál u(t) 
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���
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��	

t

ta t01

t0 -po� iatok 

sledovania

Obr. 3  Parametre kontroly polohy dopravného prostriedku vo vymedzenom koridore 

� as ta, je � as, ktorý asisten� ný systém sleduje z dôvodu možnej straty informácie o polohe 

a tým aj o súradniciach vedenia dopravného prostriedku po danej trajektórii. 

� as dosiahnutia prahu zapnutia výstrahy kontroly signálom a � as zapnutia asisten� ného 

systému uvedie do � innosti systém nezávislého riadenia dopravného prostriedku. Na základe 

tohto je možné definova�  zákony pohybu vozidla v stanovenom súradnom systéme. 

Takýto prejav premietnutý do presnosti merania polohy má význam pri tolerantnom vedení 

špeciálnych dopravných prostriedkov v nasýtenej dopravnej infraštruktúre. Asisten� né 

systémy, ktoré získajú informáciu o aktuálnom stave polohy, dokážu signál v tolerancii (1) 

prenáša�  do riadiacich kontrolných sieti a  centier (monitorovacích dispe� erských staníc), 

ktoré rozhodnú o riešení aktuálneho dopravného stavu. Významnos�  prírastku presnej polohy 

je reálna pri záchrane � udského života (doprave pacientov na miesto ur� enia v prehustenej 

premávke) a zvyšuje efektívnos�  dopravnej infraštruktúry. Hlavné kritérium presnej polohy 

a zárove�  bezpe� nosti je premietnutá do plynulosti chodu cestnej premávky.  

7 ZÁVER 

Prostredníctvom EGNOS-u, sa vytvorili na Európskom kontinente predpoklady na systémové 

riešenie vedenia dopravných prostriedkov pomocou satelitnej navigácie s aplikáciou merania 

horizontálnych a vertikálnych súradníc. Prínosom EGNOS-u pre leteckú a automobilovú 

dopravu je poskytovanie presného a bezpe� ného priblíženia k menším letiskám a vedenie 

automobilov po zadanej trajektórii s tolerantným ur� ením ich miesta pri riešení zložitých 
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dopravných a špeciálnych prepravných úloh. Extrémne vysoká spo� ahlivos�  signálov je 

zaru� ená štandardami Medzinárodnej organizácie pre civilné letectvo a nariadeniami pre 

riadenie dopravnej infraštruktúry. 

Sú� asné trendy v rozvoji dopravnej infraštruktúry jednozna� ne ukazujú, že v blízkej 

budúcnosti dôjde k ešte vä� šiemu zblíženiu v naviga� nom zabezpe� ení všetkých druhov 

dopravy. Z uvedeného dôvodu, v podmienkach Dubnického technologického inštitútu 

v Dubnici nad Váhom, bol v akademickom roku 2012/2013 otvorený nový akreditovaný 

študijný program Elektronika dopravných prostriedkov. 

Absolventi bakalárskeho štúdia tohto študijného programu dosiahnu základné teoretické 

vedomosti a praktické skúsenosti v študijnom odbore 5.2.13 Elektronika, s orientáciou na 

elektronické systémy lietadiel a automobilov. 

Profil absolventa je formovaný tak, aby bol schopný analyzova�  problémy a možnosti, ktoré 

sa vyskytujú v oblasti elektronických systémov lietadiel a automobilov. Absolvent bude ma�

odborné poznatky z oblasti automobilov a lietadiel a ich systémov a bude ma�  preh� ad 

o prevádzkovej a opravárenskej � innosti automobilov a lietadiel. 

Široký základ teoretických a odborných predmetov dá absolventom variabilnos�  pri uplatnení 

v praxi, najmä so zameraním na technickú � innos�  v oblasti prevádzky a opráv automobilovej 

a leteckej techniky. Absolventi budú ma�  aj základné vedomosti o podnikaní a manažmente. 

Nápl�  študijného programu Elektronika dopravných prostriedkov je v súlade s požiadavkami 

na letecký technický personál v zmysle leteckého predpisu Spolo� ných leteckých úradov 

európskych krajín Part-66 a svojim obsahom odpovedá modulom M.3, M-4, M-5 a M-13 

tohto predpisu. 
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Resumé: 

P� ísp� vek pojednává o odhadu chyby polohy ur� ené pomocí GPS vlivem rozložení poloh 

satelit� . Technologie GPS má totiž takové vlastnosti, že požadavky ICAO mohou nebo nemusí 

být spln� ny v závisloti na � ase a míst� . Modelování je provedeno pouze na základ�  dat 

poskytnutých z almanach�  GPS, tedy není závislé na aktuálním m�� ení GPS p� ijíma� e. Je 

poskytnutý matematický aparát pro odhad chyby vlivem rozložení poloh satelit� , p� i� emž byly 

popsané výpo� ty naimplementovány do p� íslušného software. Software je v plánu dále 

rozši� ovat a tak jednak model zp�es� ovat (viditelnost satelit� , statistický rozbor s porovnáním 

se skute� nými daty) a rozši� ovat (další naviga� ní systémy - GLONASS, Galileo, všechny 

kategorie p�esných p� iblížení). 

This conference contribution is concerned with estimation of GPS position error due to 

configuration of satellites. GPS technology operates the way that ICAO requirements may or 

may not be fulfilled depending on time and place. The modeling is developed based on data 

from GPS almanacs only, i.e. it does not depend on actual GPS receiver measurements. 

Theoretical background is introduced for error estimation due to configuration of satellite 

positions, presented mathematical equations were implemented into corresponding computer 

software. There is a plan to further extend the software package, so that the model will either 

be more precise (improvement of evaluation of satellite visibility, statistical correlations with 

real data) or extended (further navigational systems – GLONASS, Galileo, all the precise 

approach categories). 

1 Úvod 

Použití technologie GPS v komer� ním sv� t�  je v dnešní dob�  již zcela samoz�ejmé. Lze 

o� ekávat, že široké použití GPS i v leteckém provozu p� inese zna� né snížení náklad�  na 

provoz naviga� ních prost�edk� . Dostupnost a kontinuita signálu GPS je neporovnateln�  lepší 
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než dostupnost a kontinuita stávajících naviga� ních prost�edk�  používaných v leteckém 

provozu, což je dáno tím, že je prost�  a jednoduše postavena na satelitní bázi. 

Na druhé stran�  je ovšem t�eba zajistit dostate� nou p�esnost a integritu signálu a spolehlivost 

za� ízení založených na této technologii, mají-li se v letectví používat. 

Tento p�ísp� vek ukazuje zp� sob odhadování chyby ur� ení polohy pomocí GPS a � asového 

pr� b� hu této chyby, což je úzce spojeno s integritou. Zdrojovými daty nejsou skute� ná m�� ení 

GPS p� ijíma� e, ale dlouhodob�  dostupné informace o polohách GPS družic, jejichž 

konfigurace má na tuto chybu zna� ný vliv. 

1.1 Letecké požadavky na p� esnost m�� ení polohy pomocí GPS 

Požadavky na p�esnost m�� ení polohy pomocí GPS za� ízení používaného v leteckém provozu 

specifikuje svazek 1 P�edpisu o letecké a komunika� ní služb�  L-10 (ICAO Annex 10 Volume 

I) [1]. Je požadována r� zná p�esnost ve vertikálním (22 m) a v horizontálním (13 m) sm� ru, jak 

je vid� t z p�íslušné � ásti dokumentu na obrázku 1. 

Obr. 1: Požadavky na p� esnost ur� ení polohy pomocí GPS�

1.2 Parametry GPS technologie 

Naproti tomu, dokument standardu služeb GPS (GPS Standard Position Service Performance 

Standard) popisuje možnosti systému GPS[2]. Z hlediska p�esnosti ur� ení vzdálenosti satelitu 

od p� ijíma� e lze zdroje chyby ur� ené polohy rozd� lit dle tabulky na obrázku 2. Chyba 

uvedená v posledním �ádku („95% System UERE“) není ovšem kone� né � íslo, do hry 

vstupuje ješt�  faktor rozložení GPS satelit�  v prostoru. Tento faktor i n� které zdroje chyb jsou 

diskutovány v následující sekci. 
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Obr. 2: Rozložení zdroj�  chyb ur� ení vzdálenosti satelitu od p� ijíma� e�

1.3 Porovnání požadavk�  a parametr�

Rozd� lme zdroje chyb do následujících t� í kategorií: 

· chyby vzniklé v kosmickém nebo �ídícím segmentu, 

· chyby vzniklé v uživatelském segmentu a 

· chyba vlivem rozložení satelit� . 

Kosmický a � ídící segment 

V t� chto dvou segmentech je chyby obtížné eliminovat, protože jsou dány fyzikálními jevy 

(vliv ionosféry na ší�ení signálu) a limity technologie (ší�ka a frekvence impuls�  m�� ícího 

signálu[3], p�esnost ur� ení polohy GPS satelitu, p�esnost m�� ení � asu atp.). 

Uživatelský segment 

V tomto segmentu lze chyby � áste� n�  potla� it (snížení šumu p� ijíma� e nebo potla� ení efektu 

multipath). P�edevším, vývoj elektroniky v posledních n� kolika letech umožnil potla� it šum 

p� ijíma� e a chybu výpo� tu polohy prost�ednictvím p� ijíma� e. � íslo na �ádku „Receiver Noise 

and Resolution“ v tabulce na obr. 2 lze tedy snížit až 5×[4]. 
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Rozložení satelit�

Chybu vzniklou p� i m�� ení vzdálenosti od st�edu antény GPS p� ijíma� e k GPS satelitu (na 

tomto m�� ení je založeno ur� ení polohy) je t�eba dále vynásobit geometrickým faktorem 

(GDOP)[5]. Tento faktor je ur� en rozložením GPS satelit�  v prostoru (odtud GDOP – 

geometrical dilution of precision, tedy zeslabení p�esnosti vlivem geometrie). Zam�� ením 

tohoto p�ísp� vku je shrnout zp� sob odhadu tohoto koeficientu, který je úzce spojen i 

s ur� ením viditelnosti daného GPS satelitu. 

Obrázky 3 a 4 zjednodušen�  ilustrují elipsy chyb vzniklé protnutím pr� m� t�  kulových ploch 

ur� ených konstantní vzdáleností od GPS satelitu. Koeficient GDOP není zahrnut do chyb 

uvedených v tabulce na obrázku 2. 

Obr. 3: Vhodné rozložení kulových ploch satelit� �

Obr. 4: Nevhodné rozložení kulových ploch satelit�

Srovnání požadavk�  a možností 

Vezmeme-li v úvahu požadavky z tabulky na obrázku 1 a rozložení chyby ur� ené polohy 

pomocí GPS z tabulky na obrázku 2 s p� ihlédnutím k tomu, že n� které chyby v uživatelském 

segmentu mohou být potla� eny, vidíme, že požadavky ICAO mohou být napln� ny, pokud 

koeficient GDOP nebude p� íliš velký. 

Odhadnout hodnoty a � asový pr� b� h koeficientu m� že být tedy velmi užite� né. 
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2 Výchozí data 

Jak bylo uvedeno výše, koeficient GDOP závisí na geometrické konfiguraci GPS satelit� . Jak 

jsou pozice jednotlivých satelit�  ur� eny a kde zjistit údaje o jejich aktuální poloze? 

2.1 Poloha GPS satelitu 

Dráhu GPS satelitu lze popsat tzv. keplerovými elementy[6] (viz obrázek 5), na jejichž základ�

lze vypo� ítat polohu satelitu v daném � ase vzhledem k Zemi. Aby bylo možné ur� ení polohy 

satelit�  vzhledem k sob�  navzájem (tedy geometrickou konfiguraci) i v�� i pozorovateli, byla 

definována sou�adná soustava ECEF s po� átkem ve st�edu Zem�  fixovaná zemskými 

geografickými póly a nultým poledníkem. Polohy GPS satelit�  vypo� ítané pro daný � as a 

polohu uvažovaného GPS p�ijíma� e (letišt� , letadlo) je t�eba do sou�adnic ECEF p�epo� ítat. 

Obr. 5: Keplerovy elementy�

2.2 GPS  almanach 

Keplerovy parametry jsou pro GPS satelity publikovány v tzv. almanachu. Na stránkách 

http://www.navcen.uscg.gov/?pageName=gpsAlmanacs[7] jsou dostupné dva formáty soubor� ; 

data v nich jsou navzájem kompatibilní. Na stránkách je uvedena i specifikace formátu 

soubor� . 

� asová �ada publikovaných dat za� íná v roce 1997 a kon� í aktuálním datem. Jsou tedy 

dostupná data pro dlouhodobé � asové analýzy, nap�. k posouzení � etností dostupnosti signálu 

o ur� ité p�esnosti v daném míst� . 
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3 Zpracování dat 

3.1 Výpo� ty 

Výpo� ty poloh satelit�

Svazek 1 P�edpisu o letecké a komunika� ní služb�  L-10 uvádí zp� sob výpo� tu p�esné polohy 

satelitu, jak ji musí provád� t GPS p� ijíma�  (za� ízení na palub�  letadla). Pro ú� ely odhadu 

GDOP z almanachu bylo t�eba odd� lit od sebe parametry, které jsou dostupné off-line v 

almanachu (publikované vždy pro novou epochu, tj. jeden den, organizací provozující GPS), 

od korek� ních dat, které v reálném � ase vysílají jednotlivé družice[8]. Pro ur� ení koeficientu 

GDOP není t�eba taková p�esnost ur� ení polohy GPS satelitu, jako p� i ur� ování polohy GPS 

p� ijíma� e. Korek� ní koeficienty, které lze zjistit pouze ze skute� ných m�� ení GPS 

p� ijíma� em, m� žeme tedy pro naši úlohu zanedbat. (V p�ípad�  naší úlohy je geometrická 

konfigurace satelit�  v�� i pozorovateli daná azimutálním a eleva� ním úhlem. Uvažujeme-li 

pak chybu m�� ení polohy satelitu nap� 10 metr� , chyba v ur� ení úhlu bude velmi malá 

vzhledem k velké vzdálenosti satelitu od pozorovatele (�ádov�  10 m/10 000 m ~ 0,1 %). 

Na� tení vstupních dat 

Dále bylo zapot�ebí na� íst údaje z almanach� . Byl zvolen formát SEM, který je vhodn� jší 

k na� etní v po� íta� ovém programu vytvo�eném v programovacím jazyce Fortran. Bylo nutné 

provést p�epo� ty dat do fyzikálních jednotek odpovídajích následným výpo� t� m. Almanachy 

obsahují též informace o dostupnosti satelitu, které musí být také zpracovávány. 

Mezivýsledky 

Vypo� tený pohyb jednoho ze satelit�  pro vybranou epochu je zobrazen na obrázku 6. 
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Obr. 6: Pohyb jednoho satelitu v sou� adnicích ECEF�

Na vodorovné ose je po� et sekund od epochy (referen� ního � asu) almanachu, vertikální osa 

zobrazuje v metrech sou�adnice X, Y a Z sou�adného systému ECEF. 

3.1.1 Pozorovatel 

Konverzi GPS polohy pozorovatele do sou�adného systému ECEF je obecn�  znám a popsán 

nap� íklad na http://en.wikipedia.org/wiki/Geodetic_datum#From_geodetic_to_ECEF[9]. Byla 

vybrána geodetická poloha p� ibližn�  místa brn� nského letišt�  (LKTB). Sou�adnice ECEF 

zárove�  definují vektor s po� átkem ve st�edu referen� ního elipsoidu systému WGS84 

používaného jako sou�adný systém pro GPS. 

Zárove�  definují rovinu ideálního horizontu pozorovatele (kolmou k tomuto vektoru 

procházející stanovišt� m pozorovatele). 

3.1.2 Viditelnost satelit�

S použitím analytické geometrie bylo zjišt� no, jaký úhel svírá spojnice pozorovatel – satelit 

s rovinou definovanou v p�edchozím odstavci. Pokud definujeme úhel záporný pro satelit 

nacházející se v poloprostoru tvo�eném touto rovinou a obsahující st�ed zem�  a kladný pro 

satelit nacházející se v druhém poloprostoru, potom kladné úhly odpovídají elevaci satelitu 

nad horizontem pozorovatele. 
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P� i praktickém ur� ování polohy GPS p� ijíma� em jsou � asto maskovány satelity s elevací 

menší než nap�. 5 stup�� . Toto zatím není v programu uvažováno, ale m� že být jednoduše 

zavedeno (viz oddíl dalších možností). 

3.1.3 Odhad GDOP ze � tve� ice satelit�

Ur� ení polohy pozorovatele prost�ednictvím technologie GPS je založeno na ur� ení � asu 

p� íchodu signálu ze satelitu do fázového st�edu antény p� ijíma� e. Tento � as lze ur� it se dv� ma 

omezeními. 

· První vychází z principu tohoto m�� ení, kdy je zfázována pseudonáhodná sekvence 

bit�  vysílaná satelitem s kopií této sekvence reprodukované p� ijíma� em. To lze 

provést pouze s ur� itou p�esností, danou ší�kou a frekvencí bitových impulz� . 

Ozna� me tuto chybu ur� ení � asu t . 

· Druhé omezení vychází z toho, že hodiny p� ijíma� e a satelit�  nejsou synchronizovány. 

Nalezený � as ší�ení signálu tedy navíc obsahuje rozdíl mezi � asem obou hodin. 

Pro t� i neznámé sou�adnice polohy pozorovatele x, y, z (v ECEF) ideáln�  platí:  

(1) 

kde  c  je rychlost ší�ení elektromagnetického signálu ve vakuu, 

xi, yi, zi sou�adnice i-tého satelitu, 

ti skute� ný � as ší�ení signálu od i-tého satelitu, 

t0 neznámý rozdíl mezi � asy p� ijíma� e a satelit�  a 

pi je tzv. pseudovzdálenost (anglicky pseudorange). 

Pro ur� ení 4 neznámých x, y, za t0  jsou tedy zapot�ebí 4 rovnice pro pseudovzdálenost, což 

odpovídá situaci, kdy m�� íme signály ze 4 satelit� . 

� as ti -t0 m�� íme s chybou c × t , která má fyzikální rozm� r vzdálenosti a v jejíchž násobcích 

lze vyjád� it chybu GDOP jako 

(2) 

� tvercová matice R má tvar  
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(3) 

který vychází z derivování rovnic pro pseudovzdálenost; matematické metody ur� ení 

propagace chyby (v p� ípad�  GPS aplikace ozna� ovaná anglicky jako dilution of precision)[10]. 

3.1.4 Odhad GDOP z údaj�  ze všech viditelných satelit�

V soudobých GPS p� ijíma� ích už technologie zpracování pokro� ila tak daleko, že se sou� asn�

zpracovávají signály ze všech viditelných satelit�  (nap�. pro dvanáctikanálový p� ijíma�

maximáln�  z 12 satelit� ). Využívá se k tomu matematických metod známých jako regresní 

analýza. Po� et rovnic pro neznámé x, y, za t0  odpovídá množství viditelných satelit�  (zde více 

než 4), soustava je tedy tzv. p�eur� ená. 

P� i použití metody nejmenších � tverc�  a za p�edpokladu, že t  je shodné pro všechny satelity, 

dostáváme stejný vztah pro GDOP jako v p�ípad�  4 satelit� , tedy  

(4) 

Matice R je zde ovšem obdélníková. Má 4 sloupce a po� et �ádk�  je roven po� tu viditelných 

satelit� . 

3.2 Výsledky 

Obrázek 7 zobrazuje výsledek výpo� tu GDOP pro epochu 1. 1. 2012 v míst�  brn� nského 

letišt� . Data jsou spo� tena po p� lhodinových intervalech, je ale pouze v� cí konfigurace 

hotového software a v� tšího výpo� etního � asu vypo� ítat tyto hodnoty s v� tší � asovou 

hustotou. 
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Obr. 7: Výsledek výpo� tu GDOP pro jednu epochu almanachu�

· GDOP zobrazený oranžovou � arou (vrchní) je ur� en jako minimální hodnota ze všech 

možných � tve� ic satelit�  z maximáln�  dvanácti s nejv� tší elevací. Jejich po� et je v 

grafu zobrazen jako modrý k� ížek s hodnotou vztaženou k pravé vertikální ose. 

· GDOP zobrazený zelenou � arou (spodní) je vypo� ten ze všech viditelných satelit� , 

jejichž po� et je zobrazen jako zelený znak „+“ s hodnotou vztaženou k pravé 

vertikální ose. 

Je vid� t, že chyba se p� i zahrnutí v� tšího množství satelit�  snižuje. V n� kterých p� ípadech je 

ovšem rozhodující geometrie satelit� , takže GDOP není pro vyšší po� et satelit�  vždy nižší. 

Srovnej minimum GDOP a 11 satelit�  v � ase 6 hodin (13. údaj, hodnota 21600 na ose x) 

s maximem GDOP a 13 satelit�  v � ase 9 hodin 30 minut (20. údaj, hodnota 34200 na ose x). 

4 Další možnosti 

4.1 Rozší� ení pro systém GLONASS 

O podobné výpo� ty popsané výše lze program pro výpo� et GDOP rozší� it, aby byl 

podporován i globální naviga� ní systém GLONASS. 
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Použití obou systém�  sou� asn�  s p� íslušnou filtrací dat vede samoz�ejm�  k p�esn� jšímu ur� ení 

polohy. (Více dostupných satelit�  znamená více m�� ení, které statistickou chybu ur� ení 

polohy v d� sledku zmenšují). 

4.2 Aplikace modelu pro r� zné kategorie p� iblížení 

Vliv geometrie satelit�  na chybu m�� ení polohy není vylou� en ani p� i použití augmentace 

GPS známých jako GBAS. Další rozší�ení modelu je uvažováno pro p�esné p� iblížení letadla 

na p� istání pomocí LAAS a zodpov� zení základní otázky, jak m� že r� zná hodnota GDOP 

ovlivnit p�esnost polohy používané p� i p�esném p� iblížení s použitím LAAS. 

4.3 Zahrnutí terénu do viditelnosti satelit�

Výše uvedené jednoduché ur� ení viditelnosti satelit�  pro kladný eleva� ní úhel m� že být 

rozší�eno nejen o maskování satelit�  s elevací nižší než n� jaký zvolený eleva� ní úhel. Lze 

totiž uvažovat též vliv terénu v okolí letišt� , díky kterému se m� že viditelnost satelit�  v 

pr� b� hu p� istávacího manévru podstatn�  m� nit, zvlášt�  v místech s pestrým reliéfem, kde je 

použití GPS pro p� istání výhodné proti stávajícím postup� m. 

5 Záv� r 

Rozložení a po� et viditelných GPS satelit�  má vliv na výslednou chybu ur� ení polohy GPS 

p� ijíma� em. Tento vliv lze kvantifikovat jako tzv. koeficient GDOP. Rozsah jeho hodnot a 

� asový vývoj lze pro dané období a místo odhadnout pomocí GPS almanach� , bez dostupnosti 

skute� ných m�� ení GPS p� ijíma� em. Rozsah se pohybuje p� ibližn�  od 1,3 do 2,8 a minima s 

maximy se st� ídají zhruba po 1 hodin� . 

S t� mito údaji je t�eba po� ítat p� i vyhodnocování dostupné p�esnosti GPS definované 

standardem GPS vzhledem k požadavk� m ICAO. 
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M�� ení odezvy � lov� ka na vizuální podn� t s využitím joysticku. 

Measurement of human response to visual stimuli using a joystick.  

Rudolf Jalovecký, Jan Bo�il 

Katedra leteckých elektrotechnických systém� , Univerzita Obrany, Brno, 

email: jan.boril@unob.cz, rudlof.jalovecky@unob.cz

Resumé: 

M�� ení odezvy � lov� ka na vizuální podn� t, byl další krok pro budoucí m�� ení na leteckých 

simulátorech. Byl použit identifika� ní algoritmus vytvo�ený autory a nástavba simula� ního 

systému MATLAB - System Identification Toolbox. Z výsledk�  obou analýz je patrné, že 

jednotlivé parametry p�enosové funkce modelu chování pilota se prakticky shodují. Tím 

pádem ob�  metody jsou prokazateln�  v� rohodné a využitelné pro takto nam�� ená vstupní a 

výstupní data. Jednotlivé � asové konstanty udávají charakter pohybu joysticku v závislosti na 

momentálním psychickém a fyzickém rozpoložení m�� ené osoby. Nejjednodušeji bez použití 

matematických funkcí jde ode� íst dopravní zpožd� ní, a lehce tak rozeznáme rozdíl, mezi 

� lov� kem s rychlými reflexi a � lov� kem s pomalými reflexi. Máme-li takto p� ipravené 

matematické aparáty k vyhodnocení nam�� ených vstupních a výstupních dat, m� žeme v 

budoucnu tyto metody aplikovat na nam�� ená data z leteckých simulátor� . 

The paper assesses several years of mathematical analysis of human model behaviour. Build 

an alternative human behaviour model from the viewpoint of automatic regulation is complex 

and very extensive task. It is possible apply the various identification algorithms based on the 

measurement of input and output data. With maximum success the MATLAB simulation tool 

was used. In the mechatronic system pilot - aircraft the pilot is perceive as a black box and 

used mathematical models of identification can uncover the transfer function, respectively 

parameters of the transfer function. The human is behaving like less ideal PID controller, 

however the time constants of inertia members are changing with time. Due to flight 

simulator which was created on the department of aerospace electrical systems was possible 

to perform a series of measurements. The parameters of alternative models characterizing 

human behaviour whilst flew an aircraft was measured. The obtained results could be further 

used for analysis of human behaviour in the control of any dynamic system, not only for 

aircraft flight.. 
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1 Úvod 

Lidský � initel, jak jej obecn�  v podob�  SHELL modelu definuje �ada autor� , 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� . SHELL model se skládá z n� kolika � ástí a nás p�edevším zajímá 

interakce mezi � lov� kem (L – Liveware, uprost�ed modelu) a strojem (H - Hardware), tedy 

letadlem. 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 System, 

ovládání autopilota atd. ve snaze usnadnit pilotovi práci a tím tak zmírnit jeho psychickou a 

fyzickou zát� ž p� i � ízení letadla. Díky realizovanému simulátoru [1] je možné provád� t celou 

�adu m�� ení reakcí pilota p� i zm� n�  vybraného parametru letu. Na simulátoru vznikly 

modelové situace, kde nap�. došlo ke zm� n�  výšky letu (vlive turbulence) a pilot m� l 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. Celý proces „� ízení“ letu pak byl 

zaznamenán v podob� � asového snímku vstupních a výstupních veli� in a následn�  podroben 

matematické analýze.��

2  Matematický základ 

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 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. 

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 
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omezení výstupní veli� iny) s dopravním zpožd� ním charakterizovaný p�enosovou funkcí [1, 

2, 3, 4]: 
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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. Velikost parametru se pohybuje v rozsahu 1 do 100 

1T � - Zpož� ující setrva� ná konstanta souvisí s provád� ním nau� ených stereotyp�  a 
rutinních postup� . Velikost � asové konstanty se pohybuje v rozsahu 5 až 20s. 

2T � - Setrva� ná konstanta udávající pilotovo zpožd� ní � innosti dané neuromuskulárním 
systémemVelikost � asové konstanty se pohybuje v rozsahu 0,1 až 0,2s. 

3T �
- Je prediktivní � asová konstanta související se zkušenostmi pilota. Odráží pilotovu 

schopnost p�edvídat � ídící vstup, tedy p�edvídat situaci, která m� že nastat. Velikost 
� asové konstanty se pohybuje v rozsahu 50,2 až 1s. 

t � - � asová konstanta t  udává zpožd� ní odezvy mozku pilota na pohybový a o� ní vjem. 
Velikost � asové konstanty se pohybuje v rozsahu 0,1 až 0,4s. 

Pom� rn�  hodn�  autor�  uvádí p�enosovou funkci pilota p� i kompenza� ním � ízení ve tvaru 

rovnice (1), kterou jako první zve�ejnil anglický v� dec Arnold Tustnin zabývající vlastnostmi 

lidského regulátoru p� i zp� tnovazebním manuálním � ízení. Podrobný fyziologický rozbor 

� asových konstant v uvedené p�enosové funkci lidského regulátoru realizoval pozd� ji v 

60tých letech 20. století americký v� dec McRuer pro modely autopilot�  [41], [43]. Tento tvar 

p�enosové funkce vychází z p�edpokladu a dá se aplikovat v p� ípadech, že pilot se chová jako 

lineární � len. 

3  Princip m�� ení na simulátoru 

Jednoduché m�� ící pracovišt�  (viz obr. 1) je složeno z n� kolika komponent�  umož� ující 

m�� ení odezvy � lov� ka na vizuální podn� t. V prvé �ad� , jde o po� íta�  vybavený autorským 

softwarem autor� , sloužící k m�� ení a vyhodnocování nam�� ených dat. K tomuto po� íta� i je 

p� ipojen joystick, mající stejnou funkci a vzhled jako v moderních letadlech. Je tedy 



��������	
��
	����
���
���	����	��������	���
���	�� ����������������������� 	����������������
��!�� "#�� �

� �������

dostate� nou replikou, navozující pocit � ízení a ovládání letadla. M�� ící pracovišt�  je také 

vybaveno p�enosnou tiskárnou. Ta provádí online tisk protokolu, tedy výsledk�  jednotlivých 

m�� ení a poté dochází k jejich archivaci.  

Princip m�� ení odezvy � lov� ka na vizuální podn� t spo� ívá v tom, že pilot sleduje na 

obrazovce po� íta� e vn� jší vizuální podn� t – jeho skokovou zm� nu a snaží se výchylkou �ídicí 

páky – kniplu dosáhnout stejné výchylky „bodu“ na obrazovce. Jako vstupní signál, na který 

� lov� k reaguje, je k� ivka v podob�  jednotkového skoku, který vznikne v náhodn�  zvolený � as. 

Testované osob�  není p�edem známo, zda jednotkový skok p� jde do kladných nebo 

záporných hodnot. 

Obr. 1: Princip m�� ení odezvy � lov� ka na vizuální podn� t.

Základem pro následnou analýzu údaj�  z vybrané � ásti letu je bezchybné a definované 

shromaž� ování údaj�  o � innosti pilota i reakcí letounu – simulátoru na jeho � innost. Na obr.1. 

je nazna� ena struktura evidence veškerých údaj� , které je nutné zohlednit p� i analýze chování 

� lov� ka p� i � ízení letu letounu (vrtulníku).  Testovaný pilot má n� jaké vlastnosti, dané dobou 

výcviku, charakterem tohoto výcviku, zkušenostmi s typem letounu apod. Pro m�� ení 

vlastností � lov� ka je pak nutné brát v úvahu i typ m�� ení, tedy simulovanou scénu letu. 

Vlastní m�� ení pak probíhá v n� kolika cyklech, kdy se p�edpokládá a zkušenosti tomu již 

nazna� ují, že testovaný pilot bude na opakovanou scénu reagovat podobn�  a z hlediska 

úsp� šnosti � ízení letu i lépe. Je tedy nutné jednotlivá m�� ení k sob�  vztáhnout a pro celkový 

„popis“ chování � lov� ka také dlouhodob�  uchovat. Získáváme tím sadu m�� ení a k n� mu i 

sady analyzovaných výsledk�  v podob�  konkrétních hodnot identifikovaných parametr�

rovnice chování � lov� ka (1). 



��������	
��
	����
���
���	����	��������	���
���	�� ����������������������� 	����������������
��!�� "#�� �

� �������

Obr. 2: Struktura evidovaných údaj�

Uvedené toky dat p�edstavují velké množství evidovaných údaj�  u získaných soubor�  m�� ení. 

Auto� i p� istoupili k evidenci t� chto údaj�  v podob�  k databázových tabulek. Obr. 2. nazna� uje 

konkrétní vztahy mezi jednotlivými tabulkami. Vše je pod�ízeno jednozna� nému 

identifikátoru pilota (ID_XXXXX). Každý testovaný pilot má sv� j vlastní identifikátor a 

kdykoliv se na testy vrátí, budou jeho m�� ení op� t jednozna� n�  p� i�azována. Na simulátoru 

byly p� ipraveny r� zné typy m�� ení, která se budou postupn�  opakovat a také programové 

vybavení simulátoru umožnilo provést výb� r typ�  letoun�  s nimiž budou testy provád� ny. 

Každé jednotlivé m�� ení má také sv� j vlastní identifikátor (IM_XXXXX), který je ovšem 

pod�ízen danému pilotovi. Nicmén�  stejné typy m�� ení nap� í�  r� znými testovanými piloty 

bude možné také analyzovat. Nam�� ené údaje ze simulátoru nejsou zahrnuty do databázových 

tabulek a jsou uloženy v textovém formátu, tedy p�esn�  tak, jak jej programové vybavení 

simulátoru ukládá. Pro evidenci je následn�  každému souboru jednozna� n�  p� i�azen 

jednozna� ný název, který je pak evidován v databázích pilot� . Tak je možné se ke 

kterémukoliv m�� ení vracet a provád� t další analýzy, ale také dále rozši�ovat simulované 

úlohy.  
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4 Analýza výsledk�  m�� ení 

Vzhledem k rozsahu � lánku, auto� i uvádí, jen zlomek grafických výsledk�  m�� ení. M�� ené 

subjekty reagovaly na jednotkový skok potla� ením nebo p� itažením joysticku ve sm� ru 

výchylky, s cílem vynulovat jejich rozdíl. Nam�� ená data byla poté analyzována pomocí 

identifika� ního algoritmu anebo pomocí nástavby MATLAB – System Identification 

Toolbox. Z n� kterých graf�  je z�etelné, že oba zp� soby vyhodnocení nam�� ených dat 

vykazují tém��  stejné výsledky, jak v podob�  grafické (k� ivky), tak v podob� � íselných 

hodnot jednotlivých parametr�  p�enosové funkce modelu chování � lov� ka. U n� kterých graf�

tomu tak není a � íselné hodnoty se mohou lišit výrazn� ji. To je dáno jednotlivými 

�

�

T1 [s] T2 [s] T3 [s] �  [s] K [-] 	  [-] Fit [%] FPE [-] MSE [-]

Identifika� ní Algoritmus 0,011 0,240 0,387 0,400 1,075 0,082 - - -

System Identification Toolbox 0,032 0,211 0,370 0,366 0,930 - 94,630 0,00075 0,00072

Parametry p�enosové funkce Pravd� podobnostní a statistické údaje

1

Metoda

�

Obr.4.  Výsledky z m�� ení odezvy � lov� ka na vizuální podn� t�
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p�edprogramovanými funkcemi identifikace parametr�  p�enosové funkce, a také možným 

posunutím za� átku výpo� tu parametr�  u identifika� ního algoritmu o jeden krok výpo� tu. 

Obr. 4 ukazuje výsledky m�� ení a následné analýzy nam�� ených dat. Zm� na vstupního 

signálu v podob�  jednotkového skoku je naprogramována tak, že p� ichází v neznámých, tedy 

náhodn�  vygenerovaných � asech. Také polarita signálu není pro m�� enou osobu p�edem 

známa. Z tohoto d� vodu se na první pohled z jednoduché úlohy stává pom� rn�  složitý úkol. 

� lov� k reaguje co nejrychleji na nep�edvídatelnou situaci, která je ovlivn� na dv� ma 

d� ležitými parametry – polaritou signálu a � asem p� íchodu jednotkového skoku. Dalším 

podstatným prvkem m�� ení je míra vychýlení joysticku. M�� ená osoba musí p� izp� sobit 

reakci regulované soustav�  a vychylovat joystick p� im�� enou silou, k dosažení maximální 

p�esnosti, spole� n�  s vynulováním odchylky, mezi aktuální a požadovanou hodnotou 

vstupního a výstupního signálu.  

V tabulce 1 je p�ehledn�  uspo�ádáno všech t� ináct m�� ení, analyzovaných za pomoci metody 

identifika� ního algoritmu. Z tabulky je patrné, že jednotlivá m�� ení nabývají rozdílných 

hodnot parametr�  p�enosové funkce modelu chování pilota. D� vodem je momentální fyzická 

a psychická dispozice daného jedince, jeho reak� ní doba, schopnost p� izp� sobit pohyb � ídicí 

páky regulované soustav�  atd. Z t� chto d� vod� , je každé m�� ení jedine� né a neopakovatelné. 

Parametry p�enosové funkce dosahují �ádov�  teoreticky p�edem p�edpokládaných hodnot. 

�

��
���������������������������������� �!���"��#�$�% !��&�������%����������$�' ���'�'��%�$"��
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Z takto vyhodnocených nam�� ených dat je vhodné ur� it rozsahy (hranice) parametr�

p�enosové funkce modelu chování pilota. Metodou identifika� ního algoritmu byly získány 

tyto rozsahy: 

· T1  = 0,001 ÷ 0,042 [s], 

· T2 = 0,181 ÷ 1,779 [s], 

· T3 = 0,258 ÷ 1,998 [s], 

· �  = 0,350 ÷ 0,575 [s], 

· |K|= 0,939 ÷ 1,368 [-], 

· • 	  = 0,038 ÷ 0,084 [-]. 

Neuromuskulární � asová konstanta T1 se pro tento typ úlohy a m�� ení pohybuje v oblasti 

velmi malých hodnot, �ádov�  setin a výjime� n�  i tisícin sekundy. V literatu�e [13] se uvádí 

hranice neuromuskulární � asové konstanty v intervalu 0 ÷ 0,1 s. V tomto p�ípad�  se dá hovo�it 

o shod�  výsledk� , jelikož zkoumáme dv�  podobné úlohy. V našem p� ípad� , jde o sledování 

referen� ního signálu a výchylky joysticku, za ú� elem vynulování odchylky mezi vstupní a 

výstupní hodnotou. V p�ípad�  [13], se jedná o � ízení automobilu respektive udržení vozidla na 

požadované trajektorii.  

Zpož� ující setrva� ná konstanta T2, související s provád� ním nau� ených stereotyp�  a rutinních 

postup� , se v tomto p�ípad�  nedá stanovit s optimální p�esností. Vzhledem k tomu, že � asová 

konstanta zohled� uje práv�  rutinní záležitosti a opakující se jednozna� né stavy soustavy, tak 

reakce � lov� ka vedou ke zcela automatické volb�  a provedení zvolené � innosti. Tuto � asovou 

konstantu by bylo vhodné sledovat v dlouhodob� jším � asovém horizontu a s v� tším po� tem 

opakování m�� ení u jediného m�� eného subjektu.  

Prediktivní � asová konstanta T3 odráží pilotovu schopnost p�edvídat � ídící vstup, tedy 

p�edvídat situaci, která m� že nastat. P� i m�� eních, kdy se m�� ený � lov� k dokázal p� iblížit 

vstupnímu signálu bez zbyte� ných p�ekmitnutí, a v pom� rn�  rychlém � ase. Prediktivní � asová 

konstanta se pak pohybuje nad hodnotami jedné sekundy. Tento fakt potvrzuje hypotézu, že 

odhad a p�edpov��  budoucího stavu p�edstavuje nejvyšší úrove�  situa� ního uv� dom� ní. Je 

d� ležité podotknout, že tuto schopnost � lov� k získá výcvikem a zkušenostmi.  

Dopravní zpožd� ní, neboli reak� ní doba � lov� ka � , udává zpožd� ní odezvy mozku pilota na 

pohybový a o� ní vjem. V [13] se uvádí, že reak� ní doba � idi� e se pohybuje v rozmezí 0,12 ÷ 

0,3 s. P� i m�� ení na leteckém simulátoru, se žádná z testovaných osob nedokázala dostat pod 

hodnotu 0,3 sekundy. Tento fakt je p� isouzen p�edevším charakteru úlohy a typem m�� ícího 
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pracovišt� . Testovaný � lov� k � eká na náhlou zm� nu vstupního signálu, který ovšem p� ichází 

v nep�edvídatelný � as a s nep�edvídatelnou polaritou. Jediným vjemem, který využívá je jeho 

o� ní vjem. Tudíž se pohybujeme ve vyšších hodnotách reak� ní doby � lov� ka. 

Zesílení, reprezentují pilotovy zvyklosti na daný typ � ízení, se u v� tšiny m�� ení pohybuje 

okolo jedné. P� i prvotních testech jednotlivých m�� ených subjekt�  se hodnota zesílení 

pohybovala nad hodnotu jedna. P�edevším proto, že docházelo k velkým p�ekmit� m, kdy 

testovaný � lov� k nebyl schopný vyrovnat odchylku od vstupního signálu, a ani identifika� ní 

algoritmus si nedokázal poradit, s takto rozkmitaným signálem. Záleží na testované osob� , jak 

rychle identifikuje zm� nu v dynamice soustavy a následn�  p� izp� sobí velikost svého ak� ního 

zásahu.  

Sm� rodatná odchylka 	  je statistický parametr, udávající s jakou p�esností byl identifika� ní 

algoritmus schopen proložit k� ivku pohybu joysticku. Na tomto m�� ícím pracovišti a u typu 

úlohy se pohybují hodnoty sm� rodatné odchylky ve velmi malých hodnotách. Je to dáno 

p�edevším charakterem vypo�ádání se s odchylkou vstupních a výstupních dat. Nedochází k 

tak � astým a velkým p�ekmit� m, jako nap�. p� i m�� ení na leteckém simulátoru, a tak je 

identifika� ní algoritmus v podob�  p�enosové funkce modelu chování pilota ve tvaru rovnice 

(1) schopen proložit k� ivku pohybu joysticku s velkou p�esností. 

V tabulce 2 jsou uvedeny parametry p�enosové funkce modelu chování � lov� ka vypo� tené 

pomocí System Identification Toolboxu. P� i zachování stejné podoby p�enosové funkce 

modelu chování pilota, jako pro p�ípad identifika� ního algoritmu, byly totožné výsledky 

m�� ení podrobeny analýze pomocí System Identification Toolbox. Jak již bylo uvedeno výše, 

n� které výsledky jsou tém��  totožné, a naopak n� které výsledky parametr�  se liší výrazn� ji. 

Každý z aparát�  má totiž jinou hlavní vnit�ní funkci zabezpe� ující výpo� et. 

Z tabulky jde vybrat nejnižší a nejvyšší hodnotu jednotlivých parametr�  p�enosové funkce a 

ur� it tak rozsahy (hranice) pro metodu System Identification Toolbox. Rozsahy jsou 

následující: 

· T1 = 0,001 ÷ 0,100 [s], 

· T2 = 0,030 ÷ 1,182 [s], 

· T3 = 0,001 ÷ 1,101 [s], 

· �  = 0,300 ÷ 0,525 [s], 

· |K|= 0,930 ÷ 1,057 [-], 

· Fit = 82,80 ÷ 94,81 [%]. 
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5 Záv� r 

P�edm� tem � lánku není komentovat jednotlivé parametry p�enosové funkce a jejich význam. 

To už bylo provedeno u rozsah� � asových konstant pro metodu identifika� ního algoritmu. 

Nabízí se komentovat rozdíly mezi ob� ma metodami.  

Nejmarkantn� jším rozdílem je skute� nost, že u všech provedených m�� ení, je možné si 

všimnout menší nevýhody naprogramovaného identifika� ního algoritmu. Oproti System 

Identification Toolboxu je vždy za� átek výpo� tu parametr�  p�enosové funkce posunut o jednu 

vzorkovací periodu. Naprogramovaný algoritmus má ur� eny hranice (nulovou zónu), a 

jestliže vstupní signál tuto hranici p�ekro� í, tak se celý program spustí a za� ne po� ítat 

parametry p�enosové funkce. To se ovšem d� je se zpožd� ním jednoho kroku, což je v našem 

p� ípad�  0,05 s, tedy vzorkovací perioda. Tato nevýhoda se v budoucnu, p� i m�� ení na 

leteckém simulátoru, stala výhodou. Tedy p�esn� ji fakt, že u naprogramovaného algoritmu je 

možnost m� nit hranice, p� i kterých má algoritmus spustit celou analýzu.  

Záv� rem je možné potvrdit, že ob�  metody výpo� tu parametr�  p�enosové funkce modelu 

chování pilota jsou srovnatelné. Jejich ovládání a práce s GUI rozhraním jsou jednoduché. 

Zpracování nam�� ených dat do podoby, kterou auto� i vytvo� ili, jako standard pro ob�  metody, 

je efektivní a rychlé. Nabízí se tedy, toto m�� ící pracovišt�  p� ivést na jednotlivé letecké 

základny a otestovat piloty p� i jejich momentálních fyzických a psychických schopnostech. V 

rámci testování na Univerzit�  obrany, by bylo vhodné sledovat studenty pilotního oboru od 
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prvního ro� níku až po finální ro� ník a zhodnotit jejich pokrok ve vypo�ádání se s 

nep�edvídatelnou skokovou zm� nou, nebo vyhodnotit zm� nu parametr�  p�enosové funkce v 

dlouhodobém � asovém horizontu. 
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Resumé: 

V poslednom období sa na palube každého dopravného lietadla s ob�ubou inštalujú 

meteorologické radary pracujúce vo frekven� nom pásme 9,3 ÷ 9,5 GHz, ktoré majú z h�adiska 

bezpe� nosti letu nezastupite�nú úlohu pri informovaní pilota o meteorologickej situácii pred 

letiacim lietadlom. Potreba informovanosti o meteorologickej situácii v okolí letiska je 

žiaduca aj pre riadiacich letovej prevádzky. Okrem toho, po takýchto informáciách na 

širokom území prahnú aj sú� asné masmediálne prostriedky pri ur� ovaní predpovede po� asia, 

pretože si to vyžaduje doba. Z tohto dôvodu sa na zemi následne inštalujú moderné 

meteorologické radary pracujúce práve v SHF pásme. Pre tieto pozemné a palubné 

meteorologické rádiolokátory bolo už dávnejšie legislatívne vy� lenené spolo� né frekven� né 

pásmo od 9,3 do 9,5GHz. Zvyšujúce sa množstvo týchto meteoradarov pracujúcich na 

rovnakom frekven� nom pásme vyvoláva oprávnené otázky súvisiace  s ich možným vzájomným 

rušením. � lánok sa zaoberá problematikou palubných leteckých meteorologických radarov, 

pracujúcich vo frekven� nom pásme 9,3 ÷ 9,5 GHz, za podmienok ich aktívneho rušenia od 

pozemných meteorologických radarov pracujúcich v rovnakom frekven� nom pásme. 

The weather radars operating in 9,3 GHz to 9,5 GHz band are nowadays most likely installed 

on airliners decks. From the safety point of view the information from these devices are 

crucial for informing the pilot about meteorological situation in front of flying aircraft. The 

need of awareness of meteorological situation at airfield is desirable also for air traffic 

controllers. Beside this, that information is also greatly required by mass media for their 
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weather forecasting. Due to this, the modern weather radars operating at SHF band are 

installed on ground. For those on board and land based weather radars a frequency band 

from 9,3 GHz to 9,5 GHz was legislatively assumed. The uprising number of these weather 

radars operating at the same frequency band raises the question about their mutual 

interference. The paper deals with the problem of weather radars operating in 9,3 ÷ 9,5 GHz 

frequency band in conditions of active interference from land based weather radars operating 

in the same frequency band. 

1 Úvod 

Z aktuálnej „Národnej tabu� ky frekven� ného spektra (NTFS) Slovenskej republiky“ je 

zrejmé, že frekven� né spektrum v rozsahu 9,3 ÷ 9,5GHz je v SR prerozdelené do troch 

oblastí: 

 a) oblas�  rádionavigácie, 

 b) oblas�  rádiolokácie, 

 c) oblas�  všeobecného povolenia. 

�����	�
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V oblasti rádionavigáciesa uvedené frekven� né spektrum pre civilné aplikácie nevyužíva, 

využíva sa len pre vojenské aplikácie v obranných systémoch. Zámerne nie je v tabu� ke 

bližšie špecifikované využitie frekven� ného pásma pre obranné systémy v rozsahu 

9,3 ÷ 9,5GHz. 

V oblasti rádiolokácie sa uvedené frekven� né spektrum pre vojenské aplikácie nevyužíva, 

používa sa len v civilných aplikáciách pre meteorologické radary. Pridelená je konkrétna 

frekvencia 9 345MHz - využívaná pre palubné meteorologické radary. 
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V oblasti všeobecného povolenia je možné v SR využíva�  uvedené frekven� né pásmo aj pre 

detekciu pohybu a ochranu, � o je doména pozemných radarových systémov. Uvedené 

frekven� né pásmo je pridelené aj pre špecifické využitie v systémoch TLPR (Tank Level 

Probing Radar) - radary malého výkonu a krátkeho dosahu, ur� ené na zis� ovanie výšky 

hladiny v nádržiach. 

Toto prerozdelenie frekvencií nemenia ani najnovšie „Nariadenia Telekomunika� ného úradu“ 

SR, „Rozhodnutia komisie Európskej únie“, ani „Odporú� ania Európskeho frekven� ného 

manažmentu“. Na základe vyššie uvedených skuto� ností môžeme s prihliadnutím na pracovnú 

frekvenciu pozemného meteorologického radaru 9,41GHz so šírkou pásma ±30MHz a 

pracovnú frekvenciu klasického palubného meteorologického radaru 9,345GHz so šírkou 

pásma ±5MHz nakresli�  ich frekven� ný odstup v rozsahu pásma 9,3 ÷ 9,5GHz. 

Obr. 1 Frekven� ný odstup palubných a pozemných meteoradarov v SR

Z obrázku 1 je zrejmé, že pri šírke pásma pozemného meteoradaru ±30MHz a šírke pásma 

palubného meteoradaru ±5MHz, je ich frekven� ný odstup B1 = 30MHz. Ak by sme aj 

predpokladali, že má niektorý z palubných meteoradarov šírku pásma ±30MHz, bude ich 

frekven� ný odstup B2 = 5MHz. Z uvedených konkrétnych hodnôt pracovnej frekvencie 

certifikovaného pozemného meteorologického radaru 9,41GHz so šírkou pásma ±30MHz a 

pridelenej frekvencie pre palubné meteorologické radary 9,345GHz so šírkou pásma ±5MHz 

(pod� a NTFS SR) nemôže dôjs�  na území SR k vzájomnému rušeniu týchto systémov. 

Uvedené prerozdelenie frekven� ného pásma 9,3 ÷ 9,5GHz bolo v NTFS spresnené 

poznámkami 5.427; 5.474 a 5.475 a následne bolo bližšie špecifikované Svetovou 

rádiokomunika� nou konferenciou (WRC-07) poznámkami 5.475A; 5.475B a 5.476A. Z 

uvedených poznámok sa problematikou ur� enia frekven� ného pásma 9,3 ÷ 9,5GHz pre 

pozemné meteorologické rádiolokátory venujú len body 5.475 a 5.475B. Pod� a bodu 5.475 je 

využitie pásma 9300 ÷ 9500MHz obmedzené na: 

· palubné letecké meteorologické radary, 

· pozemné radary. 
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Následne sa v poznámke bodu 5.475 k pozemným radarom spres� uje, že pozemné radary pre 

meteorologické ú� ely sú v tomto pásme uprednostnené pred ostatnými rádioloka� nými 

zariadeniami. S prihliadnutím na uvedenú poznámku je možné bod 5.475 špecifikova�  tak, že 

využitie pásma 9300 ÷ 9500MHz leteckou rádionaviga� nou službou je obmedzené na palubné 

letecké meteorologické radary a pozemné radary pre meteorologické ú� ely. 

Vzh� adom ku skuto� nosti, že spres� ujúce poznámky majú celosvetovú platnos�  (WRC-07) a 

pridelenie frekven� ného pásma sa dotýka aj námornej rádionaviga� nej služby uvádza sa v 

bode 5.475B, že stanice, ktoré sa využívajú v rádioloka� nej službe a pracujúce v pásme 9 300 

÷ 9 500MHz, nesmú spôsobova�  rušenie rádionaviga� nej a rádioloka� nej služby. Uvedená 

poznámka je dôležitá, pretože ukladá povinnos� , aby pozemný meteorologický radar 

nespôsoboval rušenie palubnej námornej a leteckej rádionaviga� nej a rádioloka� nej službe. 

Okrem pridelenej a pôvodne uvádzanej frekvencie 9,345GHz pre palubné meteorologické 

radary sa vo svete používa v systémoch aj frekvencia 9,375GHz so šírkou pásma ±5MHz. 

Pozri tabu� ku 2, napr.: RDR-1600 Radar System. S prihliadnutím na uvedené skuto� nosti je 

možné doplni�  využívané frekven� né pásmo 9,3 ÷ 9,5GHz aj o frekvenciu tohto typu 

palubného meteorologického radaru, pre vytvorenie predstavy vzájomného frekven� ného 

odstupu jednotlivých systémov. 

��������&	�'(�)��*��
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(Z manuálu systému RDR-1600) 

Obr. 2 Frekven� ný odstup palubných a pozemných meteoradarov vo svete

S prihliadnutím na uvedené skuto� nosti je možné doplni�  využívané frekven� né pásmo 9,3 ÷ 

9,5GHz aj o frekvenciu tohto typu palubného meteorologického radaru, pre vytvorenie 

predstavy vzájomného frekven� ného odstupu jednotlivých systémov. 
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Z uvedených konkrétnych hodnôt pracovnej frekvencie certifikovaného pozemného 

meteorologického radaru 9,41GHz so šírkou pásma ±30MHz a obecne vo svete pridelenej 

frekvencie pre palubné meteorologické radary 9,375GHz so šírkou pásma ±5MHz (pod� a 

NTFS) nemôže dôjs�  na území SR k vzájomnému rušeniu týchto systémov. 

2 Možné spôsoby rušenia palubných meteoradarov 

Každé rádiové zariadenie na palube lietadla je v prevádzkových podmienkach vystavené 

pôsobeniu vonkajšieho, pasívneho a aktívneho rušenia. Záleží len na konštruk� nom, 

obvodovom a technologickom riešení tohto rádiového zariadenia, ako sa s touto situáciou 

dokáže „vyrovna� “. Palubný meteorologický radar sú� asnej konštrukcie je vo� i bežnému 

rušeniu imúnny. Umožnili to nové poznatky spracovania ve� mi krátkych impulzov a digitálne 

technológie spracovania signálu s využitím FFT. Avšak, ak sa vystavia dve antény aktívnych 

meteoradarov umiestnených na dvoch lietadlách letiacich priamo proti sebe vzájomnému 

pôsobeniu, môže nasta�  situácia, že sa zobrazí na monitore ur� itá forma aktívneho rušenia. S 

takýmto druhom rušenia ktoré môže nasta� , výrobca palubných meteorologických radarov 

bežne oboznamuje (ako popisnou formou, tak vizuálne) vo svojich užívate� ských manuáloch, 

pozri obrázok 3. 

Obr. 3 Príklady aktívneho rušenia meteorologického radaru RDR 2100

Možné vzájomné rušenie palubných radarov na rovnakej frekvencii 

Pri ve� kom po� te lietadiel, ktoré sú vybavené meteorologickými radarmi a pri dvoch 

pridelených frekvenciách (9,345 a 9,375) GHz, na ktorých tieto palubné radary pracujú, 

existuje ve� ké množstvo lietadiel s radarmi, ktoré majú rovnakú pracovnú frekvenciu. Za 

predpokladu, že dve lietadlá budú letie�  proti sebe sa môže zda� , že sa tieto radary budú 

navzájom ruši� . Prax však ukazuje, že skuto� nos�  je iná a dôvodov je nieko� ko.  

Prvý dôvod je ten, že antény radarov majú ve� mi úzke vyžarovacie charakteristiky, ktoré sa 

pri preh� ade priestoru pred letiacim lietadlom navzájom nepretínajú a ke� , tak len s ve� mi 

malou pravdepodobnos� ou. Je to preto, že lietadlá letiace proti sebe letia na rôznych letových 
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hladinách a � asto pod inými vzájomnými uhlami v horizontálnej rovine. Druhý dôvod je ten, 

že moderné meteorologické radary dokážu do zna� nej miery potla� i�  aktívne rušenie jednak 

technológiou spracovania prijímaného signálu, ale tiež aktívnou reguláciou znižovania 

citlivosti na vstupe prijíma� a.

Možné vzájomné rušenie palubných radarov na blízkych ale rozdielnych frekvenciách 

Ide o situáciu, ke�  môže by�  palubný meteorologický radar rušený pozemným 

meteorologickým radarom, alebo iným pozemným radarovým systémom pracujúci na blízkej 

frekvencii. Tento druh rušenia predstavuje intermodula� né rušenie, ktoré sa vytvorí pri 

aktívnej � innosti dvoch radarových systémov, ktorých antény sú nato� ené priamo proti sebe 

pri každom type rádiového prijíma� a. Intermodula� né rušenie vzniká v dôsledku nelineárnych 

vlastnosti aktívneho prvku vstupného, vysokofrekven� ného obvodu prijíma� a. Prí� inou je 

budenie tohto vstupného, aktívneho, nelineárneho prvku silným priamym signálom, po� as 

príjmu slabého, vzdialeného, odrazeného signálu. 

3 Analýza aktívneho rušenia na palube lietadla 

Z vyhodnotenia spres� ujúcej poznámky 5.475 „Národnej frekven� nej tabu�ky SR“ v pásme 9 

300 ÷ 9 500MHz vyplýva, že stanice, ktoré sa využívajú v pozemnej rádioloka� nej službe a 

pracujúce v pásme 9 300 ÷ 9 500MHz, nesmú spôsobova�  rušenie rádionaviga� nej a 

rádioloka� nej službe na palube lietadla. V súlade s touto požiadavkou bolo v okolí letiska 

realizované vyhodnocovanie aktívneho rušenia palubného meteorologického radaru 

pozemným meteorologickým radarom. Vyhodnocovanie rušenia sa realizovalo na palubách 

dvoch lietadiel so zabudovanými meteoradarmi typu RDR 2100 a RSDR 4B. Ako 

predpokladaný zdroj rušenia bol aktivovaný pozemný meteorologický radar umiestnený v 

blízkosti letiska. Ich ilustra� né rozloženie pri vyhodnocovaní rušenia znázor� uje obrázok � .4. 

Uvedená konštelácia rozloženia jedného pozemného a dvoch palubných meteoradarov 

vyplynula z požiadavky spres� ujúcej poznámky 5.475 Národnej frekven� nej tabu� ky. Z nej 

vyplýva, že prevádzka pozemného meteoradaru nesmie svojim vyžarovaním zasahova�  do 

� innosti palubných meteoredarov odlietavajúcich a pristávajúcich lietadiel na 

vyhodnocovanom letisku, � o by mohlo ma�  nepriaznivý vplyv na bezpe� nos�  letovej 

prevádzky. 
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Obr. 4 Ilustra � né rozloženie pozemného a palubných meteoradarov

Pozemný meteorologický radar bol umiestnený v blízkosti letiska tak, aby na�  bola priama 

vidite� nos�  z lietadiel pohybujúcich sa po ploche letiska. Táto vzdialenos�  medzi polohou 

pozemného meteoradaru a miestom parkovania lietadiel, na ktorých bolo vyhodnocované 

rušenie, bola približne 5km. Táto relatívne malá vzdialenos�  meteoradaru od letiska v 

odkrytom teréne vytvárala objektívne predpoklady pre vyhodnocovanie jeho prípadného 

rušenia � innosti palubných radarov, po� as technickej prevádzky lietadiel. Zárove�  táto, 

relatívna ve� ká vzdialenos�  (5km) predstavovala bezpe� nú vzdialenos�  z h� adiska 

technického ohrozovania prevádzky letiska. 

Vyhodnocovanie potenciálneho rušenia palubného meteoradaru po� as letu 

Vyhodnocovanie potenciálneho rušenia palubného meteoradaru po� as letu sa udialo na 

lietadle, ktoré realizovalo plánovaný technický prelet v okolí letiska v rámci realizácie 

predpísaných prác. Piloti a palubný personál lietadla boli inštruovaní a požiadaní, aby v 

dohodnutom � ase bol tento prelet realizovaný aj so zapnutým palubným meteoradarom. V 

dohodnutom � ase bol aktivovaný pozemný meteoradar, ktorý vyhodnocoval meteorologickú 

situáciu v okolí letiska. 

Lietadlo realizovalo štart a pristátie štandardným spôsobom a po� as celého cca pol 

hodinového letu sledovala posádka lietadla okrem potrebných palubných systémov aj monitor 

meteoradaru. Po� as letu sa lietadlo pohybovalo v okolí letiska a dvakrát (pri okruhu) 

nalietavalo nad stanoviš� om pozemného meteoradaru. Pod� a vyjadrenia pilotov a palubného 

inžiniera realizovalo lietadlo štart a pristátie a v žiadnom zo spomínaných režimov letu nebolo 

na monitore palubného radaru zaznamenané rušenie. Okrem toho, všetky rádionaviga� né, 

rádiotechnické a rádiokomunika� né systémy pracovali normálne, bez známok akéhoko� vek 

náznaku rušenia, alebo iného spôsobu ovplyv� ovania ich � innosti. 
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V danom dni a v danom � ase bola po� as technického preletu v okolí letiska vizuálne 

pozorovaná blízka obla� nos� . V danom � ase bola uvedená obla� nos�  pozorovaná ako na 

pozemnom, tak aj na palubnom meteoradare, obr. � . 5a). Uvedená skuto� nos�  vyjadruje, že 

oba typy meteoradarov boli zapnuté a funk� né. Pri lete lietadla smerom na pozemný radar sa 

neprejavil ani náznak rušenia, obr. � . 5b). 

Obr. 5 Zobrazenia na monitore RDR 4B po� as letu 

Vyhodnocovanie potenciálneho rušenia palubného meteoradaru na zemi 

Vyhodnocovanie potenciálneho rušenia palubného meteoradaru sa realizovalo na lietadle na 

zemi. Lietadlo bolo svojou prednou � as� ou nato� ené smerom na pozemný meteoradar. Pred 

lietadlom, smerom na pozemný meteoradar, bol odkrytý prázdny priestor tak, aby nedošlo ku 

skresleniu výsledkov. V � ase, ke�  bol aktivovaný pozemný meteoradar s vyhodnocovaním 

meteorologickej situácie v okolí letiska, bol na palube lietadla aktivovaný meteoradar RDR 

2100. Za tejto situácie bol po dobu nieko� ko desiatok minút sledovaný monitor 

vyhodnocovania meteorologickej situácie bez známok rušenia. Po prepnutí rozsahu sa na 

monitore vo vzdialenosti 5km objavili len blízke odrazy od zeme. 

4 Záver 

Z predloženej analýzy je možné uvies� : 

a) z upres� ujúcej poznámky 5.475 a 5.475B NTFS SR je možné konštatova� , že 

toto frekven� né pásmo je predur� ené ako pre � innos�  palubných leteckých 

meteorologických radarov, tak pre � innos�  pozemných radarov pre 

meteorologické ú� ely a ich spolo� ná � innos�  sa na území SR a vo svete 

navzájom z legislatívneho h� adiska nevylu� uje, 
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b) palubné meteorologické radary rovnakého typu, pracujúce na rovnakej 

frekvencii, umiestnené na lietadlách letiacich proti sebe sa navzájom nerušia, 

ani spolo� ná � innos�  palubných lietadlových meteoradarov v sú� innosti s 

pozemnými meteoradarmi v Európe a všade vo svete sa z technického h� adiska 

navzájom nevylu� uje, 

c) z realizovaného sledovania palubných rádionaviga� ných, rádioloka� ných ale aj 

iných avionických systémov, na zemi, po� as štartu, pristávania a letu lietadla, 

za aktívnej � innosti pozemného meteorologického radaru, nebolo zaznamenané 

na palube lietadla rušenie, prípadne náznaky jeho rušenia, 

Analýza legislatívnych a technických predpokladov spolo� nej � innosti palubných a 

pozemných meteoradarov pracujúcich v jednom frekven� nom pásme 9,3 až 9,5GHz, 

potvrdená reálnym vyhodnotením nerušenia pozemného meteoradaru systémov na palube 

lietadla, nap�� a požiadavku upres� ujúcej poznámky 5.475B z NTFS SR, že pozemný 

meteoradar nespôsobuje rušenie v leteckej rádionaviga� nej a rádioloka� nej službe. 
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Resumé: 

Tento � lánek se zabývá vývojem a realizací m�� ícího pracovišt�  pro posouzení vlivu výkonové 

elektroniky na komunika� ní systémy letadla. V � lánku je popsán m�� ený problém, tedy 

intermodula� ní zkreslení, ze kterého vyplývá nutnost automatizace. Základní seznámení 

s programem pro automatizované m�� ení, vytvo�eném ve VEE PRO, upravený standard RTCA 

DO-186 a provedený experiment na radiostanici LUN 3520. V záv� ru � lánku je nastín� no 

budoucí sm�� ování projektu. 

This article describes design and evaluation of measuring testbench for assessment of power 

electronics influence on aircraft communication systems. The article introduces the issue of 

intermodulation distortion and proposes a method of measurement which requires means of 

automation. A program developed in VEE PRO environment adopts modified RTCA DO-186 

standard. Results of experimental measurement conducted on a LUN 3520 radio are 

presented in the article. 

1 Intermodula� ní zkreslení 

Intermodulace vzniká, pokud jsou na vstupu radiostanice p� ítomny dva nemodulované, 

necht� né signály. Intermodula� ní produkty vyšších �ád�  vzniklých kombinací takových 

signál�  se mohou objevit na výstupu sm� šova� e. Intermodula� ní produkty vznikají podle 

následujícího vztahu. [1] 

(1)
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B� žn�  je problém zredukován na intermodula� ní produkty t�etího �ádu (viz vzorec 2), 

nicmén�  v p� ípad�  posuzování vlivu spínaných zdroj�  je nutno uvažovat o intermodula� ních 

produktech vyšších �ád� , potencionáln�  i tisícího a vyššího �ádu. 

(2)

Jelikož se po� et možných kombinací blíží nekone� nu, je nutno p� istoupit k automatizaci 

m�� ení.  

2 Standard RTCA DO-186 

Metodikou ov�� ování parametr�  leteckých komunika� ních systém�  se zabývá n� kolik 

standard� , kde z hlediska použitelnosti a názornosti vy� nívá standard RTCA DO-186. 

V tomto standardu je definováno rozmezí frekvencí pro m�� ení intermodulace, 87,5 – 107,9 

MHz. Dva vstupní signály z daného rozmezí jsou p� ivedeny na vstup p� ijíma� e s úrovní -5 

dB. P� i m�� ení se nesmí vyskytnout p�ípad, p� i kterém se signál na výstupu radiostanice sníží 

o 6dB. Tehdy je stanice nevyhovující. [2] 

Jelikož je mým cílem zam�� it se na možné rušení zp� sobené výkonovou elektronikou na 

palub�  letadla, upravil jsem m�� ení intermodula� ního zkreslení ze standardu RTCA DO-186. 

Nahradil jsem vstupní signály dv� ma generátory, první z nich p�edstavuje signál, který 

simuluje práv�  vliv výkonové elektroniky. Druhý p�edstavuje náhodný signál z prvního 

leteckého pásma. Oba signály jsou pro jednoduchost nemodulované sinusové pr� b� hy. 

Referen� ní hodnota, ke které je vztaženo vyhodnocení, je zm�� ena, když není na vstup 

radiostanice p� ivád� n žádný signál, je dána efektivní hodnotou.  

Cílem m�� ení je zjistit jestli kombinace libovolných signál�  odpovídajících t� mto podmínkám 

m� že zp� sobit rušení radiostanice vzniklé díky intermodulaci, tedy pokles na výstupu o více 

jak 6 dB. Aby bylo možné tento jev ov�� it, bylo navrženo následující metodika m�� ení. 
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2.1. Postup m�� ení 

• M�� ící pracovišt�  zapojte dle následujícího obrázku a p� ístroje propojte s 

po� íta� em 

Obr. 1 Schéma m�� ení 

• Vypn� te uml� ova�  šumu, pokud jim je radiostanice vybavena 

• P�ipojte p�ístroje k po� íta� i pomocí sb� rnice GPIB. 

• Spus� te program intermodulace.vee 

• Zadejte vstupní hodnoty 

• Po provedení m�� ení uložte nam�� ené hodnoty 

• Vyhodnocení  

3 Popis navrženého programu automatizovaného m�� ení  

Program nazvaný intermodulace.vee byl vytvo�en v grafickém prost�edí od firmy Agilent 

VEE PRO 9.3. M�� ící pracovišt�  sestává ze dvou generátor� , voltmetru, po� íta� e a 

radiostanice. Jednotlivé p� ístroje jsou propojeny pomocí sb� rnice GPIB. P�esné ozna� ení 

p� ístroj�  a úrovn�  signál�  jsou uvedeny v kapitole 3.5. Jak jsem již zmínil, program je ur� en 

k m�� ení vlivu výkonové elektroniky na komunika� ní systémy letadla. K b� hu programu je 

zapot�ebí �ada prom� nných. N� které jsou zadávány uživatelem ve form�  vstupních dat, jiné 

jsou vytvá�eny v pr� b� hu programu a jsou nezbytné pro mezivýpo� ty a zapsání nam�� ených 

hodnot do Microsoftu Excelu 
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�
Obrázek 2 M�� ící pracovišt�  s radiostanicí LUN 3520 

3.1. Inicializace 

Prvním krokem programu intermodulace je deklarace prom� nných typu Int 32, které jsou 

deklarovány v podprogramu Data Init. Pro každý generátor t� i - minimální, maximální 

frekvence a frekven� ní krok; a jedna pro po� et m�� ení na každé frekvenci rušení. Následn�  je 

resetován m�� icí p� ístroj HP 34401A. V následujícím kroku je uživatel vyzván k zadání t� chto 

prom� nných, program � eká na potvrzení tla� ítka start, které spustí zbytek programu. 

�
Obr. 3 Panelové zobrazení zadávání vstupních hodnot
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3.2. Podprogram Nastaveni 

Získané nastavení m�� icího p� ístroje je posláno do p� ístroje. Dalším p� íkaz �ekne p� ístroji, aby 

využil sv� j nejrychlejší AC filtr, p� i tomto nastavení p� ístroj provede deset m�� ení za vte� inu. 

V tomto podprogramu jsou také pomocí dalších uživatelských funkcí nastaveny minimální 

frekvence obou generátor�  a úrovn�  jejich výstupních signál� . U generátor�  je také aktivován 

výstup pomocí p� íkazu „RF ON“. 

�
Obr. 4 Zadávání p� íkaz�  do p� ístroje pomocí spojení konstanty a prom� nné 

3.3. Podprogram Mereni 

Jeho úlohou je zm�� it zadaný rozsah frekvencí a zapsat m�� ené frekvence a nam�� ená data do 

Microsoftu Excelu. M�� ení je realizováno pomocí vno�ených cykl� . Po� et hlavních cykl�  je 

vypo� ítán vzorcem  

(3)

• Gen2fmax1 je maximální frekvence generátoru 2, 

• Gen2fmin1 je minimální frekvence generátoru 2, 

• Gen2fkrok1 je frekven� ní krok generátoru 2 

Je to tedy po� et frekvencí z komunika� ních a naviga� ního pásma, které jsou prom�� ovány. 

Jedni� ka je p� i� tena protože je t�eba zajistit, aby byla zm�� ena také minimální frekvence a ne 

jen následující frekvence až po maximální frekvenci. V každém cyklu je zadána frekvence do 

generátoru 2 a pak p� ichází ke slovu vno�ený cyklus. Po� et jeho opakování je po� ítán z 

obdobného vzorce  

(4)

�
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• Gen1fmax1 je maximální frekvence generátoru 1, 

• Gen1fmin1 je minimální frekvence generátoru 1, 

• Gen1fkrok1 je frekven� ní krok generátoru 1 

Jedni� ka je p� i� tena z obdobných d� vod�  jako v hlavním cyklu. V každém cyklu je nastavena 

jedna rušící frekvence a na ní je provedeno m�� ení a výsledek je následn�  zapsán do 

Microsoftu Excelu. Jakmile prob� hne po� et cykl�  daný vzorcem, pokra� uje program druhým 

opakováním hlavního cyklu a op� t prom�� í všechny rušivé frekvence od minima po 

maximum.  

3.4. Podprogram Konec 

Po provedení celého podprogramu mereni následuje podprogram konec. V podprogramu 

konec je pomocí p� íkazu „RF OFF“ nejprve vypnut výstup z obou generátor�  a pak je 

proveden podprogram quit excel. Uživatel je vyzván k uložení nam�� ených dat standardní 

cestou, jako kdyby sám ukládal data p� ímo z Microsoftu Excelu. Po uložení program 

intermodulace skon� í.  

�
Obr. 5 Zápis do Microsoftu Excelu z podprogramu mereni, v� etn�  hlavi� ky 
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3.5. Podmínky m�� ení a ukázka nam�� ených hodnot 

• Následující data odpovídají nastavení: 

Generátor 2 Wavetek 2510A  f=108-137 MHz; � f=25 kHz; U= -2dBm; nemodulovaný 

sinusový signál 

Generátor 1 Wavetek 2410  f=10-150 kHz; � f=1 kHz; U= 5dBm; nemodulovaný 

sinusový signál 

Radiostanice LUN 3520. 17-8    V. � .: JD0044; f=122 MHz 

Slu� ovací � lánek LEISTUNGVERTEILER  pr� chozí útlum 3dBm 

Multimetr HP 34401A  AC VOLT 

Referen� ní hodnota výstupního nízkofrekven� ního nap� tí U= 11,420V; radiostanice bez 

signálu, efektivní hodnota 

• Výsledkem m�� ení je n� kolik desítek tisíc hodnot, proto jsem zde uvedl pouze ukázku. 

108 – 108,05 MHz.  


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

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

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

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


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

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

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

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

Tabulka 1 Nam�� ené hodnoty nap� tí na výstupu radiostanice (f= 108 - 108,05 MHz) 
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Obr. 6 Graf z vybraných nam�� ených hodnot 108 – 108,3 MHz 

4 Záv� r  

Prezentovaný program je pln�  funk� ní a za daných podmínek ukázal odolnost radiostanice 

LUN 3520 proti intermodula� nímu rušení v prvním leteckém pásmu. V sou� asnosti se 

provád� jí jeho drobné úpravy, tak aby bylo možné provést m�� ení s reálnými signály 

p� ijímanými anténou. M�� ení a následné vyhodnocení je naplánované na nejbližší m� síce. 

Dedikace 

� lánek byl sepsán v rámci rozvoje organizace projektu UO - K206 s názvem "Komplexní 

elektronický systém pro UAS. 
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Diagnostika hledaných osob cestou použití bezpilotních systém�

(UAS) 

Diagnosis and treatment of information in applications of UAVs for finding 

people 

František Martinec, Jakub Vítek 

Technická univerzita Ostrava, Fakulta strojní, Institut dopravy, Ústav letecké dopravy, 

email: frantisek.martinec@vsb.cz, jakub.vitek@vsb.cz

Resumé: 

� lánek je zam�� ený na diagnostiku a zpracování informací v aplikacích bezpilotních 

prost�edk�  (UAS) p� i vyhledávaní osob v terénu s použitím n� kolika sníma�� . 

The paper focuses on the diagnosis and treatment of information in applications of UAVs for 

finding people on the ground using several sensors.

1 Úvod 

V sou� asné dob�  jsou neustálé požadavky na vyhledávání osob (ztracených d� tí nemocných 

lidí, hledaných – trestaných lidí, atd. p� ináší dnešní život a to hlavn�  v � lenitém terénu. 

V sou� asné dob�  se využívají k t� mto ú� el� m hlavn�  videokamery a infrakamery umíst� ných 

na vrtulnících. � lánek je zam�� ený na zpracování informací v aplikacích bezpilotních 

prost�edk�  p� i vyhledávání osob v terénu s použitím n� kolika sníma�� . P� i� emž analyzuje:  

· použití sníma��

· definice snímacího systému 

· výb� r a rozbor vlastností sníma��

· další p� ístroje a za� ízení bezpilotního prost�edku nezbytné pro vyhledávání 

osob v terénu 

· principiální schéma � innosti bezpilotního prost�edku 

· schéma p�enosového �et� zce 
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2 Vhodná diagnostika pro vyhledávání osob 

Výb� r diagnostických metod pro využití UAS k vyhledávání osob pro všeobecné použití. 

Konkrétn�  se budeme zabývat možností detekce a snímaní životních projev�  lidského t� la. 

Z velkého množství biologických signál� , které lidské t� lo produkuje, je t�eba vybrat ty, které 

je možné s použitím sou� asné (p� ípadn�  blízké budoucí) techniky snímat. Vzhledem 

k požadavku na vzdálené (bezkontaktní) snímání je t�eba vylou� it velké množství 

biologických signál� , biochemických signál�  a pro ostatní signály se pokusíme vybrat 

konkrétní možnosti pro jejich snímání. Vycházet budeme z projev�  lidského t� la. 

Jako biologické signály m� žeme ozna� it veškeré signály, jejichž existenci m� žeme 

zaznamenat v živých organismech. M� že se jednat o pr� b� hy elektrických nap� tí, prom� nlivá 

magnetická pole, zm� ny chemických koncentrací, mechanické pohyby, zvuky, zm� ny teplot 

aj. M� žeme registrovat v d� sledku spontánní aktivity biologického systému (naivní signály) 

anebo jako d� sledek n� jakých úmyslných podn� t�  (evokované signály, provokace apod.). 

P�es široké spektrum fyzikálního charakteru (co do kvality i kvantity) bio signál�  m� žeme u 

nich sledovat a vyšet�ovat velké množství spole� ných rys� . 

Z uvedeného množství informaci a technických možností existujících sníma��  (jejich 

hmotnost, rozm� ry, energetickou náro� nost, je možné vyhodnotit, že krom�  v sou� asnosti 

používaných metod (vizuální a termovizní) je možné postupn�  zavést snímání akustických, 

mechanických bio signál�  a ultrazvukových bio signál� . Postupn�  p�enosem informací na 

zem by bylo možné uvažovat o radiologických bio signálech. Vzhledem k úrovni signál�

ostatních bio signál�  sou� asné snímání veliké � ásti bio signál�  ne nemožné. 

3 Rozd� lení sníma��

Sníma� e je možné rozd� lit dle: 

· charakteru snímaného signálu (elektrické, neelektrické), 

· povahy signálu (fyzikální, chemické, biochemické), 

· zp� sobu aplikace (povrchové, vpichové, vnit�ní), 

· techniky � i metodiky snímání (klidové, neklidové podmínky), 

· doby aplikace (krátkodobé, déle trvající, implantabilní), 

· oboru aplikace (humánní, veterinární, pro fyziologický výzkum). 
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Typy � idel pro snímání: 

a) Vizuálních signál�

b) Tepelných bio signál�
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c) Akustických bio signál�

d) Magnetických bio signál�

4 Popis signál�   

Vizuální signál - je dote�  vyhodnocován obsluhou systému a porovnáván s fotografii 

hledané osoby bez další analýzy. 

Tepelné bio signály 

· Teplota je výrazem fyzikálních a biochemických proces�  probíhajících v 

organismech. 

· Spojitý nebo diskrétní charakter. 

· Nesou informace o teplot�  t� lesného jádra nebo rozložení teplot na povrchu 

organismu.  

· M�� ení prost�ednictvím využití signál�  z oblasti infra� erveného zá�ení, které 

jsou snímány bezkontaktn�  termovizní kamerou. 
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Termokamera – vlastnosti: 

· Každý objekt vyza�uje infra� ervené paprsky o vlnové délce 760 nm až 1mm 

· Sníma�  termokamery (mikrobolometr) pracuje na principu zm� ny odporu, 

nap� tí nebo proudu vlivem dopadu I�  paprsk�

· Tyto zm� ny jsou pak m�� eny a porovnány s hodnotami provozní teploty � idla 

· Výstupem je termogram – termovizní snímek, na kterém jsou barvy p� i�azeny 

jednotlivým teplotám 

· Pro termogramy se používají standardní palety (železo, duha, stupn�  šedi) 

Požadavky na termokamery pro UAS: 

· stabilizace obrazu 

· odolnost v�� i pov� trnostním vliv� m 

· odolnost v�� i vibracím 

· odolnost v�� i elektromagnetickému rušení 

· dobrá rozlišovací schopnost 

· sm� rovost 

· nízká hmotnost - miniaturizace 

· co nejvyšší aerodynamická � istota 

Snímaní akustických bio signál�

Akustické bio signály: 

· Vznikají fyziologickými jevy 
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· M�� ením t� chto signál�  získáme informace o funkci významných orgán�  (tok 

krve srde� ními chlopn� mi, cévami vytvá� í typické akustické signály; stejn�  tak 

pr� tok vzduchu horními i dolními dýchacími cestami v plicích vytvá� í 

akustické signály známé jako šelesty dýchání, kašel, chrápání)  

· Zvuky jsou také generovány v zažívacím traktu a v kloubech. 

· Snímání akustických bio signál�  se provádí mikrofony nebo akcelerometry. 

Výb� r sníma� e akustických signál�  a požadavky na sníma�  akustických signál�  pro 

UAS. 

Sníma�  pro m�� ící �et� zec na UAV musí spl� ovat následující požadavky: 

· Vysoká citlivost 

· Odolnost proti elektromagnetickému rušení 

· Dostate� ný dosah 

· Vhodná frekven� ní charakteristika 

· Dobrý pom� r signál/šum 

· Minimální hmotnost a rozm� ry 

· Dostate� né zesílení signálu p� i zachování co nejnižších hodnot šumu 

Novým d� ležitým prvkem pro snímání dalších biologických parametr�  je mikrofon. 

Z možných vyráb� ných typ�  p� icházejí v úvahu 2 typy:  

· dynamický: odolnost proti mechanickému poškození, není t�eba napájení, 

menší citlivost, 

· kondenzátorový: má vyšší citlivost, pro svoji funkci pot�ebují napájení. 

P� i použití na bezpilotním prost�edku bude pot�eba zabezpe� it: 

· Odfiltrování zvuku pohonné jednotky 

· Ochranu proti v� tru (protiv� trné kryty z um� lých hmot nebo z kožešiny 

sibi�ské lišky) 

· Další možností pro zlepšení citlivosti a p� íjmu akustického signálu je umístit 

mikrofon do ohniska paraboly (sm� rovost mikrofonu) 

Magnetické bio signály  

� ada orgán�  v t� le, jako srdce, mozek a n� které další, generují magnetická pole. Snímaní 

t� chto polí poskytuje informace, které jsou spojovány se specifickými fyziologickými 
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aktivitami, ale nejsou obsaženy v jiných bio signálech. M�� ení t� chto bio signál�  je však 

velmi náro� né, protože se jedná o úrovn�  intenzit magnetického pole o n� kolik �ád�  nižších, 

než je pole geomagnetické. 

V sou� asnosti bez specielní konstrukce není možné na požadovanou vzdálenost m�� it. 

5 Další vybavení UAS 

Další vybavení pro vyhledávání osob v terénu pomocí UAS: 

· pohonná jednotka a jeho regulace 

· p� ijíma�

· anténa 

· zdroj energie (palivo, akumulátory, solární panely 

· servomotory � ízení 

· vysíla�  nam�� ených dat 

· GPS jednotka 

· systém autopilota 

· odhazovatelný kontejner s prost�edky nezbytnými pro p�ežití. 

Na UAS musí být n� kolik m�� ících �et� zc� . Zjednodušená schéma p�enosového �et� zce na 

UAS je na obr 1.  

Obr. 1. Schéma p� enosového � et� zce. 
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6 Záv� r 

Podmínek pro užití UAS na vyhledávání osob v terénu je n� kolik. Krom�  vhodného nosi� e 

také výb� r a existence vhodných sníma��  pro diagnostiku. Nastoupená cesta vývoje nosi�� , 

výpo� etní techniky, senzoriky i navigace umožní v blízkém období úsp� šn�  nasadit UAS pro 

vyhledávání osob v terénu.   
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Možnosti antikolizní ochrany vrtulníku 

The Possibilities of the anticollision protection for the rotorcraft 
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Resumé: 

Ochrana vrtulníku p�ed kolizí s p�ekážkou je � ešena p�edpisy, následným vyhodnocením 

situace pilotem, jeho úsudkem a zásahem do � ízení vrtulníku. Výjimkou jsou inherentní 

konstruk� ní � ešení (fenestron, NOTAR), které ne�eší antikolizní ochranu vrtulníku 

preventivn� , ale jen zmír� ují následky p� ípadné kolize s p�ekážkou. P� ísp� vek pojednává o 

možnostech komplexního �ešení antikolizní preventivní ochrany vrtulníku pomocí moderních 

elektronických systém� . 

The rotorcraft anticollision protection against obstacle is solved by the regulatory, 

subsequent pilot’s situation evaluation, his judgment and intervention to rotorcraft control. 

Inherent design solutions (fenestron, NOTAR) are the exceptions, which don’t solve rotorcraft 

anticollision protection preventive, but they only mitigate collision effect with obstacle. The 

paper deal with posibility of the complex rotorcraft anticollision preventive protection by the 

modern electronic systems. 

1 Úvod a definice problematiky 

V dnešní dob�  je ochrana vrtulníku p�ed kolizí s p�ekážkou �ešena p�edpisy, úsudkem pilota a 

následným zásahem pilota do � ízení. Inherentní konstruk� ní �ešení (fenestron, NOTAR) ne�eší 

preventivní ochranu vrtulníku. Téma analýzy a následné �ešení problematiky preventivní 

ochrany vrtulníku p�ed kolizí s p�ekážkou není jednoduché z d� vodu náro� ného pohybu 

vrtulníku v prostoru – 6 stup��  volnosti. 

1.1 Analýza nehodovosti a identifikace uživatel�

Možnosti, kdy se systém antikolizní ochrany vrtulníku vyplatí aplikovat, vycházejí z analýzy 

nehodovosti National Transportation Safety Board (NTSB) v r� zných fázích provozu 

vrtulník� .  
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Tyto fáze provozu jsou: 

· vzlet, 

· nezda�ené p� istání („go around“), 

· stoupání, 

· klesáni, 

· p� iblížení, 

· p� istání, 

· pojížd� ní, 

· manévrovaní. 

Analýzou dat nehodovosti NTSB je možné zjistit i typ kolize s p�ekážkou: 

· hlavní rotor – p�ekážka/zem, 

· pomocný rotor – p�ekážka/zem, 

· kolize s dráty, 

· kontrolovaný let do terénu. 

Kolize je možné rozd� lit z hlediska rychlosti na kolize v rychlém letu, v pomalém letu, kolize 

p� i visení a p� ípadné kolize p� i pojížd� ní. 

Data organizace NTSB uvád� jí, že se mezi lety 2000 až 2012 stalo celkem 1519 p� ípad�

nehod vrtulník� . Analýza dat pro kategorii vrtulník�  s maximální vzletovou hmotností nad 

1000 kg uvádí u NTSB 881 nehod, z toho je 204 kolizí s p�ekážkou. Fáze stoupání, klesání a 

pojížd� ní jsou zastoupeny celkovým po� tem 47 nehod. Naopak fáze manévrování se podílela 

tém��  polovinou (430 nehod) z celkového po� tu nehod (nad 1000 kg), z toho 123 souviselo 

s kolizí s p�ekážkou. Dalšími fazemi s výrazn� jším celkovým po� tem nehod jsou fáze 

vzletu/nezda�ené p� istání („go around“) a p� istání. Jedná se tedy hlavn�  o nehody p� i nízkých 

rychlostech. 

Z uvedené analýzy vyplývá, že systém antikolizní ochrany vrtulníku s p�ekážkou se vyplatí 

aplikovat u uživatel� , kte� í provozují vrtulníky v podmínkách s velkým po� tem manévr�

v blízkosti p�ekážek p� i nízkých rychlostech nebo visení, kdy je riziko kolize hlavního nebo 

pomocného rotoru s p�ekážkou nejvyšší.  
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Jmenovit�  se tedy m� že jednat o vrtulníky: 

· letecké záchranné služby, 

· policie, 

· provozovatelé leteckých prací, 

· armády, 

· jiných specifických uživatel� . 

2. � ešení problematiky 

P�i �ešení problematiky ochrany vrtulníku p�ed kolizí s p�ekážkou je nutné zohlednit vstupy 

týkající se typu vrtulníku a podmínky jeho provozu, rozhraní systému s posádkou a lidský 

faktor, následn�  pak certifikaci tohoto komplexního systému. 

2.1 Typ vrtulníku a podmínky jeho provozu 

Typ vrtulníku má zásadní vliv na výb� r elektronických komponent systému. Variabilita je jak 

v geometrii (velikost a tvar) jednotlivých vrtulník� , tak v jejich p� ístrojovém vybavení. 

Geometrie má vliv na výb� r po� tu a rozmíst� ní senzor� . Pro r� zné typy vrtulník�  je nutné jiné 

množství senzor�  a jiné rozmístn� ní senzor�  na vrtulníku. 

P�ístrojové vybavení vrtulníku má vliv na výb� r: 

· typu senzoru, 

· zp� sob p�enosu dat – kabely nebo bezdrátov� , 

· zobrazení informací. 

Z d� vodu možných interakcí s ostatními systémy použitými na vrtulníku je nutné systém 

testovat na elektromagnetickou kompatibilitu (interference) a to pro danou konfiguraci 

p� ístrojového vybavení a systému antikolizní ochrany vrtulníku. 

Podmínky provozu vrtulníku mají vliv na výb� r senzor�  z následujících d� vod� : 

· vibrace – u vrtulník�  jsou na mnohem vyšší úrovni než u letoun� , 

· zm� ny teploty, 

· vlhkost, 

· dosah senzoru – musí zohlednit rychlost, p� i které se má systém provozovat, 

· citlivost senzoru – zohled� uje velikost p�ekážky a p�esnost její detekce. 
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2.2 Rozhraní systému s posádkou a lidský faktor 

Rozhraní systému s posádkou musí zohlednit jak požadavky uživatele na systém, tak 

p� ístrojové vybavení vrtulníku. Informaci je možné p�edat posádce obrazem i zvukem. U 

zobrazení m� že nastat n� kolik p� ípad� , které mají rozdílné �ešení: 

· vrtulník s klasickým p� ístrojovým vybavením – možnosti �ešení: 

o umíst� ní displeje na vhodné místo do kokpitu, 

o Electronic Flight Bag (EFB), 

o head-up displej – zabudovaný do helmy nebo p�ed � elním sklem 

kokpitu, 

· vrtulník se „sklen� ným kokpitem“ – možnosti �ešení: 

o Electronic Flight Bag (EFB), 

o head-up displej – zabudovaný do helmy nebo p�ed � elním sklem 

kokpitu, 

o zobrazení na zabudovaném displeji. 

Systém antikolizní ochrany vrtulníku nesmí za žádných okolností zvyšovat pracovní vytížení 

posádky. Musí poskytovat informace, které nejsou ani zavád� jící ani chybné, i když by byl 

systém za�azen do skupiny poradních systém� . 

2.3 Certifikace systému 

Dle dostupných informací autora, nebyl žádný systém elektronické antikolizní ochrany 

vrtulníku zatím certifikován. Jednalo by se o certifikaci nového komplexního systému 

s využitím nových technologii, který nebude vycházet z p�edchozích zkušeností s podobným 

systémem ani ze zkušeností s danou problematikou u certifika� ních autorit. Již v raních fázích 

konceptu a vývoje systému je vhodné posoudit certifikovatelnost systému vyhodnocením: 

· existujících p�edpis� , 

· podobnosti systému s jinými již certifikovanými elektronickými systémy, 

· vstup�  z analýzy bezpe� nosti vrtulníku a systému, 

· nových technologii, které se mají použít – Electronic Flight Bag, WiFi 

komunikace, senzory, atd., 

· vhodného testování systému. 
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3. Záv� r 

Antikolizní systém ochrany vrtulníku �eší n� kolik spole� ností. Podobný systém, který má 

pomáhat vrtulník� m p� i vzletu a p� istání za ztížených podmínek a chránit jej p�ed kolizí 

s p�ekážkou, byl vyvinutý pro americkou armádu. Více podrobností o tomto systému není 

známo. 

Hlavním cílem musí být zvýšení bezpe� nosti vrtulníku p� i zachování pracovního vytížení 

posádky. Systém musí spl� ovat i ekonomické požadavky – nesmí být drahý a m� l by být 

lehce instalovatelný na vrtulník. Nemén�  podstatné je zvážit certifikaci celého systému, která 

p� i použití nových technologii m� že být zna� n�  složitá, � asov�  a finan� n�  náro� ná. 

Literatura 

[1] Dugan, Daniel C., Kevin J. Delamer. "The Implication of Handling Qualities in Civil 

Helicopter Accidents Involving Hover and Low Speed Flight." SYMPOSIUM 

PROCEEDINGS-SOCIETY OF EXPERIMENTAL TEST PILOTS. Vol. 50. SETP; 

1998, 2006. 

[2] SAE ARP4754A. Guidelines for Development of Civil Aircraft and Systems.2010.12. 

[3] SAE ARP4754. Certification Considerations for Highly-Integrated or Complex 

Aircraft Systems.1996. 

[4] SAE ARP4761. Guidelines and Methods for Conducting the Safety Assessment 

Process on Civil Airborne Systems and Equipment.1996.12. 

[5] RTCA DO-254. Design Assurance Guidance for Airborne Electronic Hardware. 

2000.4. 

[6] FAA AC 25.1309-1A. System Design and Analysis. 1988.6. 



��������	
��
	����
���
���	����	��������	���
���	�� ����������������������� 	����������������
��!�� "#�� �

� ��������

Letecký simulátor pro m�� ení reakce pilota 

Flight Simulator for measurement of pilot reaction 

Ji� í Pa� ízek, Radek Byst� ický, Jan Bo�il, Rudolf Jalovecký 

Katedra leteckých elektrotechnických systém� , Univerzita Obrany, Brno, 

email: [jiri.parizek, radek.bystricky, jan.boril, rudolf.jalovecky]@unob.cz  

Resumé: 

P� i � ízení letadel má � lov� k – pilot se svými schopnostmi, vycvi� eností i momentálními 

dispozicemi významné postavení, rozhodující o úsp� šném dokon� ení letu. Tento p� ísp� vek 

informuje o tvorb�  leteckého simulátoru, ur� eného p�edevším ke zjiš�ování, ov�� ování a 

predikci vlastností a chování � lov� ka p� i � ízení letadel, a to p�edevším díky možnostem m�� ení 

a hodnocení reakcí � lov� ka na simulované a neo� ekávané podn� ty. V � lánku jsou rovn� ž 

diskutovány možnosti simulace, m�� ení a hodnocení vlastností � lov� ka p� i r� zných režimech a 

podmínkách letu v souvislosti s kvalitou � ízení a bezpe� ností letu. 

In the process of piloting a pilot with his abilities, training level and momentary dispositions 

has important position, critical to the successful completion of the flight. This paper informs 

about the formation of a flight simulator, designed especially for detection, validation and 

prediction of the properties and behavior of a person in control of aircraft, mainly due to the 

possibilities of measurement and evaluation of human responses to simulated and unexpected 

stimuli. The article also discusses the possibilities of simulation, measurement and evaluation 

of the characteristics of a man in different modes and flight conditions relating to piloting 

quality and flight safety. 

1 Úvod 

Historicky z�ejm�  poprvé matematicky popsal možné vlastnosti modelu chování � lov� ka 

americký v� dec Duane T. McRuer [1], [2], který k  � asovým konstantám vytvo�ených 

p�enosových funkcí sou� asn�  hledal odpovídající fyziologickou interpretaci. Akademi� tí 

pracovníci Katedry leteckých elektrotechnických systém� , Fakulty vojenských technologií na 

Univerzit�  obrany se problémem analýzy chování � lov� ka p� i � ízení letu letounu resp. letu 

vrtulníku zabývají již n� kolik let. S využitím prvk�  automatické regulace sestavili náhradní 

model chování � lov� ka p� i ovládání stroje, ovšem s p� ibývajícími zkušenostmi z jiných 

pracoviš�  se ukázalo, že je nezbytné mít k dispozici vlastní prost�edek pro simulování letu 
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s možností vstoupit do pr� b� hu letu, m� nit n� které vlastnosti letu a tím donutit testovaného 

� lov� ka – pilota na tuto zm� nu reagovat. P� itom je d� ležité zaznamenat všechny jeho odezvy 

spolu se vstupními „zm� nami“ podmínek letu. V roce 2012 tak katedra p� istoupila k nákupu 

pot�ebného materiálu, nutného HW i programového vybavení k vytvo�ení simulátoru. 

2 Bloková struktura leteckého simulátoru 

Sestava leteckého simulátoru je tvo�ena dv� ma pracovišti (viz obr. 1), pracovišt� m pilota – 

testované osoby a pracovišt� m instruktora – operátora. Ob�  pracovišt�  jsou propojena 

intranetem pro pot�ebné sdílení dat.   

�

Obr. 1: Bloková struktura leteckého simulátoru 

Pracovišt�  testovaného pilota se skládá z � ídicího PC, t� í širokoúhlých obrazovek pro 

zobrazení vizuální situace, jedné dotykové obrazovky pro ovládání simulovaných palubních 

p� ístroj� , pedál�  a kniplu pro � ízení sm� ru letu a dalšími ovlada� i (plynová páka, klapky, 

nastavení vrtulí apod.). Pracovišt�  instruktora – operátora je výrazn�  jednodušší a skládá se 

z � ídicího PC a jedné obrazovky pro � ízení práce testované osoby a zobrazování pot�ebných 

údaj� , klávesnice a myši pro nastavování parametr�  vybraného režimu letu. 

3 Konstrukce leteckého simulátoru 

Vzhledem k relativní složitosti pracovišt�  „pilota“ bylo nezbytné vytvo� it konstrukci, která by 

umožnila pohodlné využití výše zmi� ovaného vybavení, bez nutnosti neustále m� nit 

konfiguraci. Koncepce nosného rámu simulátoru (viz obr. 2) byla navržena jak vzhledem k 
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požadavku rychlé realizace celého projektu, tak k požadavku variabilního uspo�ádání 

(s ohledem na r� znou velikost "pilota") i p� im�� en�  snadnou manipulaci.  

Obr. 2: Foto nosného rámu a polodetailu držáku monitor�  zobrazení vizuální situace 

Základním materiálem nosného rámu jsou uzav�ené ocelové profily � tvercového pr�� ezu 

25x25mm, 20x20mm a 15x15mm, které lze do sebe vsunout a zafixovat spojovacími prvky.  

Obr. 3: Kompletní sestava leteckého simulátoru 

Zvlášt�  problematickým faktem p� i návrhu rámu byla neznalost p�esných rozm� r�  a rozte� í 

montážních otvor�  monitor�  a jejich držák�  (známé pouze z parametr�  uvád� ných na 

webových stránkách prodejc� ). Proto byl nosný rám navržen a sestaven ze sva�ovaných díl�

posuvn�  tak, aby se mohly m� nit podstatné rozm� ry nosného rámu s ohledem na p�esné 
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ustavení monitor� , polohu dotykové obrazovky i umíst� ní dalších ovládacích prvk�  s ohledem 

na „rozm� ry“ pilota. Kompletní sestava leteckého simulátoru i s pracovišt� m operátora je na 

obr. 3. P�esné ustavení monitor�  do horizontální linie a ve správných úhlech nato� ení 

vzhledem k pilotovi se ukázalo být d� ležité a rozhodující pro v� rné zobrazení vizuální situace 

- viz obr. 4.  

Obr. 4: Pracovišt�  pilota – testované osoby 

4. M�� icí funkce leteckého simulátoru 

Základním programovým vybavení obou PC simulátoru je opera� ní systém Windows 7 v 64 

bitové verzi. Programové vybavení leteckého simulátoru je postaveno na X-Plane 10 

GLOBAL + World Wide Global Scenery. Jde o originální plnou funk� ní verzi X-Plane s 

kompletním � eským manuálem. Scenérie obsahuje celý sv� t, v� etn�  reálné celosv� tové 

databáze Jeppesen. Sou� ástí databáze je velmi podrobná mapa letiš� � eské republiky 

zahrnující všechna letišt� , jak � ízená tak i ne� ízená a je stejn�  detailní jako Evropa � i Spojené 

státy americké, s vysokým po� tem detail�  na zemi. Mimo prostory letišt�  je pak scenérie 

generována náhodn�  v� etn�  provozu na pozemních komunikacích.  

Simulátor umož� uje práci s modely 30 typ�  letoun�  s jejich reálnými fyzikálními vlastnostmi. 

Obsahuje p� ímou podporu METARu, umož� uje tedy p�elety s aktuálními dynamickými 

podmínkami po� así. Sou� ástí je též � ízení letového, letištního provozu v podob�  skript�  ATC. 

Software je opat�en �adou samostatných "plug-in� " umož� ujících okamžit�  p� ipojit celou �adu 
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hardwarových periferií - ovlada��  (od certifikovaných výrobc� ) v podob�  beran� , pedál� , 

plynových kvadrant�  až po pohyblivé platformy. Nedílnou sou� ástí softwaru simulátoru jsou 

též režimy pro programové virtuální létání využitelné p� i výcviku.  

Experimentální pracovišt�  s leteckým simulátorem je ur� eno p�edevším pro výzkumné ú� ely, 

ve druhém plánu m� že být využito studenty pilotních obor�  k jejich základní p� íprav�  a 

osvojení si letových návyk�  a postup� . V sou� asné dob�  bylo provedeno úvodních n� kolik 

testovacích let�  sloužících k ov�� ení funkce všech hardwarových a softwarových komponent 

a sou� asn�  probíhala i kalibrace jednotlivých ovládacích prvk� . Dále bylo uskute� n� no 

n� kolik „ostrých let� “ p� i kterém se ukládala a vyhodnocovala nam�� ená data. Letecký 

simulátor byl zkonstruován a zprovozn� n na základ�  zkušeností jednoho z pracovník� , který 

m� l v rámci programu ERASMUS na zahrani� ní univerzit�  možnost pracovat s leteckými 

simulátory podobného typu.  

�

Obr. 5: Datový tok pro identifikaci parametr �  lidského chování 

Výzkumný ú� el tohoto simulátoru bude spo� ívat p�edevším v možnosti testování množství 

pilot�  r� zného stupn�  vycvi� enosti, únavy, v� ku atd. Bude zkoumána jejich odezva na 

vzniklou nep�edvídatelnou situaci za letu. Na základ�  této odezvy budou uložená data 

podrobena analýze a dalšímu zpracování za ú� elem zjišt� ní � asových konstant modelu pilota, 

vyjád�eného p�enosovou funkcí. Pro tento ú� el auto� i p� ipravují scéná� letové modelové 

situace, která bude pro všechny piloty stejná, takže bude možné výsledky jednotlivých pilot�

porovnávat. Piloti mohou být podrobeni t� mto test� m i v delším � asovém horizontu a lze tak 
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sledovat jejich progres p� i reakci na danou letovou situaci. Letecký simulátor m� že být dalším 

p� íkladem toho, že modelování a simulace je efektivním nástrojem pro dosažení pot�ebných 

výsledk�  s úsporou finan� ních prost�edk� , pracovní síly a odpracovaných hodin. 

Na obr. 5. je nazna� en datový tok nam�� ených výsledk� . Veškeré zm� ny parametr�  letu 

i výchylek orgán� � ízení ovládaných pilotem jsou zaznamenány do datového souboru. Tento 

soubor je dále analyzován dostupnými matematickými algoritmy, p�edevším n� kolika typy 

identifika� ních algoritm� , které umož� ují z velkého množství nam�� ených dat získat typické 

parametry uvažovaných p�enosových funkcí modelu chování � lov� ka. Protože každý � lov� k 

má jiné vlastnosti a navíc se postupn�  tyto vlastnosti m� ní nap�. s vyšším stupn� m výcviku, 

jsou získané parametry evidovány ve vztahu ke konkrétnímu pilotovi a ke konkrétní letové 

akci. Tyto údaje p�edpokládáme dlouhodob�  uchovávat a následn�  provád� t analýzu zm� n 

v chování � lov� ka. 

2 Záv� r 

Realizací leteckého simulátoru se výrazn�  zvýšila aplika� ní možnost ov�� ování chování pilota 

v simulovaných letových situacích. Okamžitá dostupnost simula� ního prost�edku umož� uje 

provád� t operativn�  i dlouhodobá m�� ení jednotlivc�  i jejich následné analýzy za p�edpokladu 

spolehlivého ukládaní nam�� ených údaj� . 
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Resumé: 

Tento p� ísp� vek pojednává o legislativních požadavcích bezpilotních prost�edk�  do civilního 

vzdušného prostoru. Podává stru� ný p�ehled legislativních požadavk�  pro bezpilotní za� ízení 

a nasti� uje možnou budoucnost. 

This paper deals with the legislative requirements of UAVs integration into the civilian 

airspace. Gives a brief overview of the legislative requirements for Unmanned Aerial Vehicles 

and outlines possible future. 

1 Definice UAV 

Létající prost�edek (UAV z anglického unmanned aerial vehicle), který není obsazen pilotem. 

M� že být � ízen na dálku nebo let� t pomocí p�ed programovaného letového plánu. Inteligentní 

UAV se mohou o svém plánu rozhodovat samostatn�  díky pokro� ilým algoritm� m. Bezpilotní 

letadla se používají � asto v armád�  k pr� zkumným i úto� ným let� m. 

Používají se také k mnoha civilním úkol� m, nap� íklad k hašení požár� , policejnímu sledovaní 

nebo pr� zkumu terénu. 

Navád� né st�ely nejsou klasifikované jako UAV, protože tyto zbran�  jsou pouze na jedno 

použití i když jsou bezpilotní a v n� kterých p� ípadech � ízeny na dálku. 

2 Historie 

První bezpilotní letoun Aerial Target se objevil již v roce 1916 (prof. Archibald M. Low). 

Následovalo mnoho letadel � ízených na dálku vyrobených b� hem první sv� tové války v USA. 

S miniaturizací všech technologií v 80. a 90. létech 20. století zájem o bezpilotní letadla rostl. 

První generace byly zejména pr� zkumné letouny. N� které UAV byly osazeny zbran� mi, jako 

t�eba MQ-1 Predator, který nesl st�ely vzduch-zem� . 
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3. Legislativní požadavky 

3.1. Obecn�

Následuje soupis pravidel a návod�  týkajících se p� ímo let�  UAV. Problematika UAV je 

rozsáhlejší, zahrnuje tém��  všechny oblasti legislativy (certifikace, personální, meteorologie, 

frazeologie, poplatky, CNS, letišt� , postupy a další). 

· ICAO – Annex 2 Rules of the Air / L2 

· ICAO – Annex 10 / L10 Letecká telekomunika� ní služba v civilním letectví 

· ICAO – Annex 6 / L10 Operation of aircraft 

· ICAO – Annex 8 / L10 Airworthiness of Aircraft 

· ICAO – Annex 13 / L10 Aircraft Accident and Incident Investigation 

· ICAO – Annex 16 / L10 Envirnmental Protection 

· ICAO Doc 4444: PANS-ATM (Rules of The air and air traffic services) 

· Specifications for the Use of Military UAVs as Operational Air Traffic  

· Outside Segregated Airospace, (Eurocontrol, 2007) 

· Study analysing the current activities in the field of uav (EU Commission,  

· 2007) 

· Joint JAA/EUROCONTROL UAV TF Final Report 

· Zákon o civilním letectví 49/1997 Sb. � R 

· Dopln� k X, UCL � R 

Z prostudovaných materiál� , p�edpis�  a návrh�  lze usoudit na rozsah pot�ebných úprav 

integrace UAV do civilního vzdušného prostoru. � ešení není zdaleka jednoduché a je t�eba 

zvážit mnoho hledisek. 

3.2 Pravidla letu UAV 

Pokud UAV cht� jí být sou� ástí civilního vzdušného prostoru (ATM), musí pln�  respektovat 

obecná pravidla týkající se � ízených letadel. Musí spolu být schopny existovat sou� asn� . 

Létání v prostorech t� idy A, B, C, D (� ízený prostor) je teoreticky bezproblémové. 

Požadováno je ATC povolení a obousm� rné rádiové spojení. Rozestupy jsou záležitostí a v 

odpov� dnosti ATC. P� i letu v ne� ízených prostorech (E, F, G) je t�eba využívat pravidla 

“vid � t a vyhnout se”. Pokud se UAV cht� jí pohybovat ve spole� ném prostoru a�  už na zemi 

nebo za letu, musí spl� ovat obecná pravidla letu (VFR � i IFR). 
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3.3. Postoj EUROCONTROL 

Pro bližší pochopení rozsahu požadavk�  ATM na integraci UAV vybírám požadavky ze 

zprávy EUROCONTROL (2007). Tyto požadavky se jeví jako nejlépe propracované. 

Zasahují tém��  všechny oblasti ATM. K požadavk� m p� ikládám vlastní poznámky. V 

sou� asné dob�  je v� tšina vojenských bezpilotních prost�edk�  (UAV) v Evrop�  omezena do 

vzdušných prostor� , které jsou odd� leny od ostatních letadel. P� i letech p�es mo�e létají 

pomocí zvláštních postup� . Pokud jsou operace povoleny mimo vymezený vzdušný prostor je 

aplikována �ada omezení pro zajišt� ní bezpe� nosti ostatních uživatel�  vzdušného prostoru. To 

je velmi omezující. 

EUROCONTROL byl proto požádán, aby prošet� il možnost harmonizace � ízení letového 

provozu (ATC) a postup�  pro použití vojenských bezpilotních prost�edk�  mimo vymezený 

vzdušný prostor v dob�  míru. V dokumentu „Specifications for the Use of Military UAVs as 

Operational Air Traffic Outside Segregated Airspace, (Eurocontrol, 2007)“ m� žeme najít 

souhrn požadavk�  na UAV pro jejich provozní za� len� ní mimo vyhrazené letové prostory. 

Tyto požadavky jsou chápány spíše jako doporu� ení pro všechny státy. Každá zem�  si m� že 

implementovat tato pravidla po svém. 

Tato doporu� ení upravují: 

· ATM kategorizaci UAV operací 

· Režimy operací 

· Pravidla letu 

· Právo p�ednosti 

· Separace od ostatních ú� astník�  letového provozu 

· Technologie „snímání a vyhnutí se“ (Sense and avoid) 

· Separa� ní minima / minima rozstup�

· Letištní operace 

· Nouzové postupy 

· Rozd� lení vzdušného prostoru 

· Komunikace s ATC 

· Meteorologie 

· Let p�es a podél státních hranic a hranic vyšších vzdušných prostor�  (FIR/UIR) 

· OAT CNS funk� ní požadavky 

Zajišt� ní separace a vyhnutí se srážce by m� lo být vyhodnoceno s následující prioritou: 
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1. ATC – dodržení rozestup�  (separation provision) 

2. Velící pilot – dodržení rozestup�  a vyhnutí se srážce (separation provision and 

collision avoidance) 

3. Autonomní operace – vyhnutí se srážce (collision avoidance) 

P�i návrhu technologie je t�eba pamatovat na tuto hierarchii. Následují vý� atky z p� ílohy 1 

tohoto dokumentu.  

Pozn.: za pilota zde považujeme � lov� ka, který ovládá UAV tj. operátora odpov� dného za let. 

ATM kategorizace UAV operací 

· UAV1- Pro pot�eby ATM budou UAV kategorizovány dle pravidel letu (VFR 

a IFR kategorie let� ), stejn�  jako je tomu u provozu OAT (Operational Air 

Traffic) - Let provád� ný podle jiných pravidel než ICAO. OAT provoz je 

v� tšinou provozován vojenskými složkami. 

Režimy provozu 

· UAV2 - P� i základním zp� sobu provozu UAV by m� l pilot mít UAV na 

dohled a b� hem celé doby by m� l mít možnost zasahovat do � ízení letu.  

V p� ípad�  úplné ztráty kontroly spojení mezi pilotem a UAV by m� l záložní režim provozu 

umožnit UAV vrátit se k autonomnímu letu. Tento záložní režim by m� l zajistit bezpe� nost 

ostatních uživatel�  vzdušného prostoru. 

Záložní systémy by m� ly být schopny bezpe� n�  zajistit vyhnutí se kolizí. 

Pravidla letu 

· UAV3 - UAV musí vyhovovat požadavk� m pravidel letu v souladu s VFR 

resp. IFR pokud p� ichází do styku s ostatními letadly. U let�  VFR by m� l pilot 

UAV posoudit meteorologické podmínky letu. 

Právo p� ednosti 

· UAV4 - UAV musí dát p�ednost ostatním uživatel� m vzdušného prostoru, v 

souladu s obecnými pravidly pro vyhýbání. 

Separace od ostatních uživatel�  vzdušného prostoru 

· UAV5 - Pro IFR lety UAV v � ízeném vzdušném prostoru by hlavním 

prost�edkem k dosažení rozestup�  od ostatních uživatel�  m� lo být dodržení 
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pokyn�  ATC. M� la by však být dodate� n�  p� ijata opat�ení pro prevenci st�et�  s 

narušitelem. 

· UAV6 - Pro VFR lety UAV by m� l pilot UAV pln�  využívat dostupné 

informace o p�ehledu vzdušné situace. Krom�  toho by m� ly být k dispozici 

technologie pomáhající pilotovi, které mu umožní udržet VMC a pomohou 

odhalit a vyhnout se konfliktnímu provozu. 

Automatický systém by m� l poskytovat prevenci st�et�  i v p� ípad�  selhaní zajišt� ní separace. 

Snímání a vyhnutí se (Sense and avoid - S&A) 

· UAV7 - S&A systém by m� l umožnit pilotovi UAV zajišt� ní separace a 

vyhnutí se srážce ve stejném rozsahu jako pilotovi � ízeného letadla. Zárove�  by 

m� l umožnit provedení úhybného manévru pro vyhnutí se srážce, pokud 

p�edchozí separace selže, a�  už z jakéhokoliv d� vodu. S&A systém by m� l 

dosáhnout stejné úrovn�  bezpe� nosti jako u pilotovaných letadel. 

· UAV8 - UAV S&A systém by m� l v dostate� ném p�edstihu oznámit pilotovi 

UAV, že letadlo protíná trajektorii letu ve stanovené minimální vzdálenosti. 

· UAV9 - Systémy zajišt� ní separace a vyhnutí se kolizi v S&A by m� ly 

pracovat nezávisle na sob� . P� i aktivaci by se nem� ly navzájem ovliv� ovat. 

Separa� ní minima/vzdálenost minutí 

· UAV10 - V � ízeném vzdušném prostoru, kde separaci zajiš� uje ATC, by m� la 

být minimální vzdálenost mezi letouny definovaná podle pravidel IFR. V 

ostatních p� ípadech by m� ly být separa� ní rozestupy stejné jako pro posádku 

letadla OAT v odpovídající t� íd�  vzdušného prostoru. 

· UAV11- V p� ípad� , že je pilot UAV zodpov� dný za separaci, m� l by udržovat 

minimální vzdálenost 0.5 NM vodorovn�  nebo 500 stop svisle mezi jeho UAV 

a dalšími uživateli vzdušného prostoru, bez ohledu na to, jak byl zjišt� n 

konfliktní provoz (s výjimkou letištního provozu). 

· UAV12 - Pokud je antikolizní systém UAV spušt� n autonomn� , m� l by 

dosáhnout vzdálenosti minutí podobné t� m, jež je dosaženo u systém�  ACAS. 

Systém by m� l být kompatibilní s ACAS. 

Letištní operace 
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· UAV13 - P� i letištních operacích by m� l být UAV pilot v kontaktu se službou 

� ízení provozu ve stejném rozsahu jako u pilotovaných letadel. 

· UAV14 - Na zemi by UAV m� ly byt sledovány pozemními sledovacími 

za� ízeními a pilot by m� l být v kontaktu se službou �ízení pohybu na zemi. 

· UAV15 - Pro vzlet, p� istání a let po letištním okruhu by m� l pilot UAV mít 

odpov� dnost za dodržení separace a prevenci st�et�  a m� l by dodržovat pokyny 

letištní služby � ízení. 

· UAV16 - Pokud není zajišt� na bezpe� ná separace je na zvážení, zda by ostatní 

ú� astníci letového provozu v blízkosti letišt�  nem� li být b� hem vzletu UAV 

upozorn� ni a odklon� ni. 

Nouzové postupy 

· UAV17 - UAV nouzové postupy by m� ly být p� inejmenším stejné jako ty pro 

pilotovaná letadla. Pokud to není možné, m� ly by být navrhovány pro zajišt� ní 

bezpe� nosti dalších ú� astník�  letového provozu a lidi na zemi. Tyto postupy by 

m� ly být koordinovány s ATC. 

· UAV18 - UAV by m� ly být naprogramovány na záložní plán letu pro p�ípad, 

že pilot není schopen � ídit UAV. 

· UAV19 - UAV by m� ly být schopny indikovat pilotovi ztrátu datového 

spojení. 

· UAV20 - Pokud UAV nejsou pod p�ímou kontrolou pilota, je t�eba kontaktovat 

ATC s podrobnostmi záložního plánu letu na který jsou UAV 

naprogramovány. Navíc by UAV m� ly tento stav automaticky indikovat pro 

ATC. 

Uspo� ádání vzdušného prostoru 

· • UAV21 - Tam, kde UAV nejsou schopny spl� ovat technické nebo funk� ní 

požadavky pro OAT provoz, m� ly by být vy� len� ny do do� asn�  rezervovaného 

prostoru pro zajišt� ní bezpe� né separace od ostatních uživatel�  vzdušného 

prostoru. 

Komunikace s ATC 

· UAV22 - Pokud je to požadováno letovými službami, pilot UAV musí 

udržovat RTF oboustranné spojení s ATC a používat standardní frazeologii. 
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Slovo „bezpilotní“ (unmanned) by m� lo být p� ipojeno na za� átek každého 

vysílání s ATC. 

· UAV23 - Letové služby poskytované UAV by m� ly být poskytovány ve 

stejném rozsahu jako pilotovaným letadl� m. 

· UAV24 - Pokud je t�eba podat letový plán, provoz UAV by se m� l � ídit 

stejnými pravidly. Letový plán UAV by m� l obsahovat z�ejmé ozna� ení, že se 

jedná o let UAV a m� l by detailn�  popisovat všechny náležitosti, požadavky a 

podrobnosti trati letu. 

· UAV25 - Pokud je to požadováno službou ATC, UAV by m� lo být nep�etržit�

monitorováno pilotem pro dodržení daného letového plánu. 

· UAV26 - Pilot UAV by m� l mít detailní znalost výkonnostních charakteristik 

UAV. ATC by m� l být seznámen s t� mito charakteristikami UAV. 

Výkonnostní charakteristiky jsou polom� r zatá� ek, rychlost letu, rychlost stoupaní a klesání. 

Meteorologie 

· UAV27 - Minima po� así pro let UAV by m� la být stanovena na základ�

vybavení každého typu UAV, kvalifikace pilota UAV a pravidel letu v dané 

t� íd�  vzdušného prostoru. 

Kvalifikace a schopnosti pilota UAV by m� ly odpovídat dané t� id�  vzdušného prostoru a 

pravidl� m letu. 

Lety p� es a podél státních hranic a hranic horních vzdušných prostor�  FIR/UIR 

· UAV28 - UAV by m� ly být vázány stejnými mezinárodními úmluvami jako 

posádky pilotovaných letadel. Lety bezpilotních prost�edk�  do jiných FIR/UIR 

nebo do svrchovaných vzdušných prostor�  jiných stát�  by m� ly být p�edem 

oznámeny p� íslušným orgán� m vzdušného prostoru. ATC p�edaní (hand over) 

mezi sousedními sektory by m� ly být v souladu s pravidly pro pilotovaná 

letadla. 

Bude t�eba p�edchozí koordinace a uzav�ení dodate� ných dohod mezi jednotlivými státy. 

Oznámení by se mohlo uskute�� ovat pomocí podaní letového plánu. 

OAT CNS Požadavky 
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· UAV29 - UAV prost�edky by m� ly spl� ovat stejné požadavky na vybavení k 

letu, navigaci a komunikaci, jako je požadováno pro pilotovaná letadla. Stejn�

jako u pilotovaných letadel mohou být i pro UAV ud� lovány výjimky. 

· UAV30 - Pilot UAV by m� l být vybaven záložním zp� sobem komunikace s 

ATC, pro p�ípad ztráty normálního spojení (nap�. telefonem). 

· UAV31 - Pilot UAV by m� l být schopen plnit p�íkazy ATC pro zajišt� ní 

rozestupu od ostatních letadel stejn�  jako pilot pilotovaného letadla. 

4. Shrnutí 

I když se v tomto dokumentu pojednává o sou� asnou legislativu pro vojenské bezpilotní 

prost�edky, m� že velice dob�e sloužit i pro budoucí návrhy pravidel let�  civilních UAV. 

V dokumentu, upravujícím lety GH/EH (i když je z roku 2010), je provizorn� � ešeno využití 

vzdušného prostoru UAV. Pouze se omezuje na stanovisko „vy� len� ní“ UAV provozu do 

vymezených prostor�  nebo tam, kde ostatní nelétají. 

Literatura 

[1]  SKYbrary [online]. 2009, 9.5. 2011 [cit. 2011-05-14]. Mid-Air Collision. Dostupne z: 

<http://www.skybrary.aero/index.php/Mid-Air_Collision> 

[2]  Runway Safety Program pro � eskou republiku [online]. Jene�  : � IZENI LETOVEHO 

PROVOZU � R, s.p, 21.6.2007 [cit. 2011-05-14]. Dostupné z: 

<http://lis.rlp.cz/ais_data/aic/data/c_2007-015.pdf>. 

[3]  SKYbrary [online]. 2011 [cit. 2011-05-22]. See and Avoid. Dostupné z: 

<http://www.skybrary.aero/index.php/See_and_Avoid>.

[4]  EUROCONTROL SPECIFICATIONS FOR THE USE OF MILITARY 

UNMANNED AERIAL VEHICLES AS OPERATIONAL AIR TRAFFIC OUTSIDE 

SEGREGATED AIRSPACE [online]. Brussel, Belgium : EUROCONTROL, 2007 

[cit. 2011-05-15]. Dostupné z 

<http://www.eurocontrol.int/mil/public/standard_page/ATM_UAV.html>. 

[5]  Bezpilotni letoun. In Wikipedia : the free encyclopedia [online]. St. Petersburg 

(Florida) : Wikipedia Foundation, 13. 6. 2008, last modified on 10. 5. 2011 [cit. 2011-

05-14]. Dostupne z WWW: <http://cs.wikipedia.org/wiki/Bezpilotni_letoun>. 

[6]  EUROCONTROL AIR TRAFFIC MANAGEMENT GUIDELINES FOR GLOBAL 

HAWK IN EUROPEAN AIRSPACE[online]. Brussel, Belgium : EUROCONTROL, 



��������	
��
	����
���
���	����	��������	���
���	�� ����������������������� 	����������������
��!�� "#�� �

- ��� ��

2010 [cit.2011-05-19]. Dostupné z WWW: 

<http://www.eurocontrol.int/mil/gallery/content/public/milgallery/documents/UAV%2

0specifications/ATM_Guidelines_for_Global_Hawk_Released%20V1%200.pdf>. 

[7]  � eska republika. Dopln� k X - Bezpilotni letouny. In Letecky p�edpis L2. 2009, s. 1-3. 

Dostupný také z WWW: <http://www.ucl.cz/download/pdf/vyberova/Doplnek_x.pdf>. 

[8]  UAV TASK-FORCE . In Final Report : A CONCEPT FOR EUROPEAN 

REGULATIONS FOR CIVIL UNMANNED AERIAL VEHICLES (UAVs) [online]. 

[s.l.] : JAA/EUROCONTROL, 11.5.2004 [cit. 2011-05-22]. Dostupné z: 

<http://www.easa.eu.int/ws_prod/r/doc/NPA/NPA_16_2005_Appendix.pdf>. 

[9]  ICAO CIRCULAR ON UNMANNED AIRCRAFT SYSTEMS [online]. [s.l.] : ICAO, 

2008 [cit. 2011-05-22]. Draft Table of Contents, s. . Dostupné z WWW: 

<http://www.barnardmicrosystems.com/download/ICAO_Global_UAS_Draft_TOC.p

df>. 

[10]  SKYbrary [online]. 2009 [cit. 2011-05-22]. Transponders. Dostupne z WWW: <Citace 

skybrary http://www.skybrary.aero/index.php/Transponders>. 

[11]  SKYbrary [online]. 2009 [cit. 2011-05-22]. Mode S. Dostupné z WWW: 

<http://www.skybrary.aero/index.php/Mode_S>. 

[12]  SKYbrary [online]. 2009 [cit. 2011-05-15]. ACAS Resolution and Traffic Advisories. 

Dostupné z: 

<http://skybrary.aero/index.php/ACAS_Resolution_and_Traffic_Advisories> 

[13]  SKYbrary [online]. 2009 [cit. 2011-05-15]. Airborne Collision Avoidance Systém 

(ACAS). Dostupné z: 

<http://skybrary.aero/index.php/Airborne_Collision_Avoidance_System_(ACAS)> 

[14]  AIRBUS NEW AUTO PILOT/FLIGHT DIRECTOR TCAS MODE : Enhancing 

flight safety during TCAS manoeuvres[online]. Francie : AirBus, 2010 [cit. 2011-05-

17]. Dostupné z WWW: 

<http://www.airbus.com/fileadmin/media_gallery/files/brochures_publications/FAST_

magazine/fast45-04-new-auto-pilot.pdf>. 

[15]  EUROCONTROL : Version 7.1 – summary of changes [online]. 2010, 3.12.2010 

[cit. 2011-05-18]. TCAS II version 7.1. Dostupné z WWW: 

 <http://www.eurocontrol.int/msa/public/standard_page/ACAS_Upcoming_Changes.html

> 

[16]  � eska republika. PRAVIDLA LETANI L2 : LETECKY P� EDPIS. In Sbírka zákon� , 

� eska republika. 2009, 86, s. 9. Dostupný také z WWW: 



��������	
��
	����
���
���	����	��������	���
���	�� ����������������������� 	����������������
��!�� "#�� �

- ��� ��

 <http://lis.rlp.cz/predpisy/predpisy/dokumenty/L/L-2/data/print/L-2_cely.pdf>. 

[17]  EATM glossary of terms [online]. Brussel, Belgium : EUROCONTROL, 2004 

[cit.2011-05-15]. Dostupné z WWW: 

 <http://www.eurocontrol.int/eatm/gallery/content/public/library/terms.pdf>. 

[18]  SKYbrary [online]. 1.12.2008, 9.5.2011 [cit. 2011-05-15]. ADS-B. Dostupné z 

WWW: <http://skybrary.aero/index.php/ADS-B>. 

[19]  FLARM [online]. 2010 [cit. 2011-05-15]. Dostupné z 

WWW:<http://www.flarm.com/>. 

[20]  FLARM. In Wikipedia : the free encyclopedia [online]. St. Petersburg (Florida): 

Wikipedia Foundation, 26.8.2006, last modified on 26.4.2011 [cit. 2011-05-15]. 

Dostupné z WWW: <http://en.wikipedia.org/wiki/FLARM>. 

[21]  Safety of cooperative collision avoidance for unmanned aircraft. In ZEITLIN, Andrew 

D.; MCLAUGHLIN,, Michael P. 25th Digital Avionics Systems Conference [online]. 

Virginia, USA : The MITRE Corporation, 2006 [cit. 2011-05-21]. Dostupné z WWW: 

<http://ieeexplore.ieee.org/stamp/stamp.jsp?arnumber=04106318>. 06-1043. 

[22]  L-3 COMMUNICATIONS [online]. 2011 [cit. 2011-05-21]. PRODUCTS & 

SERVICES. Dostupné z WWW: 

 <http://www.l-3com.com/productsservices/productservice.aspx?type=ps&id=200>. 

[23]  SARA [online]. 2011 [cit. 2011-05-21]. UAV Acoustic Collision-Alert System. 

Dostupne z WWW: <http://www.sara.com/ISR/UAV_payloads/PANCAS.html>. 

[24]  AVOIDING COLLISIONS IN THE AGE OF UAVS. Aerospace America [online]. 

2002, 6, [cit. 2011-05-26]. Dostupné z WWW: 

<http://www.aiaa.org/Aerospace/Article.cfm? issuetocid=223&ArchiveIssueID=27>. 

[25]  Diploma Thesis Utilizability of civil aircraft anti-collision systems by unmanned 

aircraft. Bc. Marek Batelka Brno 2011 

[26] Diploma Thesis Integration of unmanned air vehicles to uncontrolled airspace. Bc. 

Jakub Kohoutek Brno 2011 



 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
Titul: Sborník p� ísp� vk�  z 13. mezinárodní v� decké konference 

M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel 2013 

Vydavatel: Univerzita obrany, Brno  

Tisk: Univerzita obrany, Brno 2013 

Editor: Rudolf Jalovecký, Radek Byst� ický 

Po� et stran: 146 

Rok vydání: 2013 

Vydání: první 

Náklad: 50 kus�  

 
 

ISBN: 978-80-7231-946-6  
 


