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Úvodní slovo p � edsedy v � deckého výboru  

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

 

Ji� je tomu ji� 14 let, co se odborníci leteckých technických specializací schází pravideln�  na 

p� d�  Univerzity obrany, m� �eme tedy s hrdostí hovo�it o dlouhodobé tradici v po�ádání naší 

mezinárodní odborné konference. 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� 14. 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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Harmonizace postup�  letové zp� sobilosti vojenských letadel 

� eské republiky 

The Harmonization of Military Airworthiness Require ments in the Czech 

Republic  

Šev� ík, V. 1, Andrle, M. 2

1Military aviation authority of the Ministry of Defence, email: vladan.sevcik@post.cz 
2University of Defence, email: milos.andrle@unob.cz 

Resumé: 

Základním úkolem všech provozovatel�  vojenských letadel a sou� asn�  i regula� ních orgán�  je 

zabezpe� ení vysoké úrovn�  bezpe� nosti Tohoto lze dosáhnout spole� nou harmonizací postup�

uplat� ovaných v jednotlivých vojenských letectvích � lenských stát�  Evropské unie, tvorbou 

nových spole� ných norem pro vojenské letectví a jejich implementace do prost� ední 

jednotlivých stát�  Evropské unie. V � eské republice se implementací t� chto spole� ných 

p� edpisu (EMARs) zaobírá odbor vojenského letectví Ministerstva obrany a vydává je formou 

� eských obranných standard�  (� OS). 

The basic task of all military aircraft operators (and military authorities as well) at the same 

time ensuring a high level of personal security can be achieved by harmonizing the common 

practices in the military aviation of the Member States of the European Union, the creation of 

common standards for military aviation and their implementation into legal environmental of 

the individual states of the European Union. In the Czech Republic, the implementation of the 

common rules (EMARs – European Military Airworthiness Requirements) deals with Military 

aviation authority of the Ministry of Defence (OVL MO) and is issued in the form of Czech 

Defence Standards (CDS). 

1 Úvod 

Základním úkolem všech provozovatel�  vojenských letadel a sou� asn�  i regula� ních orgán�  je 

zabezpe� ení vysoké úrovn�  bezpe� nosti p�epravovaných osob a nákladu a to, jak ve vzduchu, 

tak i na zemi. Pouze komplexní p�ístup k této problematice ve všech aspektech m� že 

garantovat, že vojenská letadla budou letov�  zp� sobilá (anglicky airworthiness) a tedy i 

bezpe� ná. 
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Tento složitý a komplexní p�ístup se nem� že odehrávat jen p�i certifikaci a výrob�  vojenských 

letadel, ale nutno jej vnímat jako supervizi nad celoživotním cyklem provozuschopnosti a 

bezpe� nosti vojenského letadla a to od jeho vzniku (certifikace typu) p�es jeho výrobu až do 

jeho vy�azení z provozu. Zásadní roli sehrává odborná zp� sobilost organizací provád� jících 

vývoj, výroba, samotný provoz letadel nebo i jejich údržba a to p�edevším v otázkách 

zp� sobilosti jejich personálu. 

2 Civilní a vojenské letectví 

Základ právních norem pro civilní letectví byl položen 7. prosince 1944 podepsáním tzv. 

Chicagské úmluvy ICAO (mezinárodní konvence pro civilní letectví) p�edstaviteli stát�

celého sv� ta, � ímž se stala celosv� tov�  uznávanou normou pro bezpe� nost civilního letectví. 

Tato úmluva byla, je a bude pro evropský kontinent dále podrobn� ji aktualizována v 

na�ízeních a dalších právních p�edpisech Evropskou leteckou agenturou pro bezpe� nost 

(EASA) a jednotlivými národními ú�ady civilního letectví. Napl� ování t� chto mezinárodních 

nebo i národních právních norem civilního letectví potom deklaruje, že všechna civilní letadla 

jsou letov�  zp� sobilá a jejich provoz je bezpe� ný. 

Jinak tomu bylo však až do nedávné doby u státních letadel. Pro zachování národní suverenity 

a svrchovanosti jednotlivých stát�  byly už z Chicagské dohody vy� len� ny státní letadla, tzn. 

letadla používaná ve službách vojenských, policejních a celních, pro n� ž neplatila (a doposud 

neplatí) mezinárodní ani národní civilní právní normy. Sou� asn�  je nutno p�ipomenout 

závazek smluvních stát�  Chicagské dohody, ve které se zavázaly, že národní p�edpisy pro 

státní letadla budou dbát na bezpe� nost létání civilních letadel a bezpe� nost státní letadel se 

bude (jak jen to bude možné) p�ibližovat civilním letadl� m.   

V tomto duchu má v Evrop�  každý stát vytvo�ený své vlastní právní normy pro svá vojenská 

letadla, jejichž napl� ování následn�  deklaruje letovou zp� sobilost a bezpe� nost provozu 

vojenských letadel, které jsou v kompetenci prvk�  státní správy. Odpov� dnost za bezpe� nost 

vojenských letadel v tomto p�ípad�  garantuje každý stát samostatn� . 

3 EDA/MAWA Forum 

Jak se z výše uvedeného patrné u právních norem pro vojenská letadla jednotlivých stát�

evropského kontinentu se projevovala zna� ná nejednotnost, nekoordinovanost postup�  a 

nesoulad. Toto se projevovalo p�edevším p�i spole� ných nadnárodních projektech (vývoj a 
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certifikace vojenských letadel) nebo i p�i samotných spole� ných operacích, kde provoz 

vojenských letadel jednotlivých stát�  byl založen na nejednotnosti postup� . 

Tento fakt dal impulz k tomu, že v roce 2008 bylo, na základ�  mandát�  jednotlivých ministr�

obrany � lenských stát�  EU, vytvo�eno v Evropské obranné agentu�e (EDA) Sdružení zástupc�

vojenských národních autorit (Military Airworthiness Authorities - MAWA Forum).  

Prioritním a hlavním úkolem MAWA Forum je harmonizace a tvorba vojenských leteckých 

p�edpis�  pro letovou zp� sobilost vojenských letadel s nadnárodní platností a jejich následná 

implementace do právního prost�ední jednotlivých � lenských stát�  EU. � innost MAWA 

Forum je založena na normách pro civilní letectví se zapracováním vojenských specifik a 

sou� asn�  je provád� na v úzké spolupráci a koordinaci s NATO, EASA a ostatními subjekty 

obranného pr� myslu. 

Aktivity MAWA Forum probíhají v souladu se základním dokumentem (Basic Framework 

Document), který byl schválen na nejvyšší úrovni a stanovuje rámec � innosti od použitých 

právních norem, postup�  letové zp� sobilosti až po budoucí vznik spole� ného Evropského 

vojenského ú�adu pro letovou zp� sobilost a s ním spojené vzájemné uznávání a implementaci 

spole� ných p�edpis� . 

Sou� asným výstupem � ty� pracovních skupin MAWA Forum, které jsou složeny se zástupc�

jednotlivých stát� , jsou návrhy spole� ných vojenských doporu� ení (European Military 

Airworthiness Requirements – EMARs). Tyto jsou rozd� leny do následujících oblastí: 

a) certifikace vojenských letadel a zp� sobilost organizací (EMAR 21), 

b) údržby vojenských letadel a zp� sobilosti organizací (EMAR 145), 

c) výcviku personálu údržby vojenských letadel (EMAR 147), 

d) požadavk�  na odbornou zp� sobilost personálu údržby (EMAR 66). 

Všechny tyto EMARs (s výjimnou posledního) byly již schváleny na nejvyšší úrovni 

(Executive level) MAWA Forum a distribuovány pro následnou implementaci do právního 

prost�ední jednotlivých � lenských stát�  EU.  Návrh EMAR 66 je zpracován a je p�edpoklad 

jeho schválením na letošním podzimním zasedání Executive level MAWA Forum v Itálii, kdy 

by byl následn�  vyhlášen.    

3 Implementace EMARs v � eské republice 

V souladu se zákonem � . 219/1999 Sb., o ozbrojených silách � R, ve zn� ní pozd� jších 

p�edpis� , v � eské republice je za letovou zp� sobilost všech vojenských letadel odpov� dno 
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Ministerstvo obrany, které pro výkon státní správy v oblasti vojenského letectví má Odbor 

vojenského letectví (OVL MO).  

OVL MO je samostatným prvkem Ministerstva obrany a bylo založeno 1. �íjna 2001. Mezi 

hlavní úkoly pat�í výkon státní správy v oblasti vojenského letectví, mezinárodní a 

meziresortní spolupráce vojenského a civilního letectví, normotvorná � innost a v neposlední 

�ad�  garance vysoké bezpe� nosti ve všech oblastech vojenského letectví � eské republiky. 

Odbor je složen ze � ty� odd� lení, ve kterých jsou zastoupeny odborníci ze všech oblastí 

vojenského letectví a to od pilot� , technik�  letadel a pozemních za�ízení, specialist�  letových 

postup�  a �ízení letového provozu, specilisty na letišt�  a letištní služby, odborník�  na šet�ení 

leteckých událostí až po meteo specialistu, u� itelku vojenské letecké frazeologie � i specialisty 

na výškové p�ekážky nebo dozor nad ochrannými pásmy vojenských letiš� . 

Výše zmi� ovaná oblast letové zp� sobilosti a bezpe� nosti provozu vojenských letadel spadá do 

p� sobnosti prvního odd� lení, Odd� lení letecké techniky a bulletinové služby. P�íslušníci 

tohoto odd� lení aktivn�  pracují v MAWA Forum i v pracovní skupin� � ešící problematiku 

certifikace vojenských letadel. V kompetence tohoto odd� lení OVL MO je i implementace 

EMARs do právního prost�edí � eské republiky a sou� asn�  i supervize nad dodržováním 

t� chto postup� . 

Na základ�  zna� ných nedokonalostí ve stávajících vojenských p�edpisech pro tuto oblast a 

používání pouze zvykových (historických a genera� n�  p�enášených) postup�  bylo stanoveno, 

že EMARs budou � eskou republikou pln�  zavedeny. Po zvážení všech okolností a možností 

zavedení do právního prost�edí � eské republiky jsme zvolili cestu implementace EMARs 

formou � eských obranných standard�  (� OS) a to i z d� vodu možných � astých zm� n, úprav a 

dopl� ování. Pro implementaci výše uvedených EMARs byla vy� len� na �ada � OS 174 XXX. 

Následn�  bylo stanoveno, že � OS bude vytvo�en jako dvojjazy� ný anglicko-� eský dokument 

tak, jak je to obvyklá praxe u civilních leteckých norem.  

V sou� asné dob�  je pln�  resortn�  i meziresortn�  vypo�ádán a vyhlášen � OS 174 004 (EMAR 

145). � OS 174 005 (EMAR 21) a � OS 174 006 (EMAR 147) jsou p�eloženy, zpracovány a 

prob� hlo resortní p�ipomínkové �ízení. Jejich plné vyhlášení se p�edpokládá do poloviny roku 

2015. 

4 Záv� r 

Harmonizace a tvorba postupu letové zp� sobilosti vojenských letadel v Evrop�  je dalším 

správným krokem ke zvýšení bezpe� nosti provozu všech vojenských letadel. � innost MAWA 
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Forum a sou� asn�  i všech vojenských národních autorit � lenských stát�  EU je velice bedliv�

sledována celosv� tovou vojenskou komunitou, protože otevírá novou dimenzi harmonizace a 

spolupráce na úrovni vojenského pr� myslu, což do budoucna je významnou celosv� tovou 

výzvou. 

Podíl � eské republiky, zastoupené Odborem vojenského letectví Ministerstva obrany má v 

tomto procesu nezastupitelnou roli o � emž sv� d� í nejen fakt aktivního p�ístupu již od vzniku 

MAWA Forum, ale i skute� nost, že v � ele tohoto MAWA Forum je od jeho za� átku až 

doposud bývalý p�íslušník Odboru vojenského letectví MO. 
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Zákonitosti prejavu poruchy na zložitom LES 

Patterns of the effect of malfunction on complex AES

Kurdel P., Adam� ík F., Labun J. 

Katedra avioniky Leteckej fakulty TUKE, Rampová 7, Košice,  

email: [pavol.kurdel, frantisek.adamcik, jan.labun]@tuke.sk 

Resumé: 

Funk� nos�  leteckého ergatického systému (LES) je ur� ená kvalitou definovaného vz�ahu 

medzi subjektmi lietadlo – � lovek. Riadenie prestavuje usmernenie pôsobenia nezávislých 

parametrov, ktoré sa prejavujú v pocite istoty a bezpe� í � loveka. Naplnenie etických prejavov 

bezpe� nosti vyžaduje realizova�  riadenie tak, aby sa let realizoval vo vierohodnom pásme 

inherentných chýb. Konštrukciu takého stavu je možné laboratórne dosiahnu�  vtedy, ak 

zvolené metódy experimentov budú vierohodné odráža�  reálne defekty a chyby leteckého 

ergatického systému LES. Správnos�  postupov je možné verifikova�  simuláciou modelov 

zostavených na fyzikálnom základe. Motívom tohto � lánku je ukáza�  na jeden zo spôsobov 

efektívneho zis�ovania defektov leteckého ergatického systému. 

The functionality of aviation ergatic system (AES) is determined by the quality of defined 

relationship between the subjects aircraft – human. Control is presented by aiming of the 

influence of independent parameters which show themselves in the feeling of human 

confidence and safety. Fulfilment of safety ethical manifestation requires to realize control in 

such a way that the flight would be realised in plausible range of inherent malfunctions. It is 

possible to obtain the construction of such a state in a laboratory when selected methods of 

experiments would reflect real defects and malfunctions of LES ergatic system authentically. 

The motif of this paper is to show one of the ways of effective detection of aircraft ergatic 

system malfunctions. 

1 Úvod 

� Experiment, pokus je spôsob vedeckého skúmania objektívnej skuto� nosti a spôsobov 

overovania pravdivosti subjektívnych (našich) úsudkov hypotéz a teórii. [1]. Miesto pojmu 

experiment sa � asto používa pojem skúška [2]. Rozvoj a neustále zdokona� ovanie objektov 

leteckej techniky a kozmonautiky je nemyslite� ný bez starostlivo vykonaných všestranných 
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skúšok.[3] Rastie požiadavka na letovú bezpe� nos� , ktorá je podmienkou zakódovanou 

v spo� ahlivosti práce zložitých systémov � o podtrhuje význam experimentovania.  

Pri výskume malého prúdového motora sa vykonávajú skúšky, ktorým predchádza 

plán experimentu. Plán experimentu predpokladá vznik defektu, ktorého prejav si vyžaduje 

špecifickú formu skúšania. Je len samozrejmé, že druh poruchy musí by�  priradený 

fyzikálnemu spôsobu jej odhalenia. Základným predpokladom vykonávania skúšok je  

stanovená doba, ktorá ur� uje intenzitu odhalenia defektu. 

2 POSTUPNOS�  ODHALENIA DEFEKTU 

Proces odhalenia nájdenia defektu ma charakter náhodný, ktorý je možne skúma�

metódami používanými v teórii spo� ahlivosti, napr. doba odhalenia defektu je analógom doby 

jeho prejavu. V predošlej � asti bolo poukázané na použite� nos�  matematického aparátu pri 

konštrukcii matematického modelu pripravenosti objektu k experimentu. Program 

experimentu na každej jeho úrovni hierarchie obsahuje rad špecifických skúšok, ktorých 

usporiadanie je prezentované obr.1. 

Obr. 1: Typová hierarchia skúšok 

Pri odvodzovaní matematického modelu predpokladáme, že všetky objekty sú rovnaké 

a vyzna� ujú sa rovnakou možnos� ou ich odhalenia (nájdenia). Vo všeobecnosti to však 

neplatí, pretože pravdepodobnos�  premeny defektu na poruchu je závislá aj na metóde 

skúšania. Predpokladajme tiež, že defekty sú nezávislé, t.j. nezávisia od po� tu defektov 

v inom systéme. Pre vytvorenie matematického modelu stanovme pravdepodobnos�  odhalenia 

defektu Q , g,d,t  na � asovom intervale t£  t £ dd pri akceptovaní podmienky, že na uvedenom 
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intervale realizujeme jednotkovú skúšku j – tého typu. V � alšom budeme akceptova�

skuto� nos� , že defekt nebol odhalený do okamihu t= d.  

Pri jednotkovom skúšaní je Qj (d) = konštanta.  Stanovme Pj(t), t.j. pravdepodobnos�

toho, že defekt nebol odhalený ani po uplynutí t doby, t.j. � asových jednotiek procesu skúšky. 

Z uvedených vyjadrení je možné sa upriami�  na pravdepodobnos� , že defekt nebol odhalený 

ani za dobu t + dt. Potom pravdepodobnos�  nájdenia defektu bude: 

� �� ���� � �� ���� 	 
�� ��� 
           (1) 

Z rovnice (2) je možné pre Pj(t) napísa�  diferenciálnu rovnicu: 
��

��
��� ����� �           (2) 

Rovnica (2) je fundamentálnou rovnicou pri opisovaní procesu nájdenia (odhalenia) defektu. 

Riešenie (2) pre Pj(t) má tvar: 

� � � � � � � � ��� 	 �� � �� � 
           (3) 

kde Po – je pravdepodobnos�  nájdenia (neodhalenia defektu k po� iatku j – tej skúšky.  

Ukážme teraz na zložitos�  plnenia úloh programu realizovaného na k –tom 

komponente, kde sa použije nieko� ko jednotlivých skúšok. Nech tieto skúšky majú trvácnos�

tja nech sú charakterizované intenzitou odhalenia defektu q. Naviac predpokladajme, že po� et 

rôznych jednotkových skúšok obsahuje a - kombinovaných skúšok.  

Pre takýto prípad má fundamentálna rovnica (2) zápis: 

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

�

� 
�� � � � � � �                �� � � � � � ! � ��� �"� � �� � � � � � ! � ��� �                            (4)   

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

Úplná pravdepodobnos�  nájdenia defektu po dobu trvania skúšok je opísaná rovnicou: 

� � � � � � � � $� ��� %�� � � �"!"� � # �#&        (5) 

Ozna� me všeobecný � as skúšky danej komponenty ako: 

' ( � � � � � � ) � ! � # ��

a pomerné � asové hodnoty pre každý j – ty typ skúšky ako: 

* � � �
 +

, -
���           (6)

V takomto prípade je možné (6) napísa�  v tvare: 

� ( � ' ( � � � � $( ��� . � / � � * � � ! � �� � * � � ! � � #* #� 0' ( 1     (7) 

alebo: 

� ( � ' ( � � � � $( �2 � ��� %�� ( ' ( &         (8) 
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kde: 

� ( � � � � * � � ! � � � * � ��� � � ��� #* #         (9) 

V rovniciach (8) a (9) je možné interpretova�  ako pravdepodobnos�  skúšky t –ého 

typu v � ubovo� nom � asovom okamžiku v priebehu celej kombinovanej skúšky za podmienky, 

že skúška aj je ur� ená � asom. Uvedená interpretácia, t.j. veli� ina � ( � 3 � � * �
#
�4�  je strednou 

intenzitou odhalenia (nájdenia) defektu pri kombinovanej skúške. Na rozdiel od (5),  ktorá 

ukazuje len na úseky spojitého riešenia � (� �  pre � ubovo� né hodnoty t: 

� (� � � � � �( ���� %�� ( �����&         (10) 

Pri t = � e rovnice (8) (10) majú rovnakú platnos� . Rovnica (8) navyše má významný 

inžiniersko – motiva� ný charakter, ktorý podmie� uje vykona�  odhad efektívnosti skúšky. 

Rovnica (10) je zákonom zmeny pravdepodobnosti nájdenia defektov pri niektorom e – tom 

komponente systému vykonávanej na i –tej úrovni skúšky. 

Predkladajme, že v niektorej z nich má vybraný element defekt. V takomto prípade sa daná 

pravdepodobnos�  ur� í vz� ahom : 

� 5� � � � � 6 � 7� � � � � � �5 89:%��� ; �� �&;
74� ,       (11) 

kde: L = po� et komponentov v systéme po vykonanej dekompozícii.

� ; � � 3 � 7
;
74� ,                 (12) 

� $7� � � 6 � $7
;
74� ,              (13) 

Rovnica (11) opisuje zmenu pravdepodobnosti neodhalenia defektu v systéme po� as 

celého skúšania na i – tej hierarchickej úrovni. Použime popísaný princíp opisu zmeny 

pravdepodobnosti nenájdenia defektov všeobecne. Ako už bolo uvedené, komplexný program 

skúšok je vykonávaný postupne na rozli� ných úrovniach hierarchie.  

V takom prípade pravdepodobnos�  nenájdenia defektov pre komplexný program 

skúšok môžeme definova�  matematickým modelom: 

� � � � � � $���� %������� &,  kde: 0 £ t £T.        (14) 

V rovnici (14) majú jednotlivé jej elementy nasledujúci význam: 

P0 = 1   - je pravdepodobnos�  nenájdenia defektu k po� iatku skúšok, 

T – doba skúšky, 

q - stredná intenzita nájdených defektov po� as celého programu skúšok. 

Pretože na každej hierarchickej úrovni sa vykonáva množstvo skúšok a môže pri tom 

vzniknú�  ve� a defektov, potom je možné stanovi�  (vierohodne) aj ich intenzitu odhodenia pre 
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každú hierarchickú úrove� . Z uvedeného dôvodu pre vytvorenie matematického modelu 

skúšok je možné vo všeobecnosti použi�  model (14) ako aj po � astiach spojitý model (16) 

napísaný: 

� �  � � * � �� %��� � ' � ��� � � � �� 5' 5��� � � �� < ' <&       (15) 

kde: 

t i  - je doba skúšok na i – tej hierarchickej úrovni 

n – po� et hierarchických úrovni 

Rovnica (15) umož� uje napísa�  pravdepodobnos�  nájdenia defektu na i –tej úrovni hierarchie 

v tvare: 

� 5� � � � ��� %��� � ' � ��� � � � ��� 5' 5&        (16) 

Porovnaním (16) a (11) na i-tej úrovni získame po� iato� nú hodnotu pravdepodobnosti 

nenájdenia (nevzniknutia, resp. neodhalenia) defektu k po� iatku úrovne skúšky dobou trvania 

t n.

� $5 � ��� . � � 3 � < ' <
5"�
<4� 1         (17) 

Prvé experimentálne merania potvrdili správnos�  zostavenia meracích pracovísk a 

splnili o� akávania autorov. Ukázalo sa, že využitie depolariza� ného panelu vytvára 

predpoklady pre � alší výskum v oblasti použitia rádiových výškomerov, nako� ko spo� ahlivo 

potlá� a vplyv parazitných odrazov elektromagnetickej energie od okolitého prostredia.[6] 

Navyše bol vytvorený priestor pre imitáciu dynamickej zmeny výšky takým spôsobom, ako je 

to aj na skuto� nom lietadle/vrtu� níku, � o vytvorilo priestor pre realizáciu patentu varovného 

protinárazového systému využívajúceho � íslicový mikro - kontrolér. 

3 PRÍKLAD STANOVENIA DOBY NEVZNIKU PORUCHY �

Na obr.2 je elektrická schéma palubnej siete lietadla, ktorá obsahuje generátor 

jednosmerného prúdu G s prvkami diferenciálny odporovací systém (DOS) , regulátor 

výstupného napätia generátora RNG, istiaci systém (IS) a budiace vinutie jednosmerného 

generátora BV. Intenzita nájdenia poruchy  
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Obr. 2: K pravdepodobnosti Poi nevzniku poruchy elektrickej energetickej siete lietadla�

 Intenzita porúch elementov m = 1 – 5 je: q1 = 5.10-4, q2 = 1.10 -5, q3 = 6.10 -4, q4 = 

3.10 -4, q5 = 1.10 -4. Úlohou je ur� i�  po� iato� nú hodnotu pravdepodobnosti P0i nenájdenia 

(nevzniku) poruchy. Výsledok zobrazuje simulácia matematického modelu (11) 

v programovom prostredí MATLAB, ktorého výstupom je obr.3.

Obr. 3: Pravdepodobnos�  nevzniku defektu 

 Ako vyplýva z obr.3, pri dostato� nej ve� kej dobe skúšania h� adaná pravdepodobnos�

sa približuje k nule. Systém má defekt, ak je defektný � ubovo� ný element obvodu na obr.2bv 

súvislosti s (11) h� adaná pravdepodobnos�  nevzniknutia defektu na konciexperimentu t.j., 

ke�  t=tk=600 min. Stredná doba nevzniknutia defektu je:Tst=1/S. Ako vyplýva 

z aplikovaného programu MATLAB, stredná doba nevzniknutia defektu je 625hodín. 
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V reálnych podmienkach sa snažíme dobu skúšania skráti� . Toto je možné hlavne na nižších 

hierarchistických úrovniach pravdepodobnosti nenájdenia defektov. V takomto prípade 

približujeme jej hodnotou k spodnej hranici, ktorú je možné dopredu stanovi�  a ktorú môžeme 

uvies�   v programe skúšok. Ak uvedená veli� ina v programe skúšania vyhovuje predstavám 

operátora, potom matematický model skúšky bude ma�  tvar: 

� 7 � � � =� � � � � > 5 � � � 5� � � � � > 5 � � � $5��� %�� 5' 5&      (18) 

V riešenom príklade na obr.2 je hodnota L  = 0,1473. Rovnica (18) umož� uje stanovi�  úplnú 

pravdepodobnos�  nenájdenia skúšok ktoré obsahuje i – úrov� ovú hierarchiu. 

4 ZÁVER 

 Z prezentovaných úvah vyplýva, že parametre dynamiky efektívnosti po� as skúšania 

nevieme presne ur� i� . Odhad sa vždy vykonáva oneskorene, t.j. po vykonaní skúšok a preto je 

vždy sprevádzaný chybou. Dopredu zada� , znamená ur� i�  pravdepodobnos�  len intervale , 

ktorý je spo� ítate� ný. 
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 Ov�� ení vhodnosti využití dvou výškom� r �  pro ur � ování 

polohových úhl�

Performance Evaluation of Two Altimeters  

Used for Positional Angles Measurement  

Pa� es, P., Popelka, J. 

� VUT FEL, Katedra m�� ení, email: [pacesp, popelja3]@fel.cvut.cz  

Resumé: 

Tento � lánek popisuje zám� r použít dvou barometrických výškom� r�  pro m�� ení polohových 

úhl�  na letounu. Jedná se o podélný sklon a p� í� ný náklon. Princip m�� ení využívá vlastností 

standardní atmosféry, kde tlak klesá s rostoucí nadmo� skou výškou. Výšky m�� ené pomocí 

dvou výškom� r�  umož� ují ur� it jejich vzájemnou vertikální diferenci. V p� ípad� , že známe 

nejkratší vzdálenost mezi výškom� ry, tak m� žeme vypo� ítat související polohový úhel. Existuje 

n� kolik zp� sob� , jak sestavit systém m�� ení polohových úhl�  pomocí tohoto principu a jedním 

z možných � ešení je použití dvou absolutních sníma��  tlaku. V tomto p� ípad�  je p� esnost 

sníma��  tlaku rozhodující parametr. V tomto � lánku si popíšeme senzorové moduly s 

bezdrátovým rozhraním a pot� ebnými senzory a budeme hodnotit jejich výkonnost v 

navrhovaném systému pro m�� ení polohových úhl� . V � lánku se zam�� íme na porovnání dvou 

sníma��  tlaku. První z nich je levný MEMS sníma�  LPS001DL bez certifikace pro letecké 

aplikace a druhý je SP82, který je � asto používán pro digitální výškom� ry (air data computer) 

pro letecké aplikace. Tento � lánek popisuje bezdrátové m�� icí moduly, datové rozhraní, 

mechanismus vým� ny dat s � ídicí stanicí a výsledky m�� ení, které jsou statisticky zpracovány 

a porovnány s o� ekávánými výsledky. � lánek shrnuje technické a ekonomické výhody a 

nevýhody tohoto zp� sobu m�� ení polohových úhl�  a jejich použitelnost pro letectví. 

This paper describes usage of two pressure altimeters to measure an airplane position angle, 

e.g. pitch or roll. The measurement relates to the properties of the standard atmosphere 

where the pressure descends with increasing altitude. The altitudes measured by two 

altimeters allow us to determine their mutual vertical difference. While we know the shortest 

distance between these two altimeters we can calculate the required positional angle of an 

airplane. There are multiple ways how to compose a measurement system using this principle. 

One possible solution is based on two absolute sensors. In this case the precision of the 

pressure sensors is the crucial parameter. In this article we describe sensor modules with 
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wireless interface using two types of sensors and we evaluate their performance for the 

proposed position angle measurement application. There are two types of sensors compared 

in the article. First of them is a cheap MEMS sensor LPS001DL provided by ST 

microelectronics with no certification for aerospace applications and the second is an SP82 

manufactured by Memscap company which is often used in digital altimeters (Air Data 

Computer) for aerospace applications. The article describes the wireless measurement 

modules, the data interface, the mechanism used for data exchange with a control station and 

the measurement results that are statistically analyzed and compared with expected results. 

The article summarizes technical and economic advantages and disadvantages of this method 

of positional angles measurement and their applicability for aviation.��

1 Úvod 

Bezpe� né ur� ení polohových úhl�  je nutnou podmínkou pro zajišt� ní bezpe� ného letu 

v podmínkách snížené viditelnosti a také pro ohodnocení provedení letu. V sou� asné dob�  se 

pro ur� ení polohových úhl�  používají hlavn�  mechanické, nebo laserové gyroskopy, které 

jsou dopln� né akcelerometry [1]. Vysoká cena t� chto �ešení je hnací silou vývoje, který se 

snaží pro naviga� ní ú� ely využít levných MEMS senzor�  [2], které ovšem nedosahují 

požadované p�esnosti hlavn�  p�i dlouhodobém použití [3], viz obr. � . 1, a proto je nutné 

aplikovat r� zné formy filtrace [4][5], p�ípadn�  predikce chování systému [7], distribuovaného 

�ešení sb� ru dat [6][8] a p�enosu údaj�  [10]. Mimo tento hlavní sm� r výzkumu je snaha pro 

m�� ení polohových úhl�  použít i jiné metody [9] za ú� elem dosažení požadované funkce [11] 

v komplexním avionickém systému [12][13]. Jedna z navrhovaných nestandardních metod 

pro m�� ení polohových úhl�  využívá vlastností Mezinárodní standardní atmosféry tak, jak je 

to popsané v [14]. První použitelné výsledky jsou popsané v [15] a algoritmus zpracování dat 

je popsán v [16]. Výhodou navrženého systému je zjednodušení ur� ení polohového úhlu 

s pomocí jedné goniometrické funkce a znalosti vzdálenosti mezi ob� ma moduly – viz 

rovnice 1. 

� � ��� � � � 	 
 � �



(1)

Kde �  je m�� ený polohový úhel [°], �  je vzdálenost mezi moduly [m] a � 	 
� �  je vertikální 

výškový rozdíl v [m], který je vypo� ítaný ze zm�� eného tlakového rozdílu [Pa], nap�. [14]. 

Z uvedených zdroj�  plyne, že systém je možné použít pro m�� ení tlaku s rozlišením cca 2 Pa 

[16]. M�� ení probíhalo na modulech, které byly vzájemn�  pevn�  umíst� ny ve vzdálenosti 
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1,5 m. M�� icí za�ízení bylo natá� eno tak, aby vertikální vzdálenost mezi ob� ma konci byla 1 

m. Tato výšková diference odpovídá zm� n�  tlaku o velikosti 12 Pa, viz [15] obr. 1. 

V sou� asné dob�  jsou pro m�� ení takto malé tlakové diference používané diferenciální 

senzory p�ipojené k referen� nímu objemu, který plní funkci vztažného bodu. Pro úsp� šnou 

realizaci se v n� kterých p�ípadech jeví vhodné objemy rozd� lit. Rozd� lení ovšem zp� sobuje 

problém s rozdílným chováním tlaku uvnit� dvou odd� lených prostor [17] a to nap�. 

p� sobením vn� jších vliv�  [18]. V relaci s uvedenými zjišt� ními bylo provedeno n� kolik 

pokus�  s absolutními senzory tlaku, které jako referen� ní hodnotu využívají vakuum. 

Teoreticky odvozené požadavky na senzory, výsledky m�� ení a ohodnocení vhodnosti použití 

absolutních senzor�  pro ur� ení polohových úhl�  jsou shrnuty v tomto � lánku.  

Obr. 1: Výstup inerciálního systému po použití dat ze senzor�  bez kalibrace, 

s jednorázovou kalibrací, s Kalmanovým filtrem a v p� ípad�  zarovnání výstupu 

s externím zdrojem informace 

2 M�� ení tlaku 

Chyba m�� ení se vyjad�uje standardním zp� sobem podle zavedených zvyklostí jako velikost 

intervalu, do kterého m�� ená hodnota padne s danou pravd� podobností. P�itom se 

p�edpokládá, že nejistota údaje po statisticky významném po� tu m�� ení bude mít normální 

rozd� lení. P�esnost m�� ení provedeného pomocí komplexního p�ístroje je možné zjistit na 
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základ�  informací dodaných výrobcem p�ístroje, který ve v� tšin�  p�ípad�  dodává 

v dokumentaci zp� sob výpo� tu chyby m�� ení, která se obvykle skládá z chyby m�� ení ve 

vybraném rozsahu a z chyby m�� ení odpovídající m�� ené hodnot� . 

V p�ípad�  m�� ení tlaku je nejvyšší hodnota obvykle na úrovni zemského povrchu a postupn�

klesá s rostoucí výškou nelineárním zp� sobem. To znamená, že absolutní tlakom� ry 

standardn�  m�� í hodnoty v horní polovin�  svého m�� icího rozsahu, tj. chyba odpovídající 

m�� ené hodnot�  bude vysoká. V p�ípad�  použití precizního tlakom� ru Druck DPI145, který je 

vybaven piezoelektrickým senzorem s udávanou p�esností 0,025 % z údaje a 0,005 % z 

rozsahu pro rozsah m�� ení od 35 do 3500 mbar [19]. K maximální chyb�  dochází v maximu 

m�� ené hodnoty, tj. výšce -1000 ft MSA, tj. -304.8 m, což odpovídá tlaku 105041 Pa [20]. 

Chyba m�� ení v tomto p�ípad�  vychází +/- 31 Pa, což odpovídá p�ibližn�  výšce +/- 3 m. Jedná 

se o chybu ur� ení absolutní hodnoty tlaku, ale rozlišení systému je v tomto p�ípad�  mnohem 

lepší: +/- 1 Pa [19]. Spíše než o p�esnost m�� ení je pro popisovanou aplikaci d� ležit� jší 

rozlišitelnost m�� ení, které je v p�ípad�  hodnoty +/-1 Pa velmi dobrá. Problém nastává 

v okamžiku, kdy pot�ebujeme použít dva výškom� ry, které m� žou nebo nemusí mít podobnou 

dlouhodobou stabilitu [17]. Pro krátkodobé použití je možné rozdíl mezi ob� ma m�� icími 

jednotkami jednoduše ode� íst. V p�ípad�  dlouhodob� jšího využití dvou senzorového m�� icího 

systému je nutné rozdílné vlastnosti senzor�  pr� b� žn�  korigovat.  

Pro implementaci p�esného systému m�� ení polohových úhl�  bez pot�eby dalších korek� ních 

zásah�  a analýz by bylo vhodné použít dva senzory s absolutní p�esností +/- 1 Pa na rozsahu 

p�ibližn�  110 kPa. 

3 Testované systémy 

Provedení testu bylo realizováno pomocí dvou bezdrátových m�� icích systém�  s r� znými 

senzory. První systém je osazený levným MEMS senzorem [21] a druhý pak senzorem, který 

je používaný pro konstrukci leteckých výškom� r�  a rychlom� r�  [22]. Oba m�� icí systémy 

jsou konstruované modulárním zp� sobem, � ímž je umožn� no využití stejných konstruk� ních 

� ástí v obou systémech. Oba moduly sdílí komunika� ní a ovládací procesor Freescale 

MC9S12XDG256 a WiFi modul RowingNetworks RN-134. Modul obsahující senzor 

Memscap SP82 má navíc ješt�  další obvody pro úpravu napájení a také pro zm� nu 

nap�� ových úrovní mezi deskou senzoru a procesorovým modulem. 

V testu byly použity dva elektronické kity, které mimo popsaných senzor�  obsahují ješt�

následující senzory: 
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• Senzorová deska firmy ST microelectronics iNemo osazená senzory: 

o LPR430AL: dvouosý gyroskop (roll, pitch) s rozsahem 300°/s, analogový výstup, 

o LY330ALH: jednoosý gyroskop (yaw) s rozsahem 300°/s, analogový výstup, 

o LSM303DLH: šestiosý modul magnetometru a akcelerometru s rozsahy: ±2 g / ±4 

g / ±8 g pro snímání lineárního zrychlení a ±1.3 to ±8.1 gauss pro snímání 

magnetického pole s digitálním výstupem, 

o LPS001DL: absolutní senzor tlaku s rozsahem 300-1100 mbar a digitálním 

výstupem, 

o STLM75DS: teplotní senzor s rozsahem –55 to +125°C a digitálním rozhraním. 

• Senzor firmy Memscap SP82 s teplotní a chybovou kalibrací osazený na modulu 

TPS3100. 

�

Obr. 2: P� íklad modulární konstrukce senzoru – patro pro komunika� ní 

mikroprocesor, WiFi modul a senzorovou jednotku iNemo 

3.1 Senzor ST microelectronics LPS001DL 

Blokový diagram uspo�ádání m�� icí jednotky založené na senzorech firmy ST 

microelectronics je zobrazeno na obr. 3 v levé � ásti. Jedná se o m�� icí systém, který využívá 

centrální patro (viz obr. 2) s procesorem Freescale, WiFi modulem a které je také osazeno 

jednotkou iNemo. Ilustrace modelu modulu centrálního patra v prost�edí Siemens Unigraphics 

NX je zobrazeno na obr. 2. Celý m�� icí systém je následn�  ve t�ech vyhotoveních zobrazen na 

obr. 4. Pro naši aplikaci byl z poskytované množiny senzor�  využit senzor tlaku ST 

microelectronics LPS001DL jehož parametry jsou uvedeny v tabulce � . 1. Z tabulky vyplívá, 

že rozlišení senzoru je 10 Pa. To je hodnota, která v nulové výšce nad mo�em (0m AMSL) 

p�ibližn�  odpovídá 1 m vertikální diferenci (1 vertikální meter je p�ibližn�  12 Pa) [14]. 
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P�estože p�esnost senzoru není vysoká, tak pro zamýšlenou aplikaci vyhovuje. V našem 

p�ípad�  se do výsledku mnohem více promítne dlouhodobý drift zp� sobený nap�. teplotou. 

Obr. 3: Schéma kompozice obou bezdrátových m�� icích systém� , využití univerzálních 

modul�  a schéma p� enosu informace do po� íta� e PC 

Položka  Parametr 

Typ Piezo rezistivní senzor tlaku 

Rozsah 300 -1100 mbar, absolutní tlak 

Rozlišení 0,1 mbar (10 Pascal) 

P�esnost +/- 20 mbar, v celém rozsahu a p�i teplot�  20 °C 

Teplotní stabilita +/- 1.5 mbar, p� i teplot�  v rozsahu od 25 do 60 °C 

Rozhraní Digitální, IIC, SPI 

Interní obvody Wheatstone� v m� stek, 16 bit ADC, vnit�ní kompenzace ofsetu a 
zesílení, kompenzace na teplotu 

Tab. 1: Parametry senzoru LPS001DL [21] 
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Obr. 4: T� i bezdrátové m�� icí systémy využívající modul ST microelectronics iNemo 

3.2 Senzor Memscap SP82 

Blokové schéma druhého bezdrátového m�� icího systému je zobrazeno na obr. 3 v jeho pravé 

� ásti. Tento systém používá centrální patro s komunika� ním procesorem Freescale, WiFi 

modulem, ale bez osazeného senzorového modulu iNemo. Místo toho je do systému p�idáno 

jedno speciální patro se senzorem SP82 a s p�evodníkem úrovní mezi 5V (pro SP82) a 3V3 

(pro CPU+WiFi). Z d� vodu pot�eby vyššího napájení pro senzorový modul, je systém 

osazený dv� ma patry s bateriovým napájením. M�� icí systém je jako celek zobrazený na obr. 

� . 5. Porovnáním tabulek � . 1 a � . 2 zjistíme, že senzor SP82 má oproti senzoru LPS001D 

výrazn�  lepší parametry, které jsou ale také vykoupené vyšší cenou. 

Položka  Parametr 

Typ Piezo rezistivní senzor tlaku 

Rozsah 50 to 1150 mbar, absolutní tlak 

Rozlišení < 0.002%, 0.023 mbar (2.3 Pascal) 

P�esnost < 0.05% , +/- 0.6 mbar, v celém rozsahu tlaku a teplot 

Teplotní stabilita Viz p�esnost. 

Rozhraní Digitální, UART, 5V TTL 

Interní obvody Wheatstone� v m� stek, interní temperování, vnit�ní kompenzace ofsetu 
a zesílení, kompenzace na teplotu, odpov��  do 80ms 

Tab. 2: Parametry senzoru SP82 [22] 
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Obr. 5: Bezdrátový m�� icí systém se senzorem Memscap SP82 

4 Popis testu a dosažené výsledky 

Test probíhal podle následujícího scéná�e: pro každý bezdrátový m�� icí systém byly vyrobeny 

dv�  jednotky, které jsou zobrazené na obr. � . 4 a 5. Jedna jednotka byla statická, umíst� na na 

stabilní místo, a druhá byla postupn�  umís� ovaná nad nebo pod statickou jednotku. Tyto data 

tvo�í první � ást grafu. Pro ú� ely testu byla pohyblivá jednotka polohována ve vertikálním 

sm� ru s krokem 10 cm. V následujících grafech, druhá � ást kombinovaného grafu, je poloha 

jednotky zobrazena jako zelená schodovitá � ára, p�es kterou je vynesena výstupní diference 

tlak�  mezi dv� ma jednotkami. Další graf následn�  udává p�echodovou charakteristiku m�� ené 

kombinace senzor� , kde na vodorovné ose je vynesena nastavovaná výšková diference a 

svislá osa zobrazuje rozdíl tlak�  mezi ob� ma moduly. V tomto grafu jsou dále vyneseny 

standardní odchylky ur� ené v dané nastavené výšce a také minimální a maximální zm�� ené 

hodnoty. Celý test jedné dvojice m�� icích modul�  trval p�ibližn�  900 sec, což se rovná 

15 minut. 
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4.1 Senzor ST microelectronics LPS001DL 

První m�� ení bylo provedeno s jednotkami, které jsou zobrazené na obr. � . 4. Pro m�� ení byly 

požity dva moduly, jejichž výstupy jsou zobrazeny v horní � ásti obr. 6. Z obrázku je patrné, 

že ob�  hodnoty se v � ase m� nily v závislosti na vn� jší hodnot� . Na základ�  porovnání s obr. 9 

je možné vysv� tlit drift obou hodnot postupným zah�ívání elektroniky a t� la senzoru po 

zapnutí napájení celého za�ízení. Toto vysv� tlení se zdá pravd� podobn� jší vzhledem 

k parametr� m senzoru uvedeným v tab. � . 1, než vysv� tlení založené na domn� nce, že se 

m� nila hodnota okolního tlakového pole. V dolní � ásti obr. 6. je možné vid� t, že tlaková 

diference (modrá k�ivka) nemá p�edpokládaný charakter, ale jedná se o stále rostoucí funkci. 

To m� že být zp� sobené jinou teplotní závislostí obou použitých senzor� . Z p�edchozích test�

je z�ejmé, že p�esnost senzoru je dostate� ná pro rozlišení výškové diference o velikosti 1 m, 

tak jak je to zobrazeno na obrázku � . 7. První � ást charakteristiky byla m�� ená v referen� ní 

úrovni a na obrázku je vid� t, že nejlepší lineární aproximace datové množiny má klesající 

charakter podobný první � ásti charakteristiky, která je zobrazená na obr. � . 6 naho�e. Po 

odm�� ení 100 vzork�  byl m�� icí modul umíst� n do výšky o jeden metr výše, tj. poklesla 

hodnota tlaku, a následn�  byla op� t zm�� ena datová množina o délce 100 vzork� . Z grafu na 

obr. � . 7 je z�eteln�  vid� t zm� na tlaku zp� sobená zm� nou výšky. V tomto p�ípad�  je teplota 

senzorového elementu ustálená a tak je aproxima� ní lineární k�ivka tém��  vodorovná. 

Výpo� tem pr� m� rné hodnoty z obou m�� ení vyšel tlak v referen� ní poloze 97.4264 kPa a 

v poloze o jeden metr vyšší 97.4165 kPa. Rozdíl obou hodnot je 0.01 kPa, což odpovídá 

p�esnosti senzoru uvedené v tab. � . 1. 
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Obr. 6: Výstup dvou senzorových modul�  založených na senzoru LPS001DL (horní 

obrázek) a tlaková diference mezi ob� ma charakteristikami vynesená v závislosti na 

nastavované výšce (spodní obrázek) 

Obr. 7: Výsledek testu rozlišitelnosti senzoru LPS001DL  

p� i vertikální zm� n�  výšky o 1m 

�
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P�evodní charakteristika tlakové diference v závislosti na výškovém rozdílu mezi ob� ma 

moduly je zobrazená na obr. � . 8. Charakteristika odpovídá stavu zobrazenému na obr. � . 6 

naho�e. P�estože by se mohlo zdát, že charakteristika zobrazená na obr. � . 8. poskytuje 

výsledek odpovídající p�esnosti senzoru LPS001DL uvedené v tabulce � . 1 s nejv� tší 

nejistotou m�� eného údaje v okolí výškové diference 0 m. Bohužel drift údaje zobrazený na 

obr. � . 6 jasn�  indikuje, že zm� na hodnoty zp� sobená vlastnostmi senzoru je tak výrazná, že je 

užite� ná informace, kterou se snažíme získat, zcela ztracená. 

Obr. 8: P� evodní charakteristika LPS001DL 

4.2 Senzor Memscap SP82 

Z obou dvou testovaných senzor�  p�edstavuje Memscap SP82 katalogov�  lepší sou� ástku, 

která je využívána pro konstrukci výškom� r� , které jsou používané v civilním a vojenském 

letectví. Senzory dosahují požadované p�esnosti (viz [14], obr. � . 4) na základ�  pe� livé 

kontroly senzor�  a implementaci kalibrace potla� ující teplotní vlivy spolu s temperováním 

samotného senzorového elementu. 
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Test obou modul�  zobrazených na obr. � . 5. probíhal stejným zp� sobem jako v p�edchozím 

p�ípad� . Jeden modul byl staticky umíst� n a druhý modul m� nil v�� i tomuto modulu svojí 

vertikální pozici s krokem p�ibližn�  10 cm. 

Výsledky m�� ení jsou zobrazeny na obr. � . 9 naho�e. V obrázku je modrá k�ivka vykreslená 

na základ�  dat referen� ního senzoru a zelená k�ivka zobrazuje data ze senzoru, který byl 

vertikáln�  posunován. V grafu je jasn�  vid� t problém s bezdrátovým spojením (jeden výpadek 

je ilustrován � ervenou k�ivkou), které se v n� kterých okamžicích p�erušilo. Do výsledného 

grafu zobrazujícímu p�evodní charakteristiku celého systému (viz obr. 10) se tyto výpadky 

neprojevili proto, že se p�i m�� ení vždy po� kalo na op� tovné navázání spojení. P�estože se 

v tomto p�ípad�  jedná o pom� rn�  p�esné senzory, tak diference jejich výstupních hodnot 

dosahuje po zapnutí p�ibližné hodnoty 28 Pa, což je p�ibližn�  polovina vzhledem k hodnot�

diference absolutní p�esnosti senzoru uvedené v tabulce � . 2. 

Obr. 9: Výstup dvou senzorových modul�  založených na senzoru Memscap SP82 

(horní obrázek) a tlaková diference mezi ob� ma charakteristikami vynesená 

v závislosti na nastavované výšce (spodní obrázek) 

Zm� na výstupu senzoru v závislosti na zm� n�  výšky je zobrazená na obr. � . 9 dole. Výsledek 

v tomto p�ípad�  odpovídá o� ekávání a s odchylkou p�ibližn�  +/- 2 Pa kopíruje zm� nu výšky. 
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V p�ípad�  že je tlakom� r umíst� n níže tak tlak roste a v p�ípad� , že je tlakom� r vynášen do 

výšky, tak tlak klesá nelineárním zp� sobem. Nelinearita zm� ny tlaku se v tomto p�ípad�  ztrácí 

v šumu senzoru na rozsahu vertikální výšky, ve které se se senzory pohybovalo. 

Na obr. � . 9 dole je � ervenou k�ivkou zvýrazn� na � ást charakteristiky, kde došlo ke skokové 

zm� n�  hodnoty jednoho senzoru. P�estože jsou oba moduly stejné a p�edpokládá se jejich 

stejné chování, tak u jednoho z nich dochází k náhodným nevysv� tlitelným zm� nám výstupní 

hodnoty o amplitud�  cca 2 Pa. 

Toto chování je následn�  patrné i na p�evodní charakteristice, která zobrazuje diferenci mezi 

ob� ma senzory na obr. � . 10. Modrá k�ivka zobrazuje standardní odchylky od zm�� ených dat a 

následn�  oranžová k�ivka zobrazuje minimální a maximální hodnoty v dané datové množin� . 

Nejvýrazn� jší odchylky od st�ední hodnoty jsou zp� sobené práv�  popsaným nevysv� tlitelným 

chováním jednoho senzorového modulu. 

Z obr. � . 10 je patrné, že systém poskytuje p�i vertikální diferenci +/- 1 metr jasnou p�evodní 

charakteristiku se standardní odchylkou p�ibližn�  2.5 Pa. Výsledek dokládá, že v p�ípad�

použití p�esn� jších a dražších senzor�  tlaku, je koncept m�� ení polohových úhl�  použitelný. 

Obr. 10: Bezdrátový m�� icí systém se senzorem Memscap SP82 
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5 Záv� r 

Tento � lánek ov�� uje možnost použití dvou výškom� r�  a m�� ení tlaku standardní atmosféry 

pro ur� ení polohových úhl�  na letadle. Cílem je zm�� it polohový úhel p�ímím m�� ení bez 

toho, aby byl m�� ený údaj numericky integrován tak, jak se to používá v p�ípad�  senzor�

úhlových rychlostí. V � lánku jsou testovány dva m�� icí systémy, kde první je založený na 

levném MEMS senzoru tlaku a druhý využívá senzor, které je od po� átku navržený pro 

využití v civilním letectví. Pro realizaci testu byly vytvo�eny vždy dva senzorové moduly pro 

každý m�� icí systém, s bezdrátovým p�enosem údaj�  do �ídicího po� íta� e. Pokus probíhal tak, 

že se moduly umístili do jedné úrovn� , ode� tením konstanty se vynuloval rozdíl jejich 

výstup�  a následn�  byl jeden z modul�  umís� ován s krokem 10 cm nad a pod druhý modul. 

Výsledkem m�� ení je, že levný MEMS senzor bohužel pro danou aplikaci nesta� í, protože 

jeho výstup je skrytý ve zm� nách výstupního údaje senzoru zp� sobených pravd� podobn�

oh�íváním elektroniky senzorového elementu. V p�ípad�  druhého senzoru se poda�ilo nam�� it 

velmi p� knou p�evodní charakteristiku, ze které je patrné, že toto uspo�ádání senzor�  je 

možné pro m�� ení polohových úhl�  použít. 
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Abstract: 

The paper introduces an experimental of solving navigation equations in GPS receiver. The 

process starts from decoding navigation data to solving navigation equations. From decoding 

and tracking stages, parameters such as satellite positions, pseudo ranges and correction, 

which are mandatory required to solving navigation equations, are obtained. The iterative 

method to solve non-linear navigation equations is demonstrated and employed in order to 

obtain the receiver position.  

1 Introduction 

Generally, a GPS receiver can be divided into three main parts: front-end, acquisition and 

tracking stage, decoding data and solving navigation equations. The front-end is first stage. In 

this stage high frequency signal are converted to intermediate frequency that is appropriate for 

signal processing in later stages. The latter stages can be processed in hardware or software 

depending on type of receiver. In software receiver, the intermediate frequency signal is 

sampled and sent to the computer with installed GPS receiver software. The acquisition and 

tracking stage extracts all information concerning to signal such as: code phase, carrier phase, 

navigation data…This information are mandatory required in navigation stage to calculate 

position of receiver. A GPS signal, which is sampled in an external front-end, is record and 

processed in Matlab. 

2 Principle of GPS positioning 

Positioning principle of GPS system is based on calculating distances from receiver to 

satellites. Suppose that position of a satellite is known in advance, and range from receiver to 

that satellite is calculated. So the receiver must be a point lying on the surface of the sphere, 

whose centre is the satellite and radius is the range. If second satellite is brought in consider, 

the intersection of two spheres is a circle, in which receiver must is contained. When the third 

satellite is considered, the intersection of three circles is one point, so that the receiver 

position is determined [1] [2].  
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In a view of analytical geometry and elementary algebra, position of receiver and satellite are 

represented in three dimensional Cartesian coordinates system and receiver position is root of 

system three equations with three unknown variables. See (1). 

� � � � � � � � � � 	 
 � � � � � � 	 
 � � � � � � 	 
 (1)

Where: 

• � � �����

• � � 
is true range from receiver to � �� 
satellite 

• �� �� �
 are coordinates of receiver position 

• � � � � � � � � 
are coordinates of � �� 
satellite  

Figure 2-1: The positioning principle of GPS system. 

In system of equations (1), the positions of satellites are known from navigation message. The 

ranges are known though phase of code or carrier. From phase error of code or carrier, the 

time delay and range is calculated. 

In fact, time in all satellites is synchronized but there is no synchronization between receiver 

and satellites, so the ranges, which are calculated by receiver, are not the true ranges but 

pseudo ranges. The pseudo ranges are different from true ranges amount, which are caused of 

time bias between receiver and satellites. The equation (1) can be rewritten in (2). 

� � � � � 
 � � � � 
 (2)

� � � � � � � � � � 	 
 � � � � � � 	 
 � � � � � � 	 
 � 
 (3)
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Where:  

• � � 
is � �� 
pseudo range 

• � � 
is time bias between receiver and satellites. It is same for all satellites. 

• �
  is speed of light. 

• � � � � �
 is residual range, which is caused of time bias between receiver and 

satellites. Because time of satellites are synchronized, residual range is the same for all 

satellites, and also, it is unknown variable. 

• � � ������� �
 To determine receiver position, at least four equations are required to 

solve system of four variables equations. 

System of equation (3) is non-linear and it can be solved numerically by iterative least square 

method.  

3 ���������	���	
������
	
����

GPS front-end Nav-port4 is used to convert high frequency GPS signal to intermediate 

frequency. The intermediate frequency signal is sampled and sent to computer in binary file 

format. Then digital GPS signal is processed in software Matlab. See figure 3-1. The 

parameters of signal are detail described in table 3-1. After acquisition and tracking stages, 

four satellites 2, 8, 26 and 28 are revealed. 

�

Name Front-end NavPort-4 RF-Frontend 
Sampling frequency 20.480 MHz 
Intermediate frequency 5.5 MHz 
Bit width 2 bits 

Table 3-1: Parameters of sampled GPS signal 

Figure 3-1: GPS signal processing chain 

3.1 Decoding navigation data 

Navigation message is divided in to five sub-frames numbered from 1 to 5. Each sub-frame 

consists of 300 bits data divided into 10 words. Each word consists of 30 bits. Six last bits of 

word are parity. Sub-frame start with telemetry word (TLM) followed by handover word 
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(HOW). The TLM word starts with 8 bits preamble. The HOW word contains time of week in 

second and sub-frame ID. Sub-frame 1 contains timing information, sub-frame 2 and 3 

contain ephemeris of corresponding satellite [3]. To determine position of receiver, sub-frame 

1, 2 and 3 are enough.  

Output of tracking channels is raw navigation data. Signal is sampled at 20.48 MHz and 

integrators in tracking channels sum up 20480 samples in each integrating period, so 

navigation data are sampled every millisecond. Because the GPS data rate is 50 bps, bit length 

is 20 ms. Each bit is sampled 20 times. On the figure 3-2, the top graph is raw navigation data 

in 4 seconds (4000 samples), the bottom is a zoom view in 220 samples. 

Figure 3-2: Raw navigation data 

To decode the navigation data, the edge transition of raw data of must be localized first. Edge 

transition is determined by correlating raw data with preamble pattern, which is available at 

the start of each sub-frame. Preamble pattern is string of 8 bits “10001011”. The preamble 

string is up-sampled to 160 bits to match the sampling rate of navigation data. Figure 3-3 

shows correlation between up-sampled preamble and raw navigation data. The start of sub-

frame with preamble generates the peak in correlational function, so the peaks occur every 

6000 samples (1 sub-frame). Random peaks can occur by coincidence in navigation data, but 

this kind of peak can be rejected by checking if any peak occurs after 6000 samples, or by 

checking parity bit in first word of sub-frame. On the figure, the maximum of correlation is 

160 and start of sub-frame is at sample 11290, 17290 and 23290. The start of sub-frame is 

edge transition simultaneously. From edge transition, each 20 samples of raw data are 

summed up into one bit. Figure 3-4 is navigation data in form of single bit. The first eights 

bits are preamble. 
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Each 30 bits are collected into one word in order to check parity. If the parity checking passes, 

words can be used to translate to values of appropriate parameters. Translating from words to 

parameters is detail described in [3].  

Figure 3-3: Preamble localization 

�

Figure 3-4: Navigation data 

3.2 Calculating pseudo range 

Range is derived from delay time between transmitting and receiving of signal. Since the true 

range is unknown but pseudo range. The pseudo time is used instead true delay time. See 

equation (4).  

� � � � � � 
 (4)

• �
 is speed of light and constant, 

• � � 
is called pseudo delay time.  

The signal received in navigation message contain time marker, measured in time of satellite 

(the GPS time). Because there is no timing synchronization between receiver and the 

satellites, the receiver knows when signal is sent in GPS time but it does not know when the 

signal is sent in time of itself. But receiver also knows the differences of delay time between 

different satellites. The further is satellite from receiver, the more delay time is. Difference of 

delay time between satellites can come up to several milliseconds.  

Since the correlational function can distinguish the shift of the incoming PRN code and local 

code, the shift can be obtained from output correlational at acquisition stage. PRN code length 
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is 1 millisecond, which are 20480 samples. The shift time can be calculated by equation (5). 

Where:  !"�# 
is code phase in the number of samples, which the incoming signal shifted from 

local signal. Code phase shift of four channels are represented in table 3-2. 

� �$%& �
 !"�#

�'�('

)*+ ,
 (5)

PRN code length is 1 millisecond, so the maximum differences delay time between satellites 

cannot exceed 1 millisecond. The navigation data bit synchronization is used to find out delay 

amount larger than 1 millisecond. Figure 3-5 shows the navigation data and bit delay of four 

channels. Table 3-2 shows the difference of delay between satellite 7, 8 and 26 in comparing 

to satellite 28.  

Figure 3-5: A view of delay in navigation data 

Orbit of satellites is about 20180 Km height, signal takes about 
	-./-

0-----
� '�'12
+  to travel to 

ground. The delay differences can be added 67 ms in order to approximate the real delay. The 

satellites are time synchronized with a correction amount, which is obtained from sub-frame 

of navigation message. The pseudo time delay must consider this correction. Table 3-2 shows 

the time correction of satellites. 

So the pseudo delay time is sum of PRN shift, differences of navigation data delay, clock 

correction of satellite and 67 ms offset. For example, the pseudo time of satellite 7 is 

calculated in (6) 

� � �
�(3��
�'�('


 2 
 ' ��3��1'2( 
 12 � 23��31�4��� 
)*+ ,

(6)

Pseudo time of four channel delay is showed in table 3-2. Then the pseudo ranges are 

obtained by multiplying pseudo time delay to speed of light. 
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Satellite 7 8 28 26 
Code Shift [samples] 18533 2023 1405 1887 
Differences of data delay [ms] 7 2 3 0 
Satellite clock correction [ms] 0.35126078 0.01386636 0.35808342 0.06491729 
Pseudo time delay [ms] 23��31�4��� 69.91879800 71.26301506 67.96984893 

Table 3-2: The pseudo delay time calculation 

3.3 Least square method 

Equation (1) can be linearized using first order Taylor approximation:  

� � � � �" 
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If consider 67 � � 6�� 6�� 6�� 6� � 8 
is vector of position increments, 9
 is Jacobinan matrix 

and 6: � � 6� . � 6� 	 � 6� 0� 6� ; � 8 
is vector of pseudo range increments, equation (8) can be 

written in matrix form in (9) [4] 
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6: � 9 67 
 (10)

In case approximating the receiver position, an error must be added to equation (10). The 

purpose of iteration is finding value of position increment 67
 in order to minimalize the error. 

See (11) and (12). 

6: � 9 67 
 D
 (11)

D � 6: � 9 67 
 (12)

Function EDE� D 8D
must be minimum, so derivation of EDE is zero. 
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EDE� D8D � � 6: � 9 67� 8 � 6: � 9 67� 
 (13)

FEDE� F)� 6: � 9 67� 8 � 6: � 9 67� , � ' 
 (14)

)F� 6: � 9 67� 8 ,� 6: � 9 67� 
 � 6: � 9 67� 8F)� 6: � 9 67� , � ' 
 (15)

� � 9F67� 8 � 6: � 9 67� 
 � 6: � 9 67� 8 � � 9F67� � ' 
 (16)

� � 9F67� 8 � 6: � 9 67� 
 � � 9F67� 8 � 6: � 9 67� � ' 
 (17)

� F67� 89 8 � 6: � 9 67� � ' 
 (18)

� F67� 8 � 9 86: � 9 89 67� � ' 
 (19)

9 86: � 9 89 67 � ' 
 (20)

67 � � 9 89 � G. 9 86: 
 (21)

�

Before entering the loop, an initial position of user must be chosen to approximate. The 

chosen point is
7 � � �� �� � � � �'� '� '� , which is centre of earth. The measured pseudo 

ranges : H#I 
are given as described in chapter 3.2 and satellite positions are given from 

navigation message. The iteration is carried out in following steps: 

• Calculate the approximating pseudo ranges : I��J 
from user position to satellites using 

approximating position and equation (1). 

• Calculate range increment 6:  between the approximating range and the measured 

pseudo range. 6: � : I��J � : H#I

• Calculate the Jacobian matrix at approximating point. See equation (9) and (10). 

• Calculate the position increment 67  using equation (21).  

• Update new position from old position and position increment. 7 � 7 
 67

After about 10 iterations, position of receiver can be retrieved. 
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4 Results 

Figure 4-1 shows receiver positions are successfully retrieved by using method interactive 

least square. The positions from ECEF coordinate system are, then, converted to geodetic 

coordinate system. The tracking stage updates code phase every millisecond, so position can 

be calculated 1000 times in a second. Figure 4-2 and shows the latitude, longitude and height 

of receiver in geodetic system in one second. The mean value of receiver position in ECEF 

system is: x = 3999849[m], y = 1195186[m], 4806339[m] and in geodetic system is: latitude 

= 49.2141330o, longitude = 16.6365657o, height = 254[m]. 

Figure 4-1: One second update of receiver position on map  

Figure 4-2: One second update of receiver position 

5 Conclusion 

The paper introduced an experimental in solving navigation solution. A brief introduction to 

principle of GPS positioning was presented. Then, more detail in signal processing and 
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manipulation signal as well as parameters were shown. Satellite position and clock parameters 

were provided in navigation message. The pseudo ranges were retrieved by code phase, 

navigation data synchronization, clock correction and amount of offset. The interactive least 

square method was demonstrated and employed in order to solve navigation equation. The 

result showed the receiver position was successfully obtains. 

The results just showed receiver position without any precision. The future work should focus 

to precision measurement. Other method such as Bancroft method should be considered in 

comparing. 
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 Viditelnost náv� stidel sv� telných soustav letišt�

Light visibility of the airfield lightning system 

Bloudí� ek, R., Lužica. Š. 

Univerzita obrany,  

email: [radim.bloudicek, stefan.luzica]@unob.cz 

Resumé: 

Letištní zabezpe� ovací prost� edky jsou neodd� litelnou � ástí každého letišt� , které poskytuje 

letové provozní služby v provozní kategorii ICAO CAI I a vyšší, p� i letech za vidu nebo podle 

p� ístroj�  (VFR nebo IFR) v noci nebo � ast� ji za pravidel IFR ve dne. Sv� tlotechnický systém 

poskytuje informace o tvaru vzletových a pojížd� cích drah, vzdálenosti do bodu dosedu, 

sestupovém úhlu atd. Tyto informace musí být dostupné b� hem vzlet� , p� iblížení na p� istání a 

p� istání a také b� hem pojížd� ní. Tento � lánek ukazuje, jakým zp� sobem ur� íme parametry 

viditelnosti jednotlivých typ�  náv� stidel. 

An airport lightning system is an inseparable part of the airport which provides air traffic 

services according to ICAO CAT I or more, in the Visual or Instrument Flight Rules (VFR or 

IFR) in the night-time or mostly in the IFR in the day-time. The airport lightning system 

provides information about the shape of the runways and taxiways, distance to runway 

threshold, glide path angle, etc. Information must be available through all parts of the taking 

off, approaching to landing and landing and also through the movements on taxiways or 

runways. This article shows us the ways of airport light visibility describing for the various 

types of lights. 

1 Sv� telné soustavy v nehomogenním ovzduší 

Ú� elem letištních sv� telných soustav je poskytovat pilotovi p�i vzletu, p�iblížení na p�istání a 

p�istání pot�ebné vizuální informace za ztížených pov� trnostních podmínkách, tj. p�i snížené 

meteorologické dohlednosti ve dne nebo v noci i za výborné meteorologické dohlednosti. 

Ur� ení meteorologické dohlednosti je i pro moderní meteorologické prost�edky složitou 

záležitostí. Ur� ení meteorologické dohlednosti se obecn�  omezuje jen na ur� itou lokalitu a na 

relativn�  krátkou dobu. Lze uvést, že letišt�  pat�í mezi tyto lokality.  

Letišt�  následovn� : letišt�  je vymezená plocha na zemi (v� etn�  budov, za�ízení a vybavení) 

ur� ená zcela nebo z� ásti na p�ílety, odlety a pozemní pohyby letadel [1].  
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Parametry meteorologické dohlednosti jsou: viditelnost [km], � initel p�enosu q [km] a 

zeslabovací � initel z [km-1]. Pro jednoduší hodnocení byl zaveden pojem ozna� ení 

meteorologické dohlednosti nebo-li stupn�  dohlednosti. Parametry meteorologické 

dohlednosti v závislosti na ozna� ení dohlednosti jsou uvedeny v Tab. 1. Pro výpo� et 

viditelnosti sv� telných náv� stidel z paluby p�istávacího letadla má význam zeslabovací � initel 

ovzduší z. 

Pro letový provoz a ur� ení stupn�  svítivosti sv� telných náv� stidel má význam stanovení 

dráhové dohlednosti RRVR ºººº  RVR (Runway Visual Range).  

P�edpis L-14 definuje dráhovou dohlednost následovn� : RVR je vzdálenost, na kterou m� že 

pilot letadla nacházející se na ose RVR vid� t denní dráhové zna� ení nebo náv� stidla 

ohrani� ující RWY nebo vyzna� ující její osu. 
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Tab. 1: Stupn�  meteorologické dohlednosti a její parametry 

RVR se m�� í transmisometrem, p�ístrojem pracující na principu pr� chodu laserového paprsku 

ovzduším, respektive m�� ením jeho útlumu. V sou� asnosti se ur� uje st�ední hodnota RVR na 

bázi integrované soustavy p�ístroj�  pro m�� ení RVR rozmíst� ných v prostoru letišt� .  

P�ibližovací manévr na p�istání za ZPP musí zajiš� ovat navedení letounu do takové polohy na 

ose p�istávací dráhy, ze které m� že pilot vizuáln�  bez nebezpe� í p�istát nebo provést pr� let 

nad letišt� m a opakovat postup p�iblížení. Pro zabezpe� ení p�ibližovacího manévru je nutné 

znát šikmou dohlednost RSVR º  SVR (Slant Visual Range). SVR se ur� uje, respektive 
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vypo� te, v letištní integrované soustav�  pro m�� ení meteorologických parametr�  ovzduší. 

Postup výpo� tu SVR uvedená v literatu�e [3]. 

Dalším d� ležitým meteorologickým parametrem v etap�  p�iblížení letadla na p�istání je 

obla� nost, tj. množství oblak�  nad letišt� m a výška oblak�  p�ed p�íletovým prahem RWY do 

vzdálenosti 1000m. Množství oblak�  se ur� uje pokrytím oblohy a vyjad�uje se v osminách. 

Úpln�  zatažená obloha odpovídá 8/8, t� i � tvrtiny pokrytí oblohy vyjad�uje 6/8, z poloviny 

pokrytá obloha se vyjad�uje 4/8 atd. Výška oblak� , respektive spodní základna obla� nosti se 

m�� í mrakom� rem a udává se v metrech.  

Z výše uvedeného vyplývá, aby mohla sv� telná soustava poskytovat pilotovi p�i p�iblížení na 

p�istání a p�istání za snížené viditelnosti pot�ebné vizuální informace, musí být každý její 

jednotlivý element pozorován po ur� itou minimální dobu. U p�ibližovacích soustav je tato 

doba závislá na jejich kvalit� , tj. na kategorii sv� telné soustavy a trvá 2 až 3 sekundy.  

P�i p�istávací rychlosti letadla vp� = 300km.hod-1, tj. vp� = 84ms-1 by m� la být délka 

viditelného úseku sv� telné soustavy 160 až 240m. Délka viditelného úseku p�ibližovací 

soustavy II. CAT dle ICAO musí být minimáln�  150m.  

P�ibližují-li se letadla za velmi špatné dohlednosti nebo v mlze, délka viditelného úseku 

p�ibližovací soustavy S se s zmenšením výšky zv� tšuje S1 < S2 < S3, obr. 1. Obr. 1 je 

sestrojený za p�edpokladu, že spodní okraj mrak�  je v konstantní výšce Ho nad terénem a že 

šikmá dohlednost RSVR pod touto hranicí je konstantní. Úhel b je mezní úhel výhledu z kabiny 

letadla sm� rem dol� . P�i výpo� tech sv� telných soustav se uvažuje b = 130 až 140. Problém 

viditelnosti úseku sv� telných náv� stidel je �ešitelný i po� íta� ovou podporou. Uplat� uje se p�i 

imitaci p�iblížení na p�istání v leteckých simulátorech. 
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Obr. 1: Délka viditelného úseku p� ibližovací soustavy pod spodní hladinou mrak�

Šikmá dohlednost RSVR nebývá konstantní s rostoucí výškou a zpravidla se zmenšuje podle 

hrani� ní k�ivky viditelnosti sv� telných náv� stidel k. Tomu odpovídají i vypo� tené délky 

viditelných úsek�  sv� telné soustavy na obr. 2.  

Prodlužování délky viditelného úseku S v pr� b� hu sestupu vnímá pilot jako jeden z d� kaz� , 

že sestup probíhá normáln� . Mohou se však vyskytnout takové druhy p�ízemních mlh 

(nehomogennost p�ízemní mlhy), kdy se od ur� ité výšky v závislosti na klesání viditelný úsek 

S zkracuje (šikmá dohlednost RSVR se zkracuje).  

Poznámka: P�i této mlze m� že pilot podlehnout klamné iluzi, že došlo ke zm� n�  podélného 

náklonu letadla sm� rem vzh� ru a ve snaze opravit domn� lou odchylku potla� ením �ízení 

m� že zp� sobit havárii. � ešení tohoto p�ípadu však pat�í do nápln�  výcvik�  pilot� . 
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Obr. 2: Výpo� tem ur� ené viditelné délky S sv� telné p� ibližovací � ady v závislosti na 

RSVR

Na obraze 3 je znázorn� n obvyklý pr� b� h prodlužování viditelného úseku p�ibližovací 

sv� telné �ady S v závislosti na klesání letadla zjišt� ných ze skute� ných m�� ení [14]. 
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Obr. 3: Délka viditelného úseku p� ibližovací sv� telné soustavy v mlze – získané 

m�� ením 

Je nutné poznamenat, že v situaci znázorn� né na obr. 3 je uplatn� n zjednodušující p�edpoklad, 

kdy ur� ení viditelnosti úseku na zemském povrchu je rozhodující jen šikmá dráhová 

dohlednost RSVR ve které sv� tlo prochází mlhou a nikoliv vzdálenost ve které sv� tlo prochází 

pr� hledným ovzduším. Tento zjednodušující p�edpoklad není uvažován na obr. 4, který 
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znázor� uje nehomogenitu ovzduší v horizontální sm� ru. V praxi se taková nehomogenita 

vyskytuje v p�ibližovacím prostoru, v jehož � ásti je mlha rozptýlená um� lými prost�edky. 

Výška [H] 

GGGG
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Sm� r pohledu oka 
pilota v etap�  p� iblížení 
na p� istání 

�������
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Obr. 4: Nehomogenní ovzduší a parametry pro výpo� et svítivosti náv� stidla v tomto 

prost� edí 

P�i posuzování viditelnosti skute� ného sv� telného náv� stidla N o svítivosti I na vzdálenost R

nahradíme toto náv� stidlo fiktivním náv� stidlem Nf  o svítivosti If  pozorovaným ze 

vzdálenosti Rf. Svítivost fiktivního náv� stidla ur� íme: 

2

��������
����

����
��������
����

����
====

R

R
II f

f    (1)

�

2. Výpo� et svítivosti sv� telných náv� stidel 

Sv� tlo náv� stidla bude vysokou pravd� podobností viditelné, zp� sobí-li na sítnici oka intenzitu 

osv� tlení E, jenž je rovno nebo je v� tší než je prahové osv� tlení oka E0. Prahové osv� tlení oka 

závisí na mnoha � initelích, hlavn�  na barv�  sv� tla, jasu, pozadí, okamžité dispozici 

pozorovatele – pilota a dalších vlivech. Je-li sv� telný zdroj tak malý, že p�i daných 

podmínkách pozorování nelze vnímat jeho rozm� ry, považujeme jej za bodový a pro výpo� et 

osv� tlení oka platí Allard� v zákon: 
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metD

R

K
R
I

E 2====    (2)

kde E je intenzita osv� tlení oka, intenzita prahového osv� tlení oka se ozna� uje Eo [lx] 

I je svítivost sv� telného zdroje [cd] 

R vzdálenost pozorovatele od sv� telného zdroje, tj. vzdálenost viditelnosti  

sv� tla [m] 

K  prahový kontrast 

Dmet meteorologická dohlednost [m]. 

Pro meteorologickou dohlednost Dmet = 400m, svítivost náv� stidel I = 103, 104 a 105 cd, 

prahový kontrast K = 0,04 a pro hodnoty prahového osv� tlení oka E0 na obr. 5 jsou graficky 

zobrazené vzdálenosti pozorovatele od sv� telného zdroje podle Allardova zákona, respektive 

vzdálenosti viditelnosti sv� telného zdroje. 

Vzdálenost viditelnosti sv� tla o svítivosti 104 cd se ozna� uje jako dráhová dohlednost RRVR. 

V letectví se dráhová dohlednost RRVR používá k charakterizování meteorologické situace 

místo meteorologické dohlednosti Dmet. 

10-410-510-6 10-3

E0 [lx] 

0 

0,2 

0,4 

0,6 

0,8 

1,0 

1,2 

1,4 
R [km] 

I = 105 cd 

I = 104 cd 

I = 103 cd 

Obr. 5: Viditelnost sv� telného zdroje jako funkce prahového osv� tlení oka E0 p� i 

meteorologické dohlednosti Dm = 400m 

Dosadíme-li do vzorce (2) místo R dráhovou dohlednost DRVR a za I = I0 = 10 000 cd, 

dostaneme matematický vztah mezi meteorologickou a dráhovou dohledností: 
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00 loglog2log
log.

IRE
KR

D
RVR

RVR
met ----++++

====    (3)

Dráhová dohlednost RRVR definovaná vzorcem (3) se aplikuje jen tehdy, je-li v� tší než 

odpovídající meteorologická dohlednost Dmet. V ostatních p�ípadech se klade RRVR = Dmet. 

Tím je dána mez praktické použitelnosti vzorce (3) vyjád�ená vztahem: 

0

100
E
K

RRVR ££££    (4)

Matematický vztah (4) platí pro dráhové dohlednosti RRVR odpovídající špatným 

meteorologickým podmínkám, proto se bere v úvahu p� i výpo� tech svítivosti sv� telných 

náv� stidel pro dráhové dohlednosti RRVR < 600m. Dosazením do vzorce (2) za Dmet ze vzorce 

(3) a úpravou vznikne matematický vztah podobný Allardovu zákonu, v n� mž je 

meteorologická dohlednost Dmet nahrazena dráhovou dohlednosti RRVR: 

RVR

met

R
D

RVR

met I
RE

D
I

E ��������
����

����
��������
����

����
====

0

2
0

2

.
   (5)

Stejn�  jako v p�edešlém p�ípad�  se tento matematický vztah používá jen pro hodnotu dráhové 

dohlednosti omezené vztahem (4).  

Prahový kontrast K i prahové osv� tlení oka E0 jsou veli� iny charakterizující vlastnosti oka a 

jejich hodnota byla zjišt� na empiricky. Za normálních pozorovacích podmínek na zemi je K = 

0,02. Pro podmínky pozorování z pilotní kabiny má prahový kontrast hodnotu K = 0,04 až 

0,055. V� tší kontrast dává v� tší pravd� podobnost, že sv� tlo bude za uvedených podmínek 

vid� t. Pro ojedin� lá sv� tla (p�ekážková apod.) je vhodn� jší používat K = 0,055, zatímco p� i 

výpo� tech sv� telných soustav s více sv� telnými náv� stidly vyhovuje K = 0,04. 

Experimentáln�  bylo zjišt� no, že prahové osv� tlení oka adaptovaného na tmu je E0 = 10-9 lx. 

Zvyšuje se s rostoucím jasem pozadí a se zhoršováním pozorovacích podmínek (indispozice, 

únava, vibrace, krátká expozice apod.). Proto je nutné pro spolehlivé vid� ní použít vyšších 

hodnot E0, závislých také na barv�  sv� tla, Tab. 2. 
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Tab. 1: Hodnota prahového osv� tlení oka E0 v závislosti na barv�  sv� tla 

3 Výpo� et svítivosti sv� telných zábleskových náv� stidel 

V p� ibližovacích soustavách pro p� iblížení na p� istání za špatných pov� trnostních podmínek 

se používají sv� telná záblesková náv� stidla. Jejich okamžitá svítivost je n� kolik milion�

kandela a doba záblesku je 0,1 až 1ms. Pro výpo� et jejich viditelnosti se místo okamžité 

svítivosti dosazuje do vzorc�  (2) a (4) efektivní svítivost. Vztah mezi nimi vyjad�uje Blondel-

Rey� v vzorec: 

12

2

1

tt

Idt
I

t

t
e ----++++

====
����

u
   (6)

kde Ie efektivní svítivost [cd] 

 I okamžitá svítivost [cd] 

 t1,t2 za� átek a konec záblesku [s] 

u konstanta závislá na jasu pozadí:  pro jasné pozadí  u = 0,05 s 

       pro tmavé pozadí u = 0,2  s. 

Za p�edpokladu, že je svítivost zábleskového náv� stidla v dob�  trvání záblesku konstantní lze 

matematický vztah (6) upravit následovn� : 

t
t

II e ++++
====

u
   (7)

kde t je doba trvání záblesku [s] 

Pro záblesky kratší než 1ms lze provést další úpravu: 

u
tI

I e

.
====    (8)
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Výrobci sv� telných zábleskových náv� stidel obvykle charakterizují své výrobky integrálem 

okamžité svítivosti a � asu, který má hodnotu � itatele zlomku ve vzorci (6). Tato veli� ina se 

ozna� uje C a má rozm� r kandel sekunda [cd.s]. Když známe C, ur� í se efektivní svítivost 

odpovídající vztahu (8) podle následujícího matematického vzorce: 

u
C

I e ====    (9)

Výše uvedené výpo� ty sv� telných náv� stidel a sv� telných zábleskových náv� stidel se 

uplat� ují p� i výb� ru sv� telného zdroje pro jednotlivé druhy sv� telných náv� stidel. Výrobci 

komponent�  letištních sv� tlotechnických systém�  tyto pravidla respektují, protože pot�ebují 

získat registrace sv� telného náv� stidla pro libovolný úsek sv� telné soustavy normy ICAO – 

p�edpis L-14 (Annex 14 – Aerodromes) to velmi p�ísn�  vyžadují. 

4 Záv� r 

Fyzický stav ovzduší se vyjad�uje �adou meteorologických prvk� : atmosférickým tlakem, 

teplotou, dohledností, obla� ností, srážkami, v� trem apod. Souhrn t� chto fyzických stav�  pak 

tvo�í meteorologické podmínky pro let. Za letové po� así se ozna� ují meteorologické 

podmínky, které ovliv� ují letoun i osádku na letové cest� , ale hlavn�  p� i p� iblížení na p� istání 

a p� istání. Jde o sm� s meteorologických vliv�  v synoptickém i místním m�� ítku, kterou pilot 

vnímá nej� ast� ji jako rychlý sled místních projev�  po� así. Odborn� � e� eno jsou základem 

pov� trnostní podmínky, které se podle vlivu na zp� sob a obtížnost letu d� lí na normální NPP 

(VMC – Visual Meteorological Conditions) a ztížené ZPP (IMC – Instrument Meteorological 

Conditions). Z pohledu p�esného p� iblížení na p� istání jsou nejvážn� jší ztížené pov� trnostní 

podmínky, p� i nichž je nutno � áste� n�  nebo úpln�  let� t podle palubních p�ístroj� , tj. bez 

viditelnosti zem�  a bez p� irozeného horizontu nebo p� i viditelnosti zem� , avšak za nízké 

obla� nosti a za snížené meteorologické dohlednosti. P�enos vizuálních informací od sv� telné 

soustavy (ale i od konfigurace terénních i um� lých objekt�  na letišti) na palubu letadla 

ovliv� uje meteorologická dohlednost. 

V etap�  p�esného p� iblížení na p� istání a p� istání je nejd� ležit� jším meteorologickým prvkem 

dráhová dohlednost a výška spodní základní obla� nosti. Protože nelze zjistit p� istávací 

dohlednost, dráhová dohlednost je aplikována i pro výpo� et po� tu viditelných sv� telných 

náv� stidel v závislosti na výšce letadla, sestupovém úhlu a spodním úhlu viditelnosti z kabiny 

letadla.  
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Délka viditelného úseku sv� telných náv� stidel je funkcí výšky letadla a p� ibližovací 

dohlednosti. Viditelnost zdroje sv� tla je taktéž funkcí p� istávací dohlednosti. Proto výpo� et 

viditelného úseku p� ibližovací �ady a hodnoty svítivosti zdroj�  sv� tla sv� telných soustav pat�í 

do skupiny základních výpo� t�  sv� telného obrazce. Výpo� et vzdálenosti, p� i které je již zdroj 

sv� tla pozorovatelný, se ur� uje podle Allardova zákona.  

Dále je nutné vzít do úvahy, že p� i p� istávání se zkracuje vzdálenost mezi pilotem a 

sv� telnými náv� stidly. V závislosti na vzdálenosti se musí regulovat i svítivost zdroje sv� tla 

sv� telných náv� stidel. Proto byl v této kapitole kladen d� raz na matematické vyjád�ení 

parametr�  sv� telných soustav, sv� tlotechnických systém�  letiš� .     
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Návrh identifika � ného pozorovate� a pre pozd�žny pohyb lietadla 

Proposal for identification observer for longitudinal movement of aircraft 

Bréda, R., Vaispacher, T., Fábry, S. 

Katedra avioniky LF TUKE  

email: [robert.breda, tomas.vaispacher, stanislav.fabry]@tuke.sk   

Resumé: 

Pri popise lietajúceho objektu a jeho následnej simulácií je dôležité sledova�  stavové veli� iny. 

Pre takýto ú� el vytvárame po� íta� ový model, ktorého pozorované stavové veli� iny sledujú 

stavové veli� iny systému. Takýto elektronický model nazývame pozorovate� , ktorého výhodou 

je, že je možné použi�  jeho stavové veli� iny namiesto meraných. Meranie nie je možné vo 

všetkých prípadoch; � i už z h�adiska technického alebo ekonomického. Príspevok popisuje 

teóriu pozorovate�a, z ktorej vychádza opis identifika� ného pozorovate�a. V � lánku sa 

verifikuje, prostredníctvom simula� ného experimentu pre pozd�žny pohyb lietadla, 

použite�nos�  a reálnos�  teoreticky vykonávaných úvah pre dynamické objekty, ktoré majú 

charakter leteckého komplexu.

For description of flying object and its subsequent simulation is important to observe state 

variables. For this purpose is created a computer model, which observed state variables 

follow the system state variables. This electronic model is called observer, which has the 

advantage that can be used in place of the measured state variables. Measurement is not 

possible in all cases, either technical or economical. This contribution describes the theory of 

observer, which is the basic for description of the identification observer. In article is verified, 

by simulation experiment for longitudinal movement, applicability and feasibility of 

theoretically performed considerations for dynamic objects with character of aviation 

complex.  

1 Úvod 

Tradi� né spôsoby návrhu pozorovate� a sú založené na lineárnom matematickom modeli 

systému, alebo na linearizovanom matematickom modeli nelineárneho matematického 

modelu systému. � alšou možnos� ou je pozorovanie vykonáva�  len v lineárnych pracovných 

oblastiach celkového nelineárneho dynamického systému. Reálne systémy sú však vo svojej 

fyzikálnej podstate nelineárne a v mnohých prípadoch ich nie je možné ani linearizova�  [3, 4]. 
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Preto sa výskumná pozornos�  obracia ku syntéze a analýze nelineárnych dynamických 

systémov. 

Návrh estimátora si vyžaduje úplnú znalos�  štruktúry a parametrov pozorovanej � asti 

systému, na ktorého vstup sa privádzajú vstupný a výstupný signál systému (u, y). Úplný 

pozorovate�  si preto vyžaduje len meranie výstupu y. Celkovú štruktúru si môžeme predstavi�

spolu s pozorovate� om tak ako je to na obr.1, kde pozorovate�  okrem vstupu u riadi aj 

chybový signál ˆy ye = - . Táto väzba umož� uje zabezpe� i�  do ur� itej miery aj odolnos�

pozorovate� a a systému vo� i zmenám svojich parametrov. 

Použitie pozorovate� a v zostave leteckého trenažéra je možné, ke�  odhad stavu 

modelu lietadla ako výstup pozorovate� a je vstupom pre bloky prognózovania (etalónový 

a prognózujúci model, program a identifikácia) [5]. Pre matematický model lietadla (systém 

zobrazenia informácií) sa stáva pozorovate�  dôležitou � as� ou pri komparácií správania sa 

skúmaného systému a simula� ného modelu, tým je umožnené posudzova�  vierohodnos�

modelu pod� a etalónu. 

Obr. 1: Pozorovate�  v zostave leteckého trenažéra 

2 Syntéza identifika� ného pozorovate� a 

Pod pojmom pozorovate� , budeme vníma�  technický systém – model pripojený k reálnemu 

objektu, pri� om musíme pozna�  všeobecný vektorový tvar rovnice objektu, ktorý je: 

x x u

y x u

=

= +

A +B

C D

�
���������������������������������������������������������������������������(1)
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A B C  D,  , , , x, u�  predstavujú matice reálneho objektu s rozmermi: n n, n m, l n, l m, n l, m l´ ´ ´ ´ ´ ´     

. Úlohou je na základe znalosti signálov y(t), u(t) a matíc ,A B  odhadnú�  stavový vektor - 

vykona�  estimáciu x(t). Ozna� me x̂ ako odhad vektora x, v takom prípade výstup z objektu 

môžeme zapísa�  v tvare: 

ˆy x= C ������������������������������������������������������������������������������(2) 

Odhad x̂  je za� ažený chybou a preto aj výstupný vektor bude chybný [6]. Úlohou je vykona�

také opatrenie, ktoré zabezpe� í v � ase anulova�  rozdiel ˆy x- C . Poznáme ( ), , u tA B

a po� iato� nú hodnotu x(t0 ), preto môžeme pomocou elektronického modelu s rovnicou: 

ˆ ˆx( t ) x( t ) u( t )= +A B�                                                      (3) 

odhadnú� x tak, že elektronický model bude ma�  spolo� ný vstup u(t) ako objekt, pri� om 

hodnotu x(t0 ) si môžeme na modely nastavi� . Potom môžeme napísa�  vz� ah úplného 

pozorovate� a v tvare: 

( )

1

n

k

ˆ ˆ ˆx x u y x ; 

k

� �
� �×� �= + + - =
� �×
� �
� �

A B K C K�                                                    (4)

Za predpokladu, že objekt je úplne pozorovate� ný (t.j. všetky stavové premenné sú 

merate� né), potom vo� bou koeficientov 1 nk .......k  môžeme ur� i�  želané rozloženie kore� ov 

v komplexnej rovine, t.j. ur� i�  požadované vlastnosti systému [2]. 

Definujme chybu odhadu ako rozdiel: 

xxx -= ˆ~                                                               (5)

potom chybux~ môžeme nájs�  v rovnici: 

x ( )x= -A KC�� �                                                                         (6) 

V prípade identifika� ného pozorovate� a rozšírime pozorovate� a o � len : 

( ) ( ) ( ) ( )z t z t x t u t= + +F H TB�                                                          (7) 
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Obr. 2: Bloková schéma identifika� ného pozorovate� a 

Predpokladajme že existuje taká transforma� ná matica T , ktorá vyhovuje rovnici 

A FT- =T H . 

Po prevedení do � asovej oblasti bude plati� : 

( ) ( ) ( ) ( )( )tz t x t e z 0 x 0= + -FT T                                                         (8) 

Pre zápornú maticu F bude výraz te- F  postupne konvergova�  k nule nezávisle od hodnôt 

( ) ( )z 0 ,x 0 . Tento druh pozorovate� a sa vytvára tak, že matica T , ktorá viaže navzájom 

pozorovate� a a pozorovaný objekt je jednotková. V takom prípade bude v ustálenom režime 

plati� : 

( ) ( ) ( )z t x t x t= =T 1                                                                    (9)

� o znamená, že pozorovate�  identifikuje stavový vektor objektu. Požiadavke =T 1

vyhovieme vhodným výberom parametrov pozorovate� a F,H . Maticu H ur� ujeme rádom 

meraného vektora výstupných signálov alebo štruktúrou vstupu pozorovate� a. Po pripojení 

riadenia matica identifika� ného pozorovate� a bude ma�  tvar: 

( ) ( ) ( ) ( ) ( )ˆ ˆx t x t y t u t= - + +A KC K B�                                                 (10)

kde ( ) ( ) ( )ˆ ˆx t x t= -A KC�  je identifikátor, ( )y tK  je väzobná matica, ( )u tB  je spolo� ný vstup. 

Maticu K  vyberáme aby vyhovovala dopredu želanému rozloženiu kore� ov v komplexnej 

rovine obr.2. Podmienkou je, že objekt musí by�  úplne pozorovate� ný. 
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3 Návrh identifika � ného pozorovate� a 

Navrhneme identifika� ného pozorovate� a pre identifikáciu uhla trajektórie pre zadaný model 

trenažéra. Uhol trajektórie je ovplyv� ovaný kinematickou rovnicou a J q= -  a vektorom 

rýchlosti., kde: 

a  - uhol nábehu 

J  - pozd�žny sklon – klonenie trenažéra 

q  - uhol trajektórie 

Táto okolnos�  spôsobuje, že uhol trajektórie sa ur� uje zložitým matematickým modelom, 

ktorý spravidla vnáša do práce trenažéra chyby. Zave� me nasledujúce stavové premenné: 

= = =1 2 v 3x , x , xq d a  Model trenažéra je popísaný sústavou rovníc: 

0 0 1 0 0

0 1.21 1 ; 0717 0.143 ;

0 9.39 0.964 11.42 7.284

1 0 0
 =

1 1 0

� � � �
� � � �= - = - -� � � �
� � � �- - -� � � �

� �
� �-� �

� B

C

                                        (11) 

Systém navrhneme pre výstup [ ] T
2y 0 0 1 x C x= =

Po overení testu pozorovate� nosti objektu pre prvý riadok matice C , bolo overené že objekt 

je pozorovate� ný. Po dosadení do vz� ahu pre identifikátor dostaneme: 

[ ]

1 1

2 2

11
23

21

31

0 0 1

0 1,21 1
x̂ x̂

0 9,39 0,964
ˆ ˆx x

k
x̂x̂

k 1 0 0

k

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

� �� �� �� �

�

�

�
                                                  (12) 

Po� et prvkov na výstupe matice C  volíme 11 22 31k , k , k , ostatné prvky maticeK  položíme 

rovné 0. Po vykonaní príslušných úkonov dostaneme pravú stranu rovnice v tvare: 

1 1 1 3

2 2 1 2 3

3 3 1 2 3

ˆ ˆ ˆx k x x ,

ˆ ˆ ˆ ˆx k x 1,21x x ,

ˆ ˆ ˆ ˆx k x 9,39x 0,964x .

= - +

= - - +

= - - -

�

�

�
                                                      (13) 
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Od stavovej premennej odpo� ítame stavovú premennú objektu. Charakteristická rovnica má 

tvar: 

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

� �= + -� �
� �- +� �

1

2

3

1

2

3

s 0 0 k 0 1

det 0 s 0 k 1,21 1

0 0 s k 9,39 0,964

s k 0 1

k s 1,21 1

k 9,39 s 0,964

                                              (14)

Riešením determinantu dostaneme polynóm: 

( ) ( )+ + + + + + - +3 2
1 1 3 3 2 1s s 2,174 k s 10,55 2,174k k 1,21k 9,39k 10,55k                        (15) 

Ak si stanovíme za cie�  navrhnú�  identifika� ný pozorovate�  so želanými kore� mi 

1 2,3s 3, s 3 j3= - = - ± . V takom prípade želaný charakteristický polynóm bude:  

( ) ( ) ( ) 3 2s 3 s 3 3 j s 3 j3 s 9s 18s 54+ + + + - = + + +                                           (16) 

Porovnáme želaný polynóm s charakteristickou rovnicou. S porovnania konštánt rovnakých 

stup� ov s na � avej a pravej strane dostaneme: 

3

2
1

1 3

0
3 2

s :1 1,

s : 9 2,174 k ,

s :18 10,55 2,174k k ,

s : 54 1,21k 9,39k 10,55.

=

= +

= + +

= - +

                                                       (17) 

Riešením dostaneme hodnoty väzobnej matice: 

1 2 3k 4,139, k 4,829, k 1,55.= = - = -                                                      (18) 

Pri h� adaní prvkov matice K  boli akceptované len reálne korene. Po dosadení do systému 

a prevedenia na systém chybových rovníc ku ktorým pripojíme riadiace vstupné veli� iny 

dostaneme: 

1 1 3

2 1 2 3 1 2

3 1 2 3 1 2

x 4,139x x ,

x 4,826x 1,21x x 0,717u 0,143u ,

x̂ 1,55x 9,39x 0,964x 11,42u 7,284u .

= - +

= - + - -

= - - + -

�� � �
�� � � �
� � � �

                                       (19) 
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Na obr. 3 je zodpovedajúca programová schéma identifika� ného pozorovate� a pripojeného 

k trenažéru a na obr.4 je vizualizácia priebehu stavovej veli� iny 1x  jej odhadu 1x̂ . Na obr.5 je 

zodpovedajúca chyba odhadu 1x�  pre výstup [ ]1y 1 0 0= . 

Obr. 3: Programová schéma identifika� ného pozorovate� a 

4 Výsledky simulácií identifika� ného pozorovate� a 

Stav 1x  objekt trenažér let pri rýchlosti 0,8 M a výške 20 000 ft zodpovedá uhlu trajektórie 

1xq = . Obr.4 dokazuje skuto� nos� , že ak trenažér sa nachádza v ustálenom horizontálnom lete 

a pilot pritiahne riadiacu páku na seba (riadenie jednotkovým skokom), � omu zodpovedá 

pozitívne vychýlenie výškového kormidla a záporný moment okolo prie� nej osi trenažéra tak 

uhol trajektórie 1xq =  narastá dovtedy, kým pilot bude drža�  pritiahnutú riadiacu páku (1 až 

10 sec.). Priebeh grafu dokazuje, že odhad uhla trajektórie q̂  sleduje skuto� ný uhol trajektórie 

q  s dostato� nou dynamikou. Na obr.5 je zobrazený zodpovedajúci priebeh chyby odhadu 

1 1 1ˆx x x= -�  resp. ˆq q q= -� . 
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Obr. 4: Skoková odozva po� as estimácie pozorovate� a pre uhol trajektórie 

Obr. 5: Chyba estimácie pozorovate� a pre uhol trajektórie 
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Z obr.5 je možné vidie� , že chyba odhadu po� as estimácie (10s) neprekro� í hodnotu -0,1, � o 

potvrdzuje správnos�  volenej dynamiky pozorovate� a, pretože estimátor po� as � innosti 

objektu správne odhaduje uhol trajektórie trenažéra. 

Obr. 6: Skoková odozva po� as estimácie pozorovate� a pre uhol nábehu 

5 Záver 

Navrhnutý identifika� ný pozorovate�  sa vyzna� uje ur� itým stup� om redundancie, 

pozorovanie sa vykonáva vo všetkých stavových veli� inách, teda aj tých ktoré môžeme mera�

na výstupe ( )y t . Z h� adiska potrieb analýzy ergatických systémov je dôležitá vlastnos�

prispôsobenia sa nemenným vonkajším podmienkam. Z rozboru vlastností identifika� ného 

pozorovate� a je zrejmé že jeho vlastnosti sa vyzna� ujú statickou chybou ktorú spôsobuje 

matica K . Zvyšovaním hodnoty prvkov tejto matice je možné statickú chybu zmenšova� . 

Ve� ké hodnoty zisku matice K  môžu však spôsobi�  nestabilnú prácu celého systému 

vybaveného pozorovate� om. Priebehy veli� ín 1 3 1 3 1 3ˆ ˆx , x , x , x , x , x� �  pri použití meraného výstupu 

1y , pri riadení náhodným signálom dokazujú, že � innos�  identifika� ného pozorovate� a 

pripojeného do zostavy leteckého trenažéra sa radikálne nezmenila a chyby odhadu sú 

v rozsahu 0,1 pre uhol nábehu trenažéra � o dokumentuje Obr.6. 
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Robotický prieskum prostredia 

� ernák, I., Volner, R., Králík, V. 

Katedra informatiky, PF KU v Ružomberku,  

email: [igor.cernak, rudolf.volner, vaclav.kralik]@ku.sk 

Resumé: 

Na bezpe� nos�  osôb, majetku a služieb sa v sú� asnosti kladie ve�ký význam a sú vyvíjané 

aplikácie a systémy, ktoré tieto úlohy majú ako hlavnú prioritu. Robotické prostriedky sú 

jednou z možností, ako je možné zvýši�  bezpe� nos�  na požadovanú úrove�  v reálnom � ase. Pre 

pokrytie záujmového priestoru, zaistenie efektivity prieskumu a detekcie objektov, sa 

predpokladá použitie viacerých prieskumných subsystémov. Celý systém vrátanie subsystémov 

musí pracova�  v reálnom � ase s možnos�ou centralizovaného aj decentralizovaného systému 

riadenia a spracovania údajov. Riešenie  predpokladá  minimálne pä�  prieskumných 

subsystémov, každý zo šiestimi stup� ami vo�nosti. Subsystémy budú senzoricky nezávislé, 

komunikácia a výmena dát bude prebieha�  medzi subsystémami,  ako aj s centrálnym 

riadiacim systémom. Riešenie musí ponúka�  v   krátkom � ase  prieskum priestoru s cie�om 

získania teoretických i  praktických informácií o záujmovom priestore, o možnostiach 

priestorovej koexistencie robotických prostriedkov,  bez vzájomných kolízií.  

There is very important today to develop such systems and constructions to save and protect 

people, services and property. Robotical means are one of the possibilities how to raise safety 

on the good level in real time. We suppose using of many  research subsystems for the 

covering of the interest environment and background, making effective research and detection 

objects. Whole the system, including subsystems has to work in real time with the possibility 

of central and decentral system of management and data processing. Solution supposes at 

least five research subsystems,  each of them has its own level of the existence. These 

subsystems are going to be independent, communication will be directed among subsystems 

and also central system. Solution of problems has to give research quickly with the aim of 

gaining theoretical and practical information about the interest background. This is 

connected with possibilities in the interest space co – existence of the robotical means without 

any crashes. 
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1 Model robotického prieskumníka 

Použitie bezpilotných prostriedkov na prieskum neznámeho priestoru, predstavuje zložitý 

proces, ktorý v sebe okrem iného zah�� a systémy riadenia a systémy stabilizácie letu, systémy 

prieskumu, komunika� né systémy, ako aj algoritmy pre detekciu objektov. Len správna 

optimalizácia týchto systémov urobí tento proces � asovo efektívnym. Algoritmy pre 

navigáciu, stabilizáciu letu a koordináciu nieko� kých prostriedkov sú� asne, musia by�

robustné a adaptabilné. Vhodným prístupom k návrhu a optimalizácii algoritmov je 

vytvorenie matematického, alebo fyzického modelu. Pre modelovanie a simuláciu za ú� elom 

návrhu algoritmov riadenia, sme sa rozhodli tuto úlohu rieši�  v 2D/3D priestore, pomocou 

robotického kolesového podvozku diferenciálneho typu. Tento prístup nám umož� uje na 

modeli vozidla aplikova�  navrhnuté algoritmy orientácie a navigácie s overením ich rýchlosti. 

Spolupráca s detek� ným systémom nám umožní na modeli definova�  požadavky na kone� ný 

po� et subsystémov, ako aj ve� kos�  plochy prieskumu, vzh� adom na požadovanú rýchlos�

odozvy všetkých subsystémov. Zo simulácií na modeli bude � alej možné optimalizova�

algoritmy, ako aj hardvérové požiadavky na jednotlivé � asti prieskumného prostriedku.  

V kone� nej fáze projektu pôjde o implementáciu hardvérových  a softvérových prostriedkov 

na bezpilotný prostriedok�

1.1 Primárne úlohy, ktoré má autonómny podvozok zabezpe� i�   

a) navigácia, autonómny pohyb, prieskum a tvorba mapy prostredia, 

b) obojsmerná dátová komunikácia, presnos�  a minimálna požadovaná doba prieskumu,   

c) zabránenie kolíziám medzi subsystémami, medzi subjektom a prekážkou, 

d) nosnos�  pre úžitkovú aparatúru – detek� né senzory.

1.1.1 Navigácia prieskumných subsystémov 

• inerciálna so spresnením pomocou sekundárnych senzorov,  

• orienta� né majáky, 

• GPS, 

1.1.2 Antikolízny systém medzi prieskumnými subsystémami a prekážkami  

• ultrazvukové detektory,  

• UV senzory,  

• laserový dia� komer lidar, 

• analýza obrazu z videosekvencie alebo snímok, 
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1.1.3 Dektekcia h� adaného predmetu 

• senzor s dostato� ným odstupom signál/šum, 

• ur� enie smeru a polohy objektu vzh� adom k  súradnej sústave, 

1.1.4 Nosnos�  podvozku 

• je determinovaná úžitkovou aparatúrou, 

• predpokladá sa použitie oto� nej hlavice pre detektory, 

1.1.4 � alšie doplnkové podsystémy 

• napájací systém, 

• systém riadenia a brzdenia motorov, 

• prenosové systémy WiFi, BT, a iné. 

2 Navigácia robotického prieskumníka 

Plánovanie trasy a navigácia spolu predstavujú fundamentálne úlohy mobilnej robotiky v 

zmysle presunu robotického systému z východiskovej pozície do cie� ovej. Na túto trasu sa 

kladú požiadavky: presnos� , � o najkratšia a najhladšia trasa presunu. Paralelne s touto úlohou, 

by mal by�  robotický systém schopný plni� � alšie kognitívne úlohy, ktoré súvisia s 

konkrétnou povahou riešenej úlohy (zbieranie a analýza informácií o prostredí a prekážkach, 

o pohybe ostatných robotov at� .). Vo vnútorných priestoroch nie je možné použi�  signál GPS 

k navigácii robota. Použitie inerciálneho naviga� ného systému (INS) samostatne, alebo v 

kombinácii s odometrickým meraním, vykazuje len krátkodobú presnos� . Chyby, ktoré 

vznikajú sú spôsobené inicializa� ným procesom, chybami spôsobenými pri spracovávaní 

naviga� ných informácií (dvojitá integrácia spôsobuje divergenciu naviga� ných informácii) a 

kumuláciu chýb. Pre dosiahnutie dlhodobej presnosti a stability je preto potrebné integrova�

do naviga� ného systému kognitívne senzory, ktoré interaktívne snímajú bezprostredné okolie 

a na základe tejto informácie, korigujú prejdenú dráhu robotom. Za kognitívny senzor pri 

indoor navigácii je možné do istej miery považova�  laserový dia� komer LIDAR (Light 

Detection and Ranking- svetelná detekcia a ur� ovanie vzdialenosti). 
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Obr.1. Úlohy robotického prieskumníka 

Riadenie pohybu robota v takomto prostredí je cielená aktivita. Úlohy riadenia pohybu robota, 

lokalizácie polohy robota a mapovanie prostredia, sú z poh� adu navigácie fundamentálne. 

Vzájomná interakcia medzi úlohami je determinovaná cie� om robota. Dôležitou úlohou pri 

autonómnom pohybe podvozku v neznámom priestore je zabránenie kolíziám s prekážkami. 

Tieto môžu by�  nepohyblivé, alebo s náhodným a neo� akávaným výskytom s ur� itou 

rýchlos� ou pohybu. Preto musí podvozok obsahova�  anti-kolízny systém s takým 

hardvérovým a softvérovým vybavením, ktorý na tieto kolízie bude vykonáva�  ak� ný zásah 

do riadenia smeru a rýchlosti podvozku. Predpokladáme umiestnenie nieko� kých druhov 

senzorov, tak aby nedošlo ku kolízii, ani s pohyblivými prekážkami. Primárne senzory tohto 

systému budú  aktívne optické senzory na malé vzdialenosti, na vä� šie vzdialenosti to budú 

ultrazvukové senzory. Ako zdroj informácií pre tento systém môže by�  využitý aj senzor, 

ktorý je ur� ený primárne pre úlohy detekcie záujmového objektu. Fúziou dát z týchto 

senzorov dostaneme informáciu o priestore okolo podvozku. Cie� om prieskumu bude 

informácia o polohe záujmových objektov. � alšou možnos� ou bude detekcia signálov, ktoré 

vznikajú pri fyziologických procesoch napríklad tep srdca, teplota tela a iné signály, ktoré sú  

spojené s živými organizmami. Spracovanie informácií o polohe objektov z týchto 

prieskumných prostriedkov predpokladáme centralizovaným systémom, ale pohyb a prieskum 

priestoru by mal by�  v prípade poruchy centralizovaného riadenia aj autonómny. Dôležitým 

faktorom pri návrhu systému sú aj systémy podpory, ako sú zdroje energie, systémy ovládania 
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motorov, prenosové prostriedky, a podobne. Energetické zdroje determinujú � asovú 

vytrvalos�  v prieskume, ale aj nosnos�  pre užito� né zariadenie. V niektorých prípadoch 

energetické zdroje tvoria až tretinu hmotnosti daného zariadenia. Pre takéto modelovanie 

spojené s vývojom a optimalizáciou algoritmov, je ve� mi dôležitý výber vhodného podvozku. 

Na základe nami definovaných parametrov, sme sa snažili nájs�  existujúci vhodný robotický 

podvozok.  Ako vhodné sa javí použitie mobilnej robotickej platformy X80.  

Obr.2  Robotický podvozok X80 

2 Záver 

Úlohy spojené s autonómnym prieskumom pomocou bezpilotných prostriedkov v sebe zah�� a 

nieko� ko zložitých a na sebe závislých algoritmických procesov. Ich správna � innost je 

dôležitá, pre dosiahnutie výsledného cie� a. Preto sme sa rozhodli, že pre vývoj riadiacich 

algoritmov prioritne zvolíme autonómny prostriedok, ktorý sa pohybuje v 2D priestore. 

Týmto si overíme niektoré hypotézy o rýchlosti obnovenia informácie o polohe objektu, 

o optimálnom po� te prostriedkov preh� adávania priestoru a podobne. Takto získané algoritmy 

a postupy budeme neskôr  aplikova�  a optimalizova�  v autonómnych vzdušných 

prostriedkoch. 
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Katedra leteckých elektrotechnických systém� , Fakulta vojenských technologií, Univerzita 

obrany, Kounicova 65, 662 10 Brno, email: [filip.cerny, radek.bystricky]@unob.cz  

Resumé: 

Mikroprocesorový neoptický sledovací systém je systém založený na snímání a vyhodnocování 

tepelné informace o objektu vyza� ujícím teplo v reálném � ase. Ke snímání tepla slouží 

termální MEMS sensor (D6T-44L-06), který p� evádí neelektrickou veli� inu (teplo) na veli� inu 

elektrickou (binární kód). Dle zvoleného typu disponuje sensor 16, respektive 8 rozlišovacími 

body, z nich každý udává binární hodnotu o teplot�  objektu v daném prost� edí a také o teplot�

samotného prost� edí. Hodnoty nam�� ené sensorem jsou pomocí sb� rnice I2C p� edány 

� ídícímu mikroprocesorovému systému DVK90CAN1, který obsahuje pot� ebné periferie 

k obsluze mikropo� íta� e AT90CAN128. Pomocí programové rutiny, napsané v jazyce C pro 

mikropo� íta� e, jsou tyto informace uloženy do pam� ti a dále p� edány pomocí sb� rnice RS232 

do nad� azeného PC, který disponuje ovládacím softwarem celého systému, jež je vytvo� en 

v prost� edí LabVIEW 2011. Operátor, obsluhující tento � ídící software, by m� l být schopen 

pomocí � ídícího softwaru volit mezi dv� ma režimy, a sice manuálním (kde vyhodnocuje 

potenciál jednotlivých objekt�  operátor), nebo automatickým (kde vyhodnocuje potenciál 

jednotlivých objekt�  systém na základ�  vestav� né, resp. naprogramované logiky). Ú� elem 

systému je na základ�  vyhodnocené tepelné informace sledovat daný objekt a neustále 

ov�� ovat, nachází-li se zam�� ený objekt ve st� edu zorného pole sensoru. Za ú� elem schopnosti 

sledování byl sestaven kardan� v rám se dv� ma stupni volnosti, v jehož vnit� ním ráme� ku je 

uchycen tepelný sensor. K realizaci návrhu tohoto Cardanova rámu byla využita metalická 

stavebnice Merkur. Tato stavebnice umož� uje zna� nou kreativní � innost, a také možnost 

pom� rn�  krátké doby p� ípadné p� estavby, což je fázi realizace návrhu velkým p� ínosem. K 

sestavenému Cardanovu záv� su jsou p� ipojeny dva servomechanismy. Ty jsou � ízeny na 

základ�  povel�  z � ídícího PC a to skrze mikropo� íta� , generující PWM signálu. M� ní tedy 

svou výstupní polohu a natá� ejí tak vn� jší a vnit� ní ráme� ek Cardanova záv� su. 
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Microprocessor non-optical tracking system is a system based on the detection and evaluation 

of thermal information about the object, which radiates heat in real time. Heat is captured by 

thermal MEMS sensor (D6T - 44L - 06). The sensor converts non-electrical values (heat) in 

electrical quantity (binary code). According to the selected type has the sensor 16, 

respectively 8 distinctive points (pixels). Each of them specifies a binary value of the object’s 

temperature. Mmeasured values are sent through the I2C bus to the microcontroller 

AT90CAN128. Using software routines written in C for microcontrollers, these values are 

stored in the memory and they are sent through RS232 to the PC. In the PC there is Control 

software, which is created in LabVIEW 2011. Operator should be able to use this Control 

software to choose between two modes, namely manual (Operator evaluates all information) 

or automatic (Control software evaluates all information thanks to programmed logic). The 

purpose of the system is based on the evaluation of thermal information to track the object 

and constantly verify if the object is focused in the center of the field of view. For the purpose 

of tracking capability has been established Cardan suspension with two degrees of freedom. 

In the inner frame there is mounted thermal sensor. In the development phase of the Cardan 

suspension we used a specialized metallic building kit. Building kit allows considerable 

creative activity and the possibility of relatively short period for possibly rebuilding. This is a 

great benefit in the development phase. Assembled Cardan suspension includes two servos. 

Servos are directing according to commands from the microcontroller, respectively Control 

software. For directing servos we used a generator of PWM signal (Timer/Counter in the 

microcontroller). Servos are changing their output position. Thanks to this fact, servos rotate 

with outer and inner frame of the Cardan suspension. 

1 Úvod 

Každý živý organismus, avšak vymezme se pouze na lidské a zví�ecí, má tendenci získávat 

informace o svém okolí a o dalších organismech, které se v n� m nacházejí. A�  už z d� vodu 

obživy, u� ení se nebo obrany sebe sama, � i dokonce útoku. Takovýto objekt, který získává 

tyto informace ve sv� j prosp� ch, ozna� ujeme za pozorovatele. Objekt, který nám tyto 

informace poskytuje, a�  v� dom� , � i nev� dom�  ozna� ujeme pojmem sledovaný objekt. 

Lze tedy tvrdit, že sledování je jakási � innost, pomocí které je monitorováno chování 

sledovaných objekt� . 

Pozorovatel, jakožto živý organismus, má r� zné metody, v tomto p�ípad�  lépe �e� eno smysly, 

pomocí kterých tyto informace získává. Nap�íklad konkrétn�  u � lov� ka je to hmat, � ich, sluch, 
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zrak a chu� . Jiné živé organismy nap�íklad dokáží vnímat i slabé elektrické impulsy nebo 

teplo vydávané sledovanými objekty atd. Oblast použití a i dosah jednotlivých smysl�

pozorovatel� , se m� že zna� n�  lišit a to také v závislosti na okolním prost�edí. V ur� itých 

p�ípadech lze navíc tvrdit, že n� které smysly mohou p� sobit i rušiv�  v�� i ostatním. Nap�íklad, 

když se snaží � lov� k uplatnit sv� j zrakový vjem, m� že t�eba hluk okolí p� sobit rušiv�  tím, že 

odvádí jeho pozornost a snižuje koncentrovanost. 

Z pohledu techniky je zajímavé tyto vlastnosti a vjemy p�enést na stroje a nahradit tím nutnost 

lidské práce, která je velmi � asto ovliv� ována vn� jšími podmínkami, a�  už psychického, � i 

fyzického rázu. Ú� elem je také rozší�it dosah zmín� ných vjem�  a zdokonalit schopnosti p�i 

vykonávání práce. 

V praxi se b� žn�  setkáváme s elektrooptickými systémy, kde se vyhodnocují informace na 

základ�  dopadu sv� tla, infra� erveného zá�ení nebo UV zá�ení na citlivé plochy. Systémy 

vyhodnocující tyto informace jsou schopny sledovat další objekty, nap�íklad infra� erven�

navád� né �ízené st�ely sledující objekty, které mají za úkol zlikvidovat nebo naopak objekty, 

které sledují tyto st�ely za ú� elem své ochrany a vytvo�ení protiopat�ení. 

Chceme-li nap�íklad sledovat osoby (lidi), je zajímavé využití informací ze snímání lidského 

tepla, jelikož každý žijící � lov� k vyza�uje ur� ité teplo. Hodnota lidského tepla se p�i 

normálním režimu pohybuje obvykle v rozmezí 35°C až 37°C, p�i t� chto teplotách standardn�

fungují všechny orgány a funkce pot�ebné k životu. Teploty nižší než 35°C zna� í podchlazení 

a teploty vyšší než 37°C zna� í hore� ku a indikují nap�íklad p�ítomnost viru, bakterií, � i 

infekce v lidském t� le. 

 V praxi se proto b� žn�  využívají termovizní systémy ur� ené ke skenování okolních 

teplot a to za ú� elem zjišt� ní p�ítomnosti osob. Tyto systémy velmi � asto využívají nap�íklad 

složky policejních sbor� , p�i pátrání po ztracených nebo všeobecn�  hledaných osobách. 

Tepelná informace má tedy velký potenciál. Existuje i obor zvaný termografie, který se 

zabývá analýzou a m�� ením teplotních polí bezdotykovou metodou [1]. 

2 Návrh realizace systému 

� asto je velmi d� ležité a mnohdy dokonce nutné, aby sledovací systémy fungovaly 

autonomn� , respektive automaticky a nevyžadovaly ke své � innosti neustálou vn� jší kontrolu 

(obsluhu). P�íkladem m� že být robotický systém strážící letištní plochy proti vn� jším 

pozemním narušitel� m, který pracuje autonomn� . 
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Za tímto ú� elem je konstruován automatizovaný Mikroprocesorový neoptický sledovací 

systém. 

�

Obr. 1:  Blokové schéma sytému 

Mikroprocesorový neoptický sledovací systém je systém založený na snímání a 

vyhodnocování tepelné informace o objektu vyza�ujícím teplo v reálném � ase. Ke snímání 

tepla slouží termální MEMS sensor (D6T-44L-06), který p�evádí neelektrickou veli� inu 

(teplo) na veli� inu elektrickou (binární kód). 

Dle zvoleného typu disponuje sensor 16, respektive 8 rozlišovacími body, z nich každý udává 

binární hodnotu o teplot�  prost�edí v daném prostoru a o teplot�  objektu v tomto prost�edí. 

Hodnoty nam�� ené sensorem jsou pomocí sb� rnice I2C p�edány �ídícímu 

mikroprocesorovému systému, který obsahuje vyhodnocovací mikropo� íta�  AT90CAN128 

s pot�ebným firmware. 

Pomocí programové rutiny, napsané v jazyce C pro mikropo� íta� e, jsou tyto informace 

uloženy do pam� ti a dále p�edány pomocí sb� rnice RS232 do nad�azeného PC, který 

disponuje �ídícím softwarem celého systému a je vytvo�en v prost�edí LabVIEW 2011. 

Operátor, obsluhující daný PC, by m� l být schopen pomocí �ídícího softwaru volit mezi 

dv� ma režimy, a sice manuálním (kde vyhodnocuje potenciál jednotlivých objekt�  operátor) 

nebo automatickým (kde vyhodnocuje potenciál jednotlivých objekt�  systém na základ�

vestav� né, resp. naprogramované logiky). 

Ú� elem systému je na základ�  vyhodnocené tepelné informace sledovat daný objekt a 

neustále ov�� ovat, nachází-li se zam�� ený objekt ve st�edu zorného pole sensoru. Za ú� elem 

schopnosti sledování byl sestaven Cardan� v záv� s se dv� ma stupni volnosti, v jehož vnit�ním 

ráme� ku je uchycen tepelný sensor.  

K realizaci návrhu tohoto Cardanova záv� su byla využita metalická stavebnice. K 

sestavenému Cardanovu záv� su jsou p�ipojeny dva servomechanismy. Ty jsou �ízeny na 

základ�  povel�  z �ídícího PC a to skrze mikropo� íta�  generující PWM signál. 
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Servomechanismy tedy m� ní svou výstupní polohu a natá� ejí tak vn� jší a vnit�ní ráme� ek 

Cardanova záv� su. 

2.1 Mechanická konstrukce 

Základem mechanické � ásti je rám ve tvaru písmene C, nazývejme jej proto C-rám. Takovýto 

C-rám tvo�í pevnou základnu pro uchycení, neboli zav� šení vnit�ního a vn� jšího ráme� ku 

Cardanova záv� su (Obr.�  2.). C-rám m� že být dále p�ipevn� n k další pevné základn�  nebo 

více základnám, jako jsou nap�íklad stoly, zdi atd.  

Obr. 2: Vnit � ní a vn� jší Cardan� v ráme� ek

Pro prakti� nost si rozd� lme tento C-rám na t� i � ásti (Obr. 3), a sice (1) dolní základnu, (2) 

stojinu a (3) rameno. 
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Obr. 1: D� lení C-rámu 

Jelikož servomechanismy mají otá� et ráme� ky, které mají vyšší váhu, je nutné, aby byla 

základna, resp. C-rám co možná nejstabiln� jší. D� vodem je, že by p�i práci servomechanism�

a výsledným pohybem obou ráme� k�  by mohlo docházet k rozkmitávání základny a tím 

pádem nap�íklad nastavení špatné, resp. necht� né polohy.  

Z toho d� vodu je na stojinu, rameno i dolní základnu, p�i použití stavebnice, aplikována �ada 

výztuh. Na výztuhy byly použity nej� ast� ji kusy stavebnice ve tvaru L, které jsou svou 

povahou rozložení p� sobících sil nejvýhodn� jší. Zaru� ují vysokou pevnost a tím pomáhají 

vytvá�et požadovanou stabilitu.  

K C-rámu je tedy dále p�ipevn� n vn� jší ráme� ek (obr. 2) s vnit�ním ráme� kem (obr. 2). Oba 

ráme� ky jsou d� lány � tvercov� . Vn� jší ráme� ek umožnuje vnit�nímu ráme� ku otá� ení až 360° 

kolem své osy otá� ení. Toho parametru však není využito. P�i realizaci vn� jšího a vnit�ního 

ráme� ku byly již využity plastové komponenty v kombinaci s kovovými. Plastové kusy jsou 

zde umíst� ny pro vytvo�ení osy otá� ení, respektive pro možnost uchycení osy. Tyto platové 

kusy jsou již však pom� rn�  pružné a váha kovových kus�  by je mohla natolik zatížit, že by 

docházelo k jejich ohýbání, respektive prohýbání. Za ú� elem se zabrán� ní t� mto nežádoucím 

jev� m je nutné op� t vytvo�it pot�ebné výztuhy, ty však navyšují celkovou hmotnost ráme� ku. 

Dolní základna (1) 

Stojina (2) Rameno (3) 
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Ovšem v celkovém pojetí je tato p�idaná hmotnost minimální. Vn� jší ráme� ek je vytvo�en 

pomocí plných obdélníkových kus�  pro snadn� jší uchycení servomechanism� . Vnit�ní 

ráme� ek je oproti vn� jšímu ráme� ku vytvo�en sendvi� ovou konstrukcí a to z d� vodu snížení 

hmotnosti a bytelnosti. 

2.1.1 Elektrická � ást 

K výsledné konstrukci jsou p�ipevn� ny dva servomechanismy, ty jsou ovládány dle p�íkaz�

z nad�azeného PC. Servomechanismy otá� ejí vn� jším a vnit�ním ráme� kem. První 

servomechanismus je p�ipevn� n na top C-rámu a p�es h�ídelku je p�ipevn� n k vn� jšímu 

ráme� ku, zajiš� uje tak otá� ení kolem osy y. Jak již bylo zmín� no výše, je to z d� vodu, aby 

celá hmotnost obou ráme� k�  „neležela“ p�ímo na servomechanismu. Druhý 

servomechanismus je p�ipevn� n z boku k vn� jšímu ráme� ku a p�es h�ídelku je dále p�ipevn� n 

k vnit�nímu ráme� ku. To zajiš� uje otá� ení kolem osy x (obr. 4).  

�

Obr. 4: Uchycení servomechanism�

V takovémto p�ípad�  je nutno uvážit hmotnost servomechanismu ov�� it, zdali tato hmotnost 

nep� sobí natolik, aby se konstrukce ráme� k�  vychylovala z osy a p� sobila nep�ízniv�  p�i 

práci servomechanism� . Je nutné tedy brát v potaz p�ípadné váhové vyvažování konstrukce a 

s ním i dopady na celkovou hmotnost ráme� k� . 

Ke konstrukci byly tedy p�ipojeny dva servomechanismy HS-5625MG firmy HiTEC 

(http://www.hitecrcd.com) s výstupním momentem 7,9 kg/cm, p�i napájení 4,8 V. Rozm� ry 
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servomechanismu jsou 40,6 x 19,8 x 37,8 mm (1,59 x 0,77 x 1,48 in). Hmotnost 

servomechanismu je pak 60 g. 

�

Obr. 5: Rozm� ry servomechanismu HS-5625MG [2] 

�

Obr. 6: Servomechanismus HS-5625MG [2] 

Z parametr�  udávaných výrobcem vyplývá, že servomechanismy jsou posta� ující pro 

manipulaci s konstrukcí. Toto tvrzení bylo ov�� eno i praktickými zkouškami.     
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3 Záv� r 

Úkolem bakalá�ské práce bylo vytvo�it mikroprocesorový neoptický sledovací systém, který 

bude komunikovat s nad�azeným po� íta� em a poskytovat operátorovi (uživateli) informace o 

objektech, které se nacházejí v jeho oblasti zájmu. Na základ�  instrukcí pak bude tyto objekty 

sledovat. 

Cardan� v záv� s byl vytvo�en a sestaven se zám� rem jeho snadné p�enositelnosti, a oblasti 

použití. Díky vytvo�ení C-rámu a pom� rn�  široké podstav�  jej lze snadno umístit (uchytit) na 

r� zné základny a v r� zných polohách.    

Podstatou systému je bezdotykové m�� ení teploty, k tomu byl využit termální sensor D6T-

44L-06. Sníma�  komunikuje se systémem pomocí sb� rnice (rozhraní) i2c, mezi jednotlivé 

� ásti komunikace bylo nutné dát � asová zpožd� ní, která však znateln�  nikterak neovliv� ují 

proces m�� ení a reprezentace dat v PC. Hodnoty teplot jsou zobrazeny na textovém displeji. 

Prvním ideálním rozší�ením systému, by mohlo být vytvo�ení barevného displeje, který by 

krom�  textové hodnoty teploty zobrazoval i podbarvení pro názorn� jší vizuální p�edstavu. 

Snahou bylo vytvo�it co možná nejjednodušší obsluhu systému, jelikož jednoduchým v� cem 

se lze snadn� ji p�izp� sobit a tím lépe využívat všech jejich možností. Snahou tedy je, aby byl 

systém maximáln�  automatizovaný, což ovšem pom� rn�  st� žuje vývoj programu. Aby byla 

uživateli co nejvíce usnadn� na obsluha, obsahuje software �adu vestav� ných tzv. „Self-

Test� “, které mají za úkol kontrolu systému a také �ešení p�ípadných problém� . 

Nap�íklad ur� itý problém by mohl nastat v komunikaci mezi mikropo� íta� em a PC, kde byla 

využita sb� rnice RS-232. Z toho d� vodu byly do systému zabudovány programové kontroly, 

které ov�� ují p�ijatá data z mikropo� íta� e a v p�ípad�  nesrovnalostí uchovávají poslední 

správnou hodnotu do té doby, dokud nebude problém vy�ešen automatickým restartem 

komunikace sb� rnice nebo zásahem operátora. Dalším možným rozší�ení systému, by mohla 

být náhrada sb� rnice RS-232, nap�íklad za moderní sb� rnici USB 3.0. 

 Systém je nastaven tak, že má sledovat nejvyšší hodnotu teploty (p�i automatickém 

režimu) v zorném poli sníma� e, avšak hodnoty vyšší než 40 °C nemají být brány v úvahu. 

Nevýhodné je, že teploty m�� ené sníma� em jsou do zna� né míry ovlivn� ny vzdáleností zdroj�

snímaného tepla. Z toho vyplývá, že systém by mohl být zmaten jiným zdrojem tepla, který je 

ve v� tší vzdálenosti, avšak m� že p�ipomínat lidský zdroj tepla. Jedno z možných �ešení by 

mohlo být využití jiného typu sensoru. 
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Zvyšovanie funkcionality FMCW rádiovýškomera 

Increasing of functionality of FMCW radar altimeter
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email: [marek.ceskovic jan.labun, pavol.kurdel, viktor.kepesi]@tuke.sk  

Resumé: 

� lánok sa zaoberá problematikou leteckých rádiových výškomerov malých výšok so 

zameraním na možnos�  simulácie a merania malých výšok v uzavretých priestoroch, alebo v 

� lenitom teréne, formou vyhodnocovania dynamickej zmeny výšky adekvátnou dynamickou 

zmenou vzdialenosti. V � lánku popisovaná metóda verne imituje zmenu výšky v statickom, ale 

aj dynamickom režime a umož� uje spo�ahlivo eliminova�  vplyv parazitných odrazov 

vyžarovanej elektromagnetickej energie od okolitého prostredia a od zeme. Použitím tejto 

metódy odpadá pri testovaní nutnos�  vykonávania letových meraní, � ím sa okrem významnej 

finan� nej úspory vytvára priestor pre realizáciu pokra� ujúceho výskumu v oblasti zvyšovania 

presnosti merania malých výšok rádiovými výškomermi. 

 The article deals with problematic of small height radar altimeters, focusing on 

possibility of height simulation and measurement in closed environment or in rugged terrain, 

by the evaluation of the dynamic height change via the adequate dynamic distance change. 

Method described in this article truly imitates the height change in static and also in dynamic 

regime and it also eliminates parasitic reflections of electromagnetic energy from 

surrounding environment. This method is cost saving because there is no more need to do 

flight experiments and measurements and it also creates a space for research in improving 

measurement accuracy of small height radar altimeters. 

1 Úvod 

� Pre zabezpe� enie bezpe� nosti letu a lietadla sa na palube využívajú mnohé asisten� né 

systémy, ktorých úloha je v prvom rade informova�  posádku o vzniku možnej nebezpe� nej 

situácie, prípadne priamo ponúknu�  posádke riešenie k jej odvráteniu. � íslicová technika 

umožnila vytvori�  komplexné systémy monitorovania letových parametrov a iných systémov 

lietadla do takej miery, že moderné avionické systémy dokážu autonómne rozpoznáva�  rôzne 

nebezpe� né situácie a následne sú schopné ponúknu�  posádke riešenie na ich odvrátenie. V 

prípade zlyhania posádky dokážu dokonca na nevyhnutný � as prebra�  riadenie letu a lietadla. 
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Spomínané systémy však nie je možné z ekonomických, konštruk� ných a prevádzkových 

dôvodov a obmedzení inštalova�  na malé lietadlá a vrtu� níky. Obzvláš�  zranite� nou skupinou 

lietajúcich prostriedkov sú práve vrtu� níky, ktoré sú schopné vzletu a pristátia aj v 

zastavaných oblastiach a v� aka tomu sú masívne využívané na záchranné práce. Rovnako ako 

v prípade civilných dopravných lietadiel, aj v tomto segmente dochádza pomerne � asto k 

nehodám typu CFIT, teda k riadenému letu lietadla/vrtu� níka do terénu. Cestou zvýšenia 

bezpe� nosti v prevádzke malých lietadiel a vrtu� níkov by bolo zavedenie jednoduchého 

systému, ktorého doplnením do obvodov rádiového výškomera typu FMCW, by bolo možné 

varova�  pred nebezpe� enstvom nárazu do terénu. Pre ú� ely vývoja a pre experimentálne 

merania na takýchto zariadeniach je ale potrebné verne imitova�  dynamickú zmenu výšky pre 

rádiový výškomer. Toto imitovanie má však svoje úskalia, ktoré je skoro nemožné obís�  v 

laboratórnych podmienkach. � lánok okrem iného prezentuje novú metódu, ktorá  umož� uje 

vernú imitáciu zmeny výšky v statickom, ale aj dynamickom režime so spo� ahlivou 

elimináciou parazitných odrazov od okolitého prostredia a zeme. 

2 Rádiovýškomer malých výšok 

 Rádiový výškomer pracuje vo svojej podstate ako radarový mera�  vzdialenosti. Jeho 

bloková schéma pozostáva z vysiela� a, prijíma� a, vyhodnocovacích a anténnych obvodov. 

Vysiela�  vyžaruje prostredníctvom vysielacej antény smerom k zemi vysokofrekven� ný, 

frekven� ne modulovaný signál. Tento signál sa od zemského povrchu odráža naspä� , smerom 

k lietadlu, kde je zachytený prijímacou anténou a následne vstupuje do prijíma� a. � asové 

oneskorenie medzi vyslaným a prijímaným signálom je úmerné výške letu lietadla. 

Rádiovýškomery typu FMCW využívajú pri vyhodnocovaní výšky porovnávanie okamžitej 

hodnoty frekvencie medzi vyžarovaným a po odrazení prijatým vysokofrekven� ným 

signálom. Výsledkom porovnania týchto dvoch signálov je rozdielová frekvencia, ktorá je 

úmerná meranej výške letu – kolmej vzdialenosti medzi lietadlom/vrtu� níkom a zemou. 

 Rádiovýškomery malých výšok sú konštruované tak, aby boli schopné mera�  výšku v 

rozsahu 0 až 750 metrov. Naj� astejšie pracujú s vyžarovacím výkonom v rozsahu približne od 

0,5W do 1W. Ak používame a prevádzkujeme rádiový výškomer v uzavretých priestoroch 

laboratória s vyžarovaním VF energie prostredníctvom antén, stretneme sa s problémom 

odrazu vyžarovanej elektromagnetickej energie od okolitého prostredia, � ím sa zahlcujú 

vlastné vyhodnocovacie obvody rádiovýškomera. Takým spôsobom je preto nemožné 

zabezpe� i� � o i len základnú funk� nos�  rádiovýškomera pri meraní ve� mi malých výšok. 

Preto sa na Katedre avioniky vo vedecko-výskumnej � innosti h� adal spôsob a metóda ako 
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vytvori�  také prostredie, kedy odrazy nebudú ovplyv� ova�  štandardnú � innos�  prijíma� a 

rádiového výškomera. Dosiahnuté výsledky vo forme návrhu novej progresívnej metódy 

umož� uje bez- odrazové meranie nielen v uzavretých priestoroch, ale aj vo vonkajšom 

prostredí - elimináciou odrazu od budov, stromov a od zeme. V tomto prípade je potom 

možné relatívne jednoduchým spôsobom simulova�  dynamickú zmenu výšky s reálnymi 

hodnotami vertikálnej zložky rýchlosti. 

2.1 Vytvorenie pracovísk s možnos� ou imitácie zmeny výšky 

 Na Katedre avioniky prebiehajú v sú� asnosti pokra� ujúci výskum zvyšovania 

presnosti merania výšky a výskum možnosti využitia rádiového výškomera typu FMCW ako 

varovného zariadenia, upozor� ujúceho pilota pred hroziacou zrážkou s terénom. Pre ú� ely 

týchto výskumných úloh bolo potrebné zostavi�  dve meracie pracoviská. Na prvom 

pracovisku bolo potrebné imitova�  zmenu výšky v statickom režime, a na druhom pracovisku 

imitova�  túto zmenu výšky v dynamickom režime. Statickým režimom je myslená 

skuto� nos� , kedy by sa imitovala zmena výšky s pevne stanoveným krokom. V dynamickom 

režime bolo potrebné túto výšku imitova�  tak, aby imitovala približovanie sa 

lietadla/vrtu� níka k terénu s istou rýchlos� ou. 

2.1.1 Pracovisko pre statický režim 

 Pracovisko pozostáva z nasledujúcich hlavných � astí tak, ak je to na obrázku 2: 

· Stend rádiovýškomera RV5 

· Pohyblivý anténny systém 

· DAQ prevodník National Instruments 

· PC so softvérom LabView a Matlab 

· Špeciálny odrazový panel 

 Merania sú vykonávané tak, že imitácia zmeny výšky sa prevádza posúvaním 

anténneho systému vo� i pevnému špeciálnemu odrazovému panelu. Následkom tejto zmeny 

je vznik rozdielovej frekvencie, ktorá je prevedená DAQ prevodníkom na � íslicový signál, a 

následne je zobrazená pomocou virtuálneho prístrojového panelu v programe LabView. 

Pomocou tohto programu sa vykonáva aj záznam nameraných údajov, ktorý je možné neskôr 

zobrazi� , ale aj spracova�  pomocou programu Matlab. Tento typ merania umož� uje imitova�

zmenu výšky v rozsahu 0 až 6 metrov. 
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Obr. 2: Bloková schéma pracoviska 

 Pre zvýšenie tohto rozsahu je nutné pozmeni�  meranie a to tak, že anténny systém sa 

stane pevným, a pohybova�  sa bude špeciálnym odrazovým panelom. Za týmto ú� elom sa 

tento odrazový panel inštaloval na mobilnú plošinu, ktorej náh� ad je na obrázku 3. 

Presunutím sa z laboratória na chodbu Katedry avioniky bolo možné simulova�  zmenu výšky 

v rozsahu 0 až 64 metrov. Možnosti tohto pracoviska však neposta� ujú pre potrebu imitácie 

dynamickej zmeny výšky, preto bolo potrebné tento merací re� azec vhodne upravi� . 

2.1.2 Pracovisko pre dynamický režim 

 Hlavným ú� elom imitácie dynamickej zmeny výšky rádiovýškomera je vytvori�  také 

podmienky, ktoré by umožnili sledova�  vznik Dopplerovho prírastku frekvencie, ktorý je 

úmerný rýchlosti približovania sa terénu, v prípade ak sa jedná o skuto� né lietadlo/vrtu� ník. 

Za predpokladu, že je možné ur� i�  hodnotu tohto Dopplerovho prírastku frekvencie, pomer 

skuto� nej výšky letu a hodnoty Dopplerovej frekvencie bude ur� ova� � as, kedy bude skuto� ná 

�

Obr.3: Mobilný odrazový panel 
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výška letu rovná nule – teda dôjde k nárazu do terénu. Táto hypotéza zárove�  umož� uje 

realizova�  jednoduchý varovný systém. 

 Rádiový výškomer typu FMCW porovnáva priamo vyžarovaný frekven� ne 

modulovaný signál s odrazeným signálom, a výsledkom tohto porovnania je rozdielová 

frekvencia. Táto rozdielová frekvencia je úmerná aktuálnej výške letu. Postupným zosilnením 

tejto frekvencie, obmedzením, tvarovaním a detekciou sa z rozdielového signálu vytvára sled 

impulzov kladnej polarity, ktorý sa následne integruje a premie� a na jednosmerné napätie, 

rovnako kladnej polarity, ktoré je úmerné aktuálnej výške. Práve Dopplerov efekt spôsobí 

skuto� nos� , že po� et impulzov v rámci modula� nej polperiódy prijímaného signálu nebude 

rovnaký. Sledovaním rozdielu po� tu týchto impulzov je možné identifikova�  prítomnos�

Dopplerovej frekvencie v rozdielovom signály a na jeho základe ur� i� , � i sa lietadlo/vrtu� ník 

približuje k zemskému povrchu a akou rýchlos� ou. 

 Pracovisko pre imitáciu dynamickej zmeny výšky si vyžadovalo opa� ný prístup, ako 

to bolo v prípade pracoviska pre imitáciu v statickom režime. Stend rádiovýškomera RV5 

bolo potrebné nainštalova�  na riadite� ný objekt schopný dosiahnu�  relatívne vysoké rýchlosti, 

pri ktorých vzniká Dopplerov efekt. Po úvahe bolo rozhodnuté nainštalova�  stend do 

osobného automobilu. Táto úprava však priniesla problém z h� adiska napájania stendu, 

nako� ko napájacie napätie už nebolo možné privádza�  predlžovacími vodi� mi. Za týmto 

ú� elom bolo vytvorené autonómne napájanie, pozostávajúce zo sériového zapojenia dvoch 

autobatérií (jednosmerných 24V) a statického meni� a, ktorý transformoval 24V na 

115V/400Hz. Odber celej sústavy stendu RV5 spolu so statickým meni� om bol 3,5A. Po� as 

testovacej prevádzky 30 minút nepokleslo svorkové napätie autobatérií pod 24,3V. 

�

Obr. 3.: Náh� ad na stend RV5 spolu s napájaním v automobile 

 Požiadavkou bola potreba vytvorenia vhodného anténneho systému, ktorý by bolo 

možné pripevni�  na strechu osobného automobilu. Na tieto ú� ely bol využitý pozd�žny strešný 
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nosi� , na ktorý sa pripevnila konštrukcia s anténami pomocou prie� neho strešného nosi� a. 

Kolmos�  smerovania anténneho systému je možné nastavi�  pomocou nastavovacích skrutiek, 

� ím sa zabezpe� í priame smerovanie na špeciálny odrazový panel. Samotné merania boli 

vykonávané na komunikácii v rámci areálu Leteckej fakulty, kde bol braný oh� ad na 

zachovanie bezpe� nosti obsluhy, ale aj okolia. 

Obr. 5: Náh� ad na anténny systém 

Obr. 6: Náh� ad na jednotlivé prvky meracieho re� azca 

 Po vykonaní prvých overovacích meraní s pozitívnym výsledkom, kedy sa potvrdili 

vstupné predpoklady, sa pristúpilo k riadnym meraniam. Pre potvrdenie vzniku kladného, ale 

aj záporného Dopplerovho prírastku frekvencie sa vykonala séria meraní smerom 

k odrazovému panelu, a tiež od odrazového panela. Výsledný rozdiel v po� te impulzov v 

rámci polperiód je ilustrovaný na nasledujúcich grafoch (závislos�  rozdielu po� tu impulzov na 

rýchlosti). Z grafov je zrejmé, že s narastajúcou rýchlos� ou vozidla sa zvyšoval aj rozdiel 

po� tu impulzov, ktorý je úmerný Dopplerovmu prírastku frekvencie. Praktickým meraním sa 

potvrdili všetky teoretické závery a predpoklady s ktorými sa vstupovalo do procesu 

vyhodnocovania Dopplerovskej frekvencie. 
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Obr. 7: Závislos�  zmeny po� tu impulzov na rýchlosti 

Obr. 8: Tvorba impulzov vplyvom Dopplerovho efektu smerom k panelu 

Obr. 9: Tvorba impulzov vplyvom Dopplerovho efektu smerom od panelu 

5 DOSIAHNUTÉ VÝSLEDKY 

 Funk� né pracovisko pre simulovanie dynamickej zmeny výšky rádiovýškomera 

malých výšok bolo vytvorené na základe patentu, ktorého autormi a vlastníkmi sú príslušníci 

Katedry avioniky. Samotný varovný systém bol realizovaný pomocou naprogramovaného 

mikrokontroléra, ktorý vyhodnocoval po� et impulzov v rámci jednej modula� nej periódy tak, 

ako je to zobrazené na obrázkoch 8 a 9. V prípade, že bol po� et impulzov vyrovnaný, obvod 

pracoval v ustálenom režime. Ak však vplyvom dynamickej zmeny výšky, vzniknutím 

Dopplerovho prírastku frekvencie, sa táto rovnováha porušila, vznikol rozdiel v po� te 

impulzov, ktorý bol zaznamenaný a vyhodnotený, a následne sa spustila signalizácia 
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varovania pred možným nárazom do terénnej prekážky. Navyše po� as meraní pri rôznych 

rýchlostiach približovania sa stendu smerom k odrazovému panelu – odrazovej ploche a ako 

terénnej prekážke, vyšla najavo takmer lineárna závislos�  rozdielu v po� te impulzov na 

rýchlosti približovania sa mobilného stendu, ako je to ilustrované v nasledujúcej tabu� ke. 

Tabu� ka nameraných hodnôt 

Rýchlos�  vrtu� níka
[km/h] 

Vertikálna zložka 
rýchlosti [m/sek] 

Rozdiel v po� te 
impulzov [N] 

Dopplerovská frekvencia 
[Hz] 

10km/hod 2,77 m/sek 0,6 82Hz 
20km/hod 5,55 m/sek 1,0 163Hz 
30km/hod 8,33 m/sek 1,6 245Hz 
40km/hod 11,11 m/sek 2,1 326Hz 
50km/hod 13,88 m/sek 2,7 407Hz 
60km/hod 16,66 m/sek 3,3 489Hz 
70km/hod 19,44 m/sek 3,8 570Hz 
80km/hod 22,22 m/sek 4,4 652Hz 
90km/hod 25,00 m/sek 4,9 734Hz 
100km/hod 27,77 m/sek 5,4 815Hz 

�

6 ZÁVER 

 Prvé experimentálne merania potvrdili správnos�  zostavenia meracích pracovísk a 

splnili o� akávania autorov. Ukázalo sa, že využitie špeciálneho odrazového panelu vytvára 

predpoklady pre � alší výskum v oblasti použitia rádiových výškomerov, nako� ko spo� ahlivo 

potlá� a vplyv parazitných odrazov elektromagnetickej energie od okolitého prostredia. 

Navyše bol vytvorený priestor pre imitáciu dynamickej zmeny výšky takým spôsobom, ako je 

to aj na skuto� nom lietadle/vrtu� níku, � o vytvorilo priestor pre realizáciu patentu varovného 

protinárazového systému využívajúceho � íslicový mikrokontrolér. 
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Resumé: 

Ve vojenské praxi dochází k narušování komunikace hlukem, který je generován samotnými 

vojenskými vozidly, pop� . zbra� ovými a jinými systémy. Tento p� ísp� vek se zbývá n� kterými 

metodami, které lze pro potla� ení takových vliv�  použít. 

In real combat situations, communication is distorted by the noise which is generated by 

combat vehicles, platforms or weapon systems.  This paper describes some of the algorithms 

and methods, which can be implemented to suppress these impacts. 

1 Zvýrazn� ní � e� i 

V reálných bojových situacích jsou posádky vojenských vozidel vystaveny velmi vysokým 

hodnotám okolního hluku. Tento hluk vstupuje do komunika� ního kanálu a snižuje 

srozumitelnost komunikace [1],[2],[3]. Situaci lze zlepšit použitím technik a digitálních 

algoritm�  pro zvýrazn� ní �e� i. Pro tento ú� el se používají jednokanálové [3][5] a 

vícekanálové algoritmy [7]. Jednokanálové algoritmy jsou oproti vícekanálovým v� tšinou 

jednodušší na implementaci. 

1.1  Jednokanálové metody pro zvýrazn� ní � e� i 

Jednokanálové metody využívají jeden kanál, v n� mž je p�ítomen jak užite� ný hovorový 

signál, tak hluk, který je k n� mu aditivn�  p�i� ten. Tento signál je následn�  algoritmem 

zpracován. Výstupem je zvýrazn� ná �e� . 

Existují tyto základní typy jednokanálových algoritm�  [4]: 

• algoritmy spektrálního ode� ítání  

• Wienerova filtrace 

Základním p�edpokladem, z n� hož všechny algoritmy spektrálního ode� ítání vycházejí, je 

skute� nost, že hluk je aditivn�  p�i� ten k �e� i a nedochází k p�íliš rychlým zm� nám jeho 

spektra [5]. 
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Algoritmus je založen na ode� tení odhadu spektra hluku od spektra vstupního signálu, tedy 

užite� ného hovorového signálu s aditivn�  p�idaným hlukem okolí. Odhad spektra hluku se 

provádí v segmentech vstupního signálu bez p�ítomnosti �e� i. Nezbytnou sou� ástí algoritmu 

je detektor �e� ové aktivity (VAD – Voice Activity Detector) [4]. Rychlou Fourierovou 

transformací FFT je vypo� teno spektrum vstupního signálu, tj. �e� i spole� n�  s hlukem okolí, 

který je na ni superponován. Od spektra vstupního signálu je ode� ten odhad spektra hluku a 

tak je vypo� ten odhad spektra užite� ného signálu, tedy �e� i. Pomocí zp� tné Fourierovy 

transformace (IFFT) je vypo� ten � asový pr� b� h užite� ného signálu. 

V základní podob�  je algoritmus spektrální ode� ítání popsán následujícím vztahem [5]: 

��� � � �� � �
	


 ��� � � �� � �
	

� �
� � � �� � �
	
   (1)

kde  

��� �� �� ��  je modulové spektrum výstupního signálu, tj. zvýrazn� né �e� i, 

��� �� �� ��  je modulové spektrum vstupního signálu, tj. �e� i s aditivním šumem, 

�
� �� �� ��  je odhad modulového spektra hluku, 

�  je exponent, �  =1 pro spektrální ode� ítání v oblasti modulového spektra, � =2 pro spektrální 

ode� ítání výkonových spekter. 

Obr. 1 Algoritmus spektrálního ode� ítání [4]. 

Nedostatkem algoritm�  spektrálního ode� ítání je vznik nových spektrálních složek, což se ve 

výstupním signálu projevuje jako tzv. hudební tóny.
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Tento nedostatek základního algoritmu do jisté míry potla� uje Beroutiho algoritmus 

spektrálního ode� ítání [3]. Ten zavádí dva parametry �  a � . Vhodným definováním hodnot 

t� chto dvou parametr�  lze dosáhnout ve srovnání se základním tvarem spektrálního ode� ítání 

podle (1) výrazn�  lepších výsledk� .  

Beroutiho algoritmus je popsán vztahem [3]: 

��� � � �� � �
�


 ��� � � �� � �
�

� � �
� � � �� � �
�
�

������ � �� �� ��
�

� �� � ���
 � �� �� ��
�

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

(2)

kde � $ %

�& ' � ( %

� len �  se m� ní pro jednotlivé zpracovávané rámce vstupního signálu.  

Platí [3]: 

�) 
 ) * �
+

,&
-./ ���� +� � (3)

kde 012��� je pom� r signálu k šumu pro každý zpracovávaný rámec, �3#4 5 012 5 ,&#4  a 

� *  p�edstavuje hodnotu �  p�i 012��� = 0 dB. 

P�edpokladem Beroutiho algoritmu je, že zpracovávaná �e�  je rušena hlukem rovnom� rn�

v celém svém frekven� ním pásmu. Z tohoto d� vodu není p�íliš vhodná pro použití v reálném 

prost�edí, kde hluk je � asto úzkopásmového charakteru. Naopak Beroutiho algoritmus je 

vhodný pro prost�edí s bílým šumem. 

Tuto závislost chování algoritmu na spektrálním charakteru hluku se snaží odstranit 

algoritmus pásmového spektrálního ode� ítání (Multiband Spectral Subtraction) [3]. Tento 

algoritmus po� ítá s nerovnom� rným spektrálním rozložením hluku, a je tedy vhodn� jší pro 

použití v reálném vojenském prost�edí. Spektrum vstupního signálu je vypo� teno Fourierovou 

transformací vstupního signálu. Toto spektrum je rozloženo do n� kolika frekven� ních pásem 

bez p�ekrytí. Ve všech jednotlivých pásmech se provede algoritmus spektrální ode� ítání.  

Algoritmus pásmového spektrálního ode� ítání je popsán vztahem [3]: 
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�� 6� � � � 7 8 � �
�


 �� 6� � � � 7 8 � �
�

� � 9: 9�
 6� � � � 7 8 � �
�
        

; 9 5 < = 5 � 9 (4)

kde < = jsou diskrétní frekvence, �
� 9�� �7 8 ��
�
 je odhad výkonového spektra hluku, ; 9 a � 9 jsou 

první a poslední diskrétní frekvence v > -tém frekven� ním pásmu. Parametry � 9 a : 9 se 

nastavují individuáln�  pro každé frekven� ní pásmo z hlediska optimalizace procesu. 

Obr. 2 Algoritmus pásmového spektrálního ode� ítání [4]. 

Parametr � 9 je funkcí SNR pro p�íslušné frekven� ní pásmo. 

Záporné složky ve frekven� ním spektru jsou: 

��� 9� � �7= � �
�


 ��� 9� � �7= � �
�
���� ���� 9� � �7= � �

�
� � ���9� � �7= � �

�

                  
 � ���9� � �7= � �
�
 v ostatních p�ípadech 

(5)

Krom�  výše uvedených algoritm�  existují rovn� ž další od nich odvozené algoritmy 

spektrálního ode� ítání. 
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Wienerova filtrace [4] je dalším z algoritm� , který lze využít ke zvýrazn� ní �e� i rušené 

hlukem okolí. Základní podoba Wienerova filtru p�edpokládá, že vstupní signály jsou 

stacionární. Jestliže dochází ke zm� nám vstupních signál� , tj. vstupní signál se chová jako 

nestacionární proces, musí se koeficienty filtru p�epo� ítávat vždy pro každý zpracovávaný 

rámec vstupních dat. Tak se Wiener� v filtr adaptuje na vstupní signál. Za ú� elem použití 

Wienerova filtru pro zvýrazn� ní �e� i je vhodné reprezentovat tento filtr ve frekven� ní oblasti.  

Pro p�enos filtru ve frekven� ní oblasti platí [4]: 

? � @� 

ABB � @�

ABB � @� � ACC� @�
�������������������� (6)

kde ABB � @�  je výkonové spektrum užite� ného signálu, tj. �e� i a ACC�@� je výkonové spektrum 

hluku. 

Protože platí, že: 

012 � @� 

ABB � @�
ADD � @�

������������������� (7)

Lze psát: 

? � @� 

012 � @�

%� 012 � @�
�������������������� (8)

Ze vztahu (8) je patrna základní vlastnost Wienerova filtru. Wienerova filtrace je založena na 

správném odhadu výkonového spektra hluku a užite� ného signálu, tedy na pom� ru signálu k 

šumu 012�@�. Jestliže má vstupní signál velký odstup od šumu, tedy platí, že�012�@� E F , 

je ?�@� E % , tedy filtr vstupní signál tlumí velmi málo. Naopak pokud je vstupní signál 

zna� n�  zarušen, je 012�@� E & , potom ?�@� E &  a vstupní signál ( a tím i hluk) je zna� n�

tlumen. Vstupní signál je tlumen v závislosti na predikovaném 012�@�. 

Mezi jednokanálové algoritmy lze za�adit rovn� ž jednokanálové adaptivní filtry. Adaptivní 

filtr je filtr s implementovaným adaptivním algoritmem, kde koeficienty filtru reagují na 

m� nící se prost�edí, a to v závislosti na daném vyhodnocovacím kritériu filtru. Tímto 

kritériem je typicky tzv. chybový signál, což je rozdíl mezi výstupním signálem filtru a 

referen� ním signálem. Koeficienty takového filtru jsou ur� eny na základ�  adaptivního 

algoritmu, viz [7]. Filtr používá rekurzivní algoritmus, v jehož d� sledku dochází k �ízené 

zm� n�  koeficient�  filtru, a tak se filtr adaptuje na neznámé prost�edí. 
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Obr. 3 Blokové schéma adaptivního filtru [7]. 

Cílem adaptivního filtru je nastavit hodnoty jednotlivých koeficient�  filtru tak, aby byla 

minimalizována hodnota chybového signálu����� .  

Pro chybový signál platí [7]: 

� � � � 
 #� � � � G� � � HI � � � �J������������������ (9)

kde G� � �  je vektor koeficient�  filtru, ��� ) je chybový signál, I���  je vstupní signál a #� � �  je 

referen� ní signál. 

Optimální �ešení výše uvedeného vztahu je nalezeno, položíme-li první derivaci vztahu (9) 

podle G���  rovnu nule. Výsledkem je Wiener-Hopf� v vztah, který definuje vektor 

optimálních koeficient�  filtru [7] : 

2GK 
 � �J����������������������������� (10)

kde 2  je autokorela� ní matice vstupního signálu I��� , �  je vzájemný korela� ní vektor mezi 

referen� ním signálem #���  a vstupním signálem I��� , GK je vektor optimálních koeficient�

filtru. 

Cílem adaptivního algoritmu je dosáhnout toho, aby koeficienty filtru konvergovaly 

k optimálnímu �ešení GK daným vztahem (10). Logickým požadavkem je, aby algoritmus 

konvergoval co nejrychleji p�i zachování stability. 

Existuje �ada adaptivních algoritm� . Za nej� ast� ji používaný adaptivní algoritmus lze 

považovat algoritmus LMS (Least-Mean-Square).  

Pro koeficienty filtru LMS platí [7]: 
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G� � � %� 
 G� � � � LI � � � � � � � �J������ (11)

kde L  je itera� ní krok algoritmu. Itera� ní krok algoritmu musí být volen s ohledem na 

zachování stability algoritmu a rychlost konvergence. 

Nedostatkem algoritmu LMS je závislost rychlosti konvergence algoritmu na velikosti 

vstupního signálu, resp. na jeho spektrálním dynamickém rozsahu. Tento nedostatek je 

odstran� n algoritmem NLMS, kde vstupní vektor I���  je normalizován energií vstupního 

signálu. Tato výhoda algoritmu NLMS je významná u nestacionárních signál� , což je situace 

práv�  u zpracovávání �e� i. Zde se také použitím tohoto algoritmu dosahuje lepších výsledk�

než p�i použití algoritmu LMS. 

Vzhledem k výše uvedenému je z�ejmé, že nejvyšší rychlosti konvergence algoritmu typu 

LMS je dosaženo pro bílý šum. Se zvyšujícím se spektrálním dynamickým rozsahem 

zpracovávaného signálu konvergen� ní rychlost algoritmu LMS klesá, což je p�í� inou 

problém�  p�i takových úlohách jako je potla� ení echa a potla� ení hluku. 

1.2  Vícekanálové metody 

Klasické jednokanálové adaptivní filtry pro potla� ení hluku okolí jsou realizovány pomocí 

FIR filtr�  s velkým po� tem koeficient�  [4], [7]. Tyto filtry jsou v d� sledku toho velmi 

výpo� etn�  náro� né a dosažená konvergen� ní rychlost algoritmu je velmi nízká. Toto je 

p�ekážkou v jejich úsp� šné implementaci ve vojenských vozidlových komunika� ních 

systémech, kde digitální signálový procesor musí plnit krom�  zajišt� ní komunikace ješt�  další 

úlohy, nap�. p�enos a vyhodnocení dat a algoritmus musí rovn� ž reagovat na rychle 

dynamicky se m� nící spektrum okolního hluku – rozjezd vozidla, akcelerace, st�elba atd. 

Možným �ešením je rozložit zpracovávané kmito� tové pásmo na více díl� ích kmito� tových 

pásem a aplikovat n� který z pásmových adaptivních filtr� . Výhodou pásmových adaptivních 

filtr �  ve srovnání s jednopásmovými adaptivními filtry je zvýšení konvergen� ní rychlosti 

algoritmu, a tedy snadn� jší implementace v dynamicky se m� nícím prost�edí.  

U pásmového adaptivního filtru je vstupní signál rozložen do n� kolika paralelních 

kmito� tových pásem. Signály v jednotlivých pásmech jsou zpracovávány filtry nižších �ád�

na nižší vzorkovací rychlosti (po decimaci) ve srovnání s klasickými adaptivními filtry. 
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Obr. 4 Schéma pásmového adaptivního filtru [4].�

Snížení výpo� etní náro� nosti p�i použití pásmové adaptivní filtrace v porovnání s použitím 

klasického adaptivního filtru lze vyjád�it vztahem [7]: 

M�N�2��>� 


 �

1
��J������������������������������� (12)

kde 
  je decima� ní faktor a 1  je celkový po� et pásem filtru. 

Ze vztahu (12) je z�ejmé, že k nejv� tšímu snížení výpo� etních nárok�  dochází p�i kritické 

decimaci, tj. p�i 
 
 1 . Naopak p�i p�evzorkování dochází k minimalizaci aliasingu. 

1.2.1 Základní struktury pásmových adaptivních filtr �

Pásmové adaptivní filtry lze realizovat jako filtry s uzav�enou, nebo s otev�enou smy� kou 

zp� tné vazby [7].  

U pásmových adaptivních filtr�  s otev�enou smy� kou zp� tné vazby jsou jednotlivé adaptivní 

filtry v jednotlivých díl� ích pásmech na sob�  navzájem nezávislé.  Koeficienty jednotlivých 

filtr �  v jejich adaptivní smy� ce jsou �ízeny tak, aby byl minimalizován chybový signál MSE 

v každém díl� ím kmito� tovém pásmu filtru a ne chybový signál celé struktury.  
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Obr. 5 Pásmový adaptivní filtr – struktura s otev� enou smy� kou zp� tné vazby [7]. 

Výsledná chyba v této struktu�e filtru je dána vztahem [7]: 

O22 
 P OQ�� 9JR� S� �
�
TJ

DUV

9W*

�������������������� (13)

kde � 9JR�S�  je hodnota chybového signálu v jednotlivých kmito� tových pásmech filtru. 

Tato struktura adaptivního filtru není schopna p�esn�  identifikovat a popsat neznámý systém.  

Druhou strukturou pásmového adaptivního filtru je struktura realizovaná s uzav�enou 

smy� kou zp� tné vazby [7]. Filtrace vstupního signálu je rovn� ž jako u filtru realizovaném 

v otev�ené smy� ce provád� na v jednotlivých kmito� tových pásmech. Tato struktura 

adaptivního filtru však oproti výše uvedené struktu�e minimalizuje celkovou chybu MSE, a ne 

pouze chyby v jednotlivých zpracovávaných pásmech. Toto je podstatnou výhodou této 

struktury ve srovnání se strukturou s otev�enou smy� kou.  

Tyto filtry konvergují k optimálnímu Wienerovu �ešení. Nedostatkem je však zpožd� ní, které 

je vneseno jak vstupními filtry pro analýzu X9�Y� , tak výstupními filtry pro zp� tnou syntézu 

Z9�Y� . Toto zpožd� ní omezuje velikost itera� ního kroku algoritmu, a proto tyto struktury filtr�

musejí používat itera� ní kroky malých hodnot. To však zp� sobuje pomalou konvergenci 

algoritmu. 
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Obr. 6 Pásmový adaptivní filtr – struktura s uzav� enou smy� kou zp� tné vazby [7]. 

Kritická decimace zmenšuje spektrální dynamický rozsah v jednotlivých kmito� tových 

pásmech. Tím dochází ke zvýšení konvergen� ní rychlosti jednotlivých adaptivních filtr� . 

Decimace vnáší aliasingové složky do spektra jednotlivých pásem. Tyto spektrální složky se 

následn�  projevují jako šum, což degraduje proces adaptace.  

Aby se zmenšily ú� inky aliasingu v jednotlivých kmito� tových pásmech, používají se namísto 

kriticky vzorkovaných struktur (D=N) velmi � asto p�evzorkované struktury, kde D<N. 

1.2.2 Vícepásmové adaptivní filtry MSAF 

U pásmových adaptivních filtr�  je v každém díl� ím kmito� tovém pásmu použit nezávislý 

adaptivní filtr. U t� chto filtr�  dochází ke snížení konvergen� ní rychlosti v d� sledku aliasingu 

a dalších jev� . Tyto nedostatky pásmových adaptivních filtr�  jsou odstran� ny použitím 

algoritmu s jednotným �ízením vah ozna� ovaným jako MSAF (Multiband-structured Subband 

Adaptive Filter).  

Vícepásmový adaptivní filtr MSAF [7] je znázorn� n na obr. 7. Vstupní I���  a referen� ní 

#���  signál je rozložen do jednotlivých frekven� ních pásem pomocí banky filtr� X9�Y� .  

?�SJ Y�  reprezentuje banku paralelních filtr�  se stejnou p�enosovou funkcí. Tyto filtry jsou na 

rozdíl od klasického filtru umíst� ny p�ed bloky decimací. U klasických pásmových 

adaptivních filtr�  nap�ed dochází k decimaci a následn�  k filtraci. V této struktu�e adaptivní 
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filtr filtruje frekven� n�  omezené signály na p� vodní vzorkovací frekvenci a koeficienty 

adaptivních filtr�  jsou aktualizovány na decimované rychlosti. 

Obr. 7 Pásmový adaptivní filtr typu MSAF [7]. 

Algoritmus MSAF lze realizovat jako algoritmus s minimálním zpožd� ním, a to bu�  ve 

struktu�e s otev�enou, nebo s uzav�enou smy� kou zp� tné vazby. Princip spo� ívá v tom, že 

koeficienty filtru aktualizované na základ�  jednotlivých pásmových signál�  jsou p�ímo 

kopírovány do adaptivního filtru pro filtraci celého pásma. Tímto dojde ke snížení zpožd� ní 

algoritmu. Další výhodou tohoto p�ístupu je skute� nost, že algoritmus není degradován 

v d� sledku aliasingu.  

1.2.3 Omezení adaptivních algoritm�

Použití adaptivních algoritm�  pro zvýrazn� ní �e� i je v praxi zna� n�  obtížné. Krom�

skute� nosti, že ne vždy jsou k dispozici dva nezávislé mikrofony pro snímání vstupního I � � �

a referen� ního #���  signálu, míru zvýrazn� ní �e� i omezuje také vzájemná korelace mezi 

hluky na obou vstupech algoritmu. Pásmové adaptivní filtry pracují správn�  a dávají 

uspokojivé výsledky pouze tehdy, když jsou oba hluky na t� chto vstupech v korelaci.  

S ohledem na vlastnosti ší�ení zvukových vln pro maximální teoretické potla� ení hluku platí 

[9]: 

[\\ 

%

%� �>� � �
,@#

 �
��J������������������� (14)
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kde @ je frekvence signálu,   je rychlost ší�ení zvuku a #  je vzájemná vzdálenost dvou 

mikrofon� . 

Ze vztahu (14) vyplývá, že se zv� tšující se vzdáleností mikrofon� # je posouvána schopnost 

potla� it hluk do nižších kmito� tových pásem. Toto omezuje reálné použití metod adaptivní 

filtrace v praxi.  

2 Porovnání algoritm�

V reálném prost�edí byly provedeny simulace jak jednokanálových, tak vícekanálových 

algoritm� : 

Spektrální ode� ítání: 

• Beroutiho algoritmus spektrálního ode� ítáni 

• Algoritmus pásmového spektrálního ode� ítání 

Adaptivní filtrace: 

• Vícekanálová adaptivní filtrace MSAF a její realizace s otev�enou a uzav�enou 

smy� kou 

Pro analýzu bylo použito prost�edí MATLAB. Vstupem do algoritmu byla v� ta zarušená 

hlukem typickým pro dané prost�edí bojových vozidel (pásových i kolových). Analýza byla 

provedena pro r� zné hodnoty 012 . Na výše uvedených bojových vozidlech se samoz�ejm�

setkáváme s nízkými hodnotami 012 , proto tedy byla v� nována zvláštní pozornost chování 

algoritm�  práv�  pro hodnoty 012  do 5 dB. Chování algoritm�  bylo hodnocena jak z hlediska 

kvality, tak srozumitelnosti zvýrazn� né �e� i. Jako kritérium kvality byla použita objektivní 

metoda založená na výpo� tu – metoda Itakura-Saito kritéria [5]. Výsledky pro r� zné hodnoty 

012  jsou uvedeny v tabulkách 1,2,3,4. Pro simulaci Beroutiho algoritmu byly zvoleny 

parametry � 
 &J&&,  a � * 
 ]  [5]. Algoritmus pásmového spektrálního ode� ítání byl 

realizován se � ty�mi frekven� ními pásmy [5][6] s lineárním rozložením frekvencí, 

parametr��� 
 &J&&,  . Hodnoty Itakura-Saito kritéria byly vypo� teny jako pr� m� rná hodnota 

pro 10 vzork�  zpracovaného signálu. 

SNR[dB] 0 5 10 

IS[-] 11,63 10,55 7,15 

SD[-] 5,86 6,09 5,35 

Tab.1 Pr� m� rná hodnota Itakura-Saito kritéria a sm� rodatná odchylka pro Beroutiho 

algoritmus spektrálního ode� ítání – hluk kolového vozidla. 
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SNR[dB] 0 5 10 

IS[-] 15,01 14,11 8,43 

SD[-] 1,06 1,61 3,39 

Tab.2 Pr� m� rná hodnota Itakura-Saito kritéria a sm� rodatná odchylka pro Beroutiho 

algoritmus spektrálního ode� ítání – hluk pásového vozidla. 

SNR[dB] 0 5 10 

IS[-] 0,82 0,65 0,55 

SD[-] 0,26 0,22 0,22 

Tab.3 Pr� m� rná hodnota Itakura-Saito kritéria a sm� rodatná odchylka pro algoritmus 

pásmového spektrálního ode� ítání – hluk kolového vozidla.

SNR[dB] 0 5 10 

IS[-] 0,73 0,62 0,49 

SD[-] 0,29 0,29 0,31 

Tab.4 Pr� m� rná hodnota Itakura-Saito kritéria a sm� rodatná odchylka pro algoritmus 

pásmového spektrálního ode� ítání – hluk pásového vozidla. 

Na základ�  všech provedených simulací jednokanálových algoritm�  spektrálního ode� ítání 

byl jako vhodný algoritmus pro použití ve vojenských vozidlech identifikován algoritmus 

pásmového spektrálního ode� ítání.  

Výhodou tohoto algoritmu je jeho možnost p�izp� sobit se spektrálnímu charakteru hluku 

okolí, a tím dosáhnout podstatn�  lepších výsledk�  ve srovnání se standardním a Beroutiho 

algoritmem spektrálního ode� ítání. 

Této vlastnosti je dosaženo prost�ednictvím parametru : 9, jehož hodnota je r� zná pro r� zná 

frekven� ní pásma a lze ji tedy nastavit tak, aby v daném frekven� ním pásmu bylo dosaženo co 

nejlepších výsledk�  [4][5]. 

Rovn� ž parametr � 9 se podílí na schopnosti potla� it hluk a jeho hodnota je závislá na 012� pro 

dané frekven� ní pásmo. V segmentech, kde je �e�  zna� n�  zarušena hlukem okolí, tj. 012 '

�3�#4 , je hodnota parametru � 9 
 ]J^3 , a tedy dochází k výraznému potla� ení 

predikovaného hluku od vstupního zpracovávaného signálu. Naopak pro p�ípad, kdy je �e�

zarušena hlukem okolí pouze nepatrn� , je � 9 
 % . Pro segment vstupního signálu, kde je 

�3�#4� ' 012� ' ,&�#4 , je hodnota parametru � 9 funk� n�  závislá na hodnot� 012  v tomto 

zpracovávaném segmentu. 
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Na základ�  provedeného hodnocení kvality výsledného zvýrazn� ného signálu je z�ejmé, že se 

zvyšováním po� tu frekven� ních pásem dochází i ke zvyšování kvality výstupního signálu. Na 

druhé stran�  bylo zjišt� no, že zvyšování po� tu frekven� ních pásem nad � ty�i již nep�ináší 

výrazné kvalitativní zlepšení a zvyšuje výpo� etní náro� nost algoritmu. 

Chování algoritmu MSAF bylo simulováno s hlukem pro r� zné pom� ry signálu k šumu. Byly 

analyzovány t� i algoritmy, a to základní algoritmus MSAF a realizace tohoto algoritmu s 

uzav�enou a otev�enou smy� kou. Na základ�  provedených simulací lze tvrdit, že nejlepších 

výsledk�  bylo dosaženo pro algoritmus MSAF realizovaný s uzav�enou zp� tnou vazbou. 

Simulace algoritmu MSAF byly provedeny jak pro �e�  s bílým šumem, tak pro �e�  s hlukem 

pásového vozidla, kde hluk má spektrální charakter zcela odlišný od bílého šumu. Pro analýzu 

byly použity pom� ry signál k šumu 5, 0 a -5 dB, což se blíží podmínkám prost�edí vojenských 

vozidel. 

3  Záv� r 

Z výsledk�  provedených simulací lze usuzovat, že algoritmy pásmového spektrálního 

ode� ítání a MSAF jsou použitelnou a vhodnou volbou pro aplikace zvýrazn� ní �e� i. U 

algoritmu MSAF však v oblasti spodních kmito� t�  nedochází k dostate� nému potla� ení hluku. 

Zjišt� né poznání je v souladu s teoretickými p�edpoklady, které vyplývají ze samotné podstaty 

analyzovaných algoritm� . 
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motora 

Modern fuel control system for a small turbojet engine 

Hrabovský, J., Andoga, R. 

Katedra Avioniky, Letecká fakulta, Technická univerzita v Košiciach  

email: [jan.hrabovsky, rudolf.andoga]@tuke.sk  

Resumé 

Hlavným prínosom tohto príspevku je navrhnú�  a otestova�  digitálne riadený palivový systém 

malého prúdového motora MPM-20. Malý prúdový motor MPM-20 je konštruk� ne riešený 

ako jednoprúdový, jedno hriade�ový prúdový motor s jednostup� ovým, jednostranným 

kompresorom, v spa�ovacej komore, jednostup� ovou nechladenou plynovou turbínou a 

vysokorýchlostnou výstupnou toryskou [7]. V minulosti sa pre potreby riadenia dodávky 

paliva do motora využíval sevoventil LUN 6743 [8]. Toto riešenie však malo nieko�ko 

nevýhod ako zvýšené namáhanie palivového � erpadla a potrubia � i charakteristickú 

nelinearitu. Hlavným cie�om tohto príspevku je odstráni�  tieto problémy a vytvori�  systém s 

dostato� nou presnos�ou regulácie dodávky paliva do motora pre potreby zvyšovania jeho 

efektívnosti a aplikáciu moderných algoritmov riadenia na vyššej úrovni. Pre tieto potreby 

bolo vykonaných množstvo meraní pre vytvorenie inverzného modelu (IM) palivového systému 

motora. Vytvorené riešenie bolo implementované do mikrokontroléra NXP LPC1768 a 

testované v plnej prevádzke motora MPM-20.  

The main contribution of this paper is to create and test a digitally controlled fuel system with 

sufficient accuracy control of fuel supply to the engine MPM-20. The small turbojet engine 

MPM 20 is a single stream, single shaft turbojet engine with single stage one sided radial 

compressor, bound combustion chamber, single stage un-cooled gas turbine and fast exhaust 

nozzle [7]. In the past, for the purposes of fuel metering to engine MPM-20 used the servo 

valve LUN 6743 [8]. However, this solution has several disadvantages such as increased 

strain on the fuel pump and fuel pipe or non-linear characteristic. The main aim of this paper 

is  to eliminate these disadvantages and create system with sufficient accuracy control of fuel 

supply to the engine the need to increase its effectiveness and application of  modern control 

algorithms at a higher level.�For these needs, a number of measurements were made to create 
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an inverse model (IM) of the engine fuel system.�Created solution has been implemented in the 

NXP LPC1768 microcontroller and tested in full operation of engine MPM-20. 

1 Úvod 

Výskum a vývoj v oblasti riadenia leteckých turbokompresorových motorov (LTKM) môže 

prinies�  zvyšovanie životnosti motorov, znižovanie spotreby teda nákladov na ich prevádzku 

� i znižovanie emisií. Aplikáciou progresívnych algoritmov riadenia v týchto oblastiach je 

možné zvyšova�  efektivitu prevádzky LTKM. Predpokladom pre takúto aplikáciu sú digitálne 

elektronické systémy dávkovania paliva . Tento dokument pojednáva o návrhu, realizácii a 

testovaní palivového systému s digitálnym elektronickým riadením dodávky paliva 0. 

Hlavným dôvodom  pre vytvorenie novej palivovo-regula� nej sústavy je výskum  a vývoj 

v oblasti pokro� ilých digitálnych algoritmov riadenia zvyšujúcich bezpe� nos�  a efektivitu 

prevádzky leteckých turbokompresorových motorov. Tieto algoritmy sú implementované 

v testovacom prostredí prototypovacích nástrojov pracujúcich v pseudo reálnom � ase. Pre 

perspektívne aplikovanie týchto algoritmov a ich využitie v reálnej leteckej praxi je potrebné 

navrhnú�  presný systém dávkovania paliva do malého prúdového motora MPM-20 a vybra�

vhodnú hardverovú platformu pre pilotnú implementáciu opera� ného systému reálneho � asu. 

2 Princíp riadenia motora 

Pre potreby riadenia dodávky paliva do nášho LTKM je použité palivovo-olejové � erpadlo, 

ktorého otá� ky sú regulované pomocou trojfázového invertora ovládaného prostredníctvom 

mikrokontroléra. Systém je riadený pomocou inverzného modelu palivovej sústavy, ktorý je 

v � lánku popísaný. Táto sústava prvkov, predstavuje najvnútornejšiu riadiacu slu� ku motora 

MPM-20. Vonkajšia slu� ka riadenia motora pozostáva z regulátora otá� ok, teploty, � ahu 

a nieko� kých � alších , ktoré pre svoju � innos�  využívajú snímané parametre motora. V tejto 

vonkajšej slu� ke sa v situa� nom systéme riadenia vypo� íta hodnota požadovanej dodávky 

paliva a prostredníctvom DAQ systému (z angl. Data AQusition System) je táto hodnota 

v podobe úrovne napä� ového signálu odosielaná na vstup mikrokontroléra. Základná bloková 

schéma riadenia motora MPM-20 je na nasledujúcom obrázku.  
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Obr. 1: Bloková schéma riadenia motora MPM-20 

3 Matematický model � erpadla a kvantifikácia kvality 

matematických modelov 

V tejto � asti práce je popísaný postup získania inverzného modelu výkonových prvkov pre 

riadenie motora MPM-20. Inverzný model predstavuje jeden zo spôsobov riadenia a jeho 

hlavnou výhodou je, že nepotrebuje spätnú väzbu.  Výsledná presnos�  regulácie je priamo 

závislá na presnosti modelu. Z tohto dôvodu je potrebné vykona�  množstvo meraní a 

experimentálne zvoli�  najpresnejší model. Ke� že sa jedná o priamy regula� ný obvod a 

jediným výkonovým prvkom je palivové � erpadlo práve jeho správanie má najvä� ší vplyv na 

vlastnosti inverzného modelu. 

Pre vytvorenie inverzného modelu je potrebné meraním získa�  inverznú prevodovú 

charakteristiku palivovej sústavy, teda závislos�  riadiaceho napätia na prietoku paliva. 

K tomuto ú� elu bol vytvorený stend pre testovanie vlastností a meranie charakteristík 

palivo—olejového � erpadla zložený z � erpadla, sníma� ov prietoku a tlaku a samostatných 

trysiek, ktoré vstrekovali palivo do zberných nádob.  Pre hodnotenie kvalility a porovnanie 

jednotilvých modelov bolo zvolených nieko� ko štatistických parametrov bližšie popísaných v 

[6]. 

3.1 Inverzný model 

Inverzný model predstavuje jednoduchý a spo� ahlivý spôsob riadenia riadeného systému bez

potreby spätnej väzby, je však ve� mi náchylný na presnos�  modelu [6]. V praxi to znamená, 

že na vstup inverzného modelu je privádzaná požadovaná hodnota dodávky paliva a na jeho 

výstupe je vypo� ítaný regula� ný zásah v podobe riadiaceho napätia. Inverzný modle 

vytvoríme zamenením osí prevodovej charakteristiky systému a následnou aproximáciou 
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vzniknutej charakteristiky. Pre získanie prevodovej charakteristiky bolo vykonaných nieko� ko 

meraní s použitím dvoch rôznych riadiacich signálov. Ako prvý bol zvolený priebeh 

pílovitého tvaru. Na za� iatku tohto signálu je možnos�  si všimnú�  nábehový signál potrebný 

pre správnu � innos�  regulátora. 

Obr. 2: Nameraná � asová závyslos�  prietoku paliva, test 1

Z grafu je možné si všimnú�  miernu nelinearitu a hysteréziu systému typickú pre takýto typ 

systémov. Pre druhé meranie bol použitý signál so skokovou zmenou napätia. 

Z nameraných dát bola odstránená oblas�  hodnôt mimo zvolených hraníc prietoku paliva (0,5 

l/min až 1,5 l/min), ktoré predstavujú hrani� né hodnoty pri reálnej prevádzke motora. Bola 

zostrojená závislos�  riadiaceho napätia na prietoku paliva, teda inverzná prevodovú 

charakteristiku, ktorá je na obrázku nižšie. Následne bola aproximovaná pomocou polynómu 

prvého a tretieho stup� a. 

Obr. 3: Nameraná � asová závyslos�  prietoku paliva, test 1
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Pre porovnanie je v grafe vykreslená aj priamka získaná aproximáciou všetkých nameraných 

dát. Aproximáciami boli získané inverzné modeli palivovej sústavy, ktoré popisujú 

nasledujúce vz� ahy: 

IM priamka 0: ( ) ( ) 9934,01846,4 += tQpaltU riad             (1)

IM priamka 1: ( ) ( ) 3816,17616,3 += tQpaltU riad            (2)

IM polynóm 2: 

( ) ( ) ( ) 32
151,24722,73692,40963,4 tQpaltQpaltQpalU riad -+-=       

(3)

Tieto boli postupne implementované do prostredia LabVIEW a následne otestované. 

Namerané výsledky znázor� ujú nasledujúci grafický priebeh.  

Obr. 4: Verifikácia inverzným modelov na vytvorenom meracom stende

Presnos�  merania prietoku paliva dosahuje hodnotu 1 [ml/min]. Z obrázku je zrejmé, že 

inverzný model založený na priamke získanej z menšieho rozsahu hodnôt sa viac približuje 

požadovanej dodávke paliva ako inverzný model založený na priamke získanej aproximáciou 

celého rozsahu. Taktiež je evidentné, že najpresnejší je inverzný model založený na polynóme 

tretieho rádu. Tieto tvrdenia potvrdzujú štatistické parametre, ktoré sú uvedené pre jednotlivé 

modeli v nasledujúcej tabu� ke. 

 MAAE [l/min] MAE [l/min] MAPE [%] KICH ALICH 

IM priamka 0 0,1656 0,0408 2,8291 0,0024 0,0408 

IM priamka 1 0,1606 0,0295 0,0256 0,00164 0,0295 

IM polynóm 1 0,1352 0,0201 0,1379 0,00108 0,0201 

Tab. 2: Porovnanie jednotlivých modelov 
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3.2 Implementácia inverzného modelu a verifikácia v plnej prevádzke 
motora MPM-20 

Po splnení požiadaviek na reguláciu dodávky paliva do motora, bol inverzný model 

implementovaný do programu pre mikrokontrolér mbed. Pri tomto kroku bolo potrebné do 

inverzného modelu zahrnú�  aj závislos�  PWM signálu na riadiacom napätí, teda na vstup 

inverzného modelu sa privádza požadovaná hodnota dodávky paliva do motora a na výstupe 

je vypo� ítaný regula� ný zásah v podobe hodnoty PWM signálu Výsledný tvar inverzného 

modelu predstavuje nasledujúca rovnica. 

( ) ( ) 82843,111 += + tQtPWM offsetpalinv
(4)

Po implementácii zvoleného inverzného modelu do mikrokontorléra bolo vykonaných 

nieko� ko štartov motora. Navrhnutý inverzný model dokázal reagova�  na všetky zmeny 

riadiaceho signálu pri� om v oblasti 0,7 l/min sa namerané hodnoty prietokov takmer zhodujú 

s požadovanou dodávkou paliva. S rastúcim prietokom ale dochádza k vä� ším odchýlkam. 

Tento problém je možné vyrieši�  zmenou parametraou rovnice priamky, ktorou je inverzný 

model opísaný. Kvantitatívne zhodnotenie tohto a doladeného inverzného modelu 2 uvádza 

tabu� ka 3. Dosiahnuté výsledky s použitím inverzného modelu 2 znázor� uje nasledujúci 

obrázok. Po zmene parametrov nadobudol inverzný model 2 nasledujúci tvar: 

( ) ( ) 820116 += + tQtPWM offsetpalinv � (5)

Obr. 5: Verifikácia inverzného modelu 2 v plnej prevádzke motora, test 2
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Už z grafických priebehov � asovej závislosti nameraného a požadovaného prietoku je zrejmé, 

že inverzný model 2 dosahuje vyššiu presnos�  regulácie dodávky paliva ako inverzný model 

1. Kvantitatívne zhodnotenie kvality oboch inverzných modelov uvádza nasledujúca tabu� ka. 

Hodnoty uvedené pre inverzný model 2 predstavujú priemer zo 4 rôznych meraní. 

 MAAE [l/min] MAE [l/min] MAPE [%] KICH ALICH 

IM 1 0,3224 0,0397 3,1187 0,00634 0,0523 

IM 2 0,2238 0,0242 0,4956 0,00111 0,0242 

Tab. 2: Porovnanie jednotlivých modelov 

4 Záver 

V tomto � lánku bol popísaný návrh, realizácia a testovanie digitálne riadeného palivového 

systému motora MPM-20 s dostato� nou presnos� ou pre potreby zvyšovania jeho efektívnosti, 

aplikáciu moderných algoritmov riadenia na vyššej úrovni a perspektívne otestovanie RTOS 

pre uplatnenie ideí v praxi. Predstavená koncepcia využíva riadenie založené na inverznom 

modeli. IM bol získaný z ve� kého množstva stendových meracích skúšok a doladený 

meraniami vykonanými v plnej prevádzke motora. Presnos�  riadenia dodávky paliva do 

motora dosahuje hodnotu 0,5% � o je pre spomínané potreby dosta� ujúce. Predstavené 

programové riešenie riadiaceho algoritmu využívajúceho inverzný model bolo 

implementované do mikroprocesorovej platformy mbed NXP LPC 1768. Táto hardvérová 

platforma poskytuje dostatok výkonu pre implementovanie, prvotne oboznámenie sa a 

otestovanie RTOS a zhodnoti�  tak jeho prínos pre prípadne aplikovanie do komplexného 

systému riadenia v podobe inteligentného situa� ného systému iFADEC [1]. 
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Resumé: 

� lánek p� edstavuje další etapu v analýze chování � lov� ka – pilota p� i � ízení letu letounu. 

Množství nam�� ených dat, jejich následná analýza a rozbor p� ináší výraznou komplikaci p� i 

evidenci t� chto výsledk� . Z t� chto d� vod�  vznikl program HUFA_V na evidenci nejen 

jednotlivých m�� ení, ale i na evidenci výsledk�  analýzy. Program je napsán v databázovém 

prost� edí Visual Fox Pro v.9.   

This article is a follow up to the analysis of human-pilot behaviour responses while flying a 

plane. The amount of acquired and analysed data from these tests brought a challenge for 

their storage and archiving. The HUFA_V program was developed for the purpose of storing 

not only the acquired data from all tests but also storing and archiving results of their 

analysis. This program was written the Visual Fox Pro v.9 database environment. 

1 Problematika evidence rozsáhlých datových údaj�

Autor se problematikou analýzy chování � lov� ka p�i �ízení letu v� nuje již �adu let. Spolu 

s kolegy na kated�e a doktorandy se poda�ilo postavit relativn�  jednoduchý pilotní simulátor, 

založený na programovém vybavení XPlane. S jeho pomocí lze simulovat celou �adu letadel, 

umožnit pilotovi vyzkoušení si jeho �ízení a p�edevším z jeho instruktorské stanice lze 

testovanému pilotovi nastavovat skokové zm� ny vybraných parametr�  letu (výška, rychlost, 

úhel podélného nebo p�í� ného sklonu apod.). P�i m�� ení odezvy na definovanou zm� nu 

v režimu letu získáváme data, která je možné analyzovat vhodnými matematickými nástroji. 

Výsledné údaje – parametry p�enosových funkcí modelu chování � lov� ka [1] pak slouží 

k analýze chování � lov� ka p�i �ízení letu. V dlouhodobém horizontu jde o sb� r velmi 

rozsáhlých datových údaj� . To postupn�  autora donutilo zavést jistou „jednotnost“ do 

testování a následné analýzy. Prvky analýzy se zabývá � lánek [2], zve�ejn� ný v tomto 
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sborníku. Uvedený � lánek si klade za cíl seznámit � tená�e s problematikou uchovávání 

nam�� ených údaj�  z jednotlivých m�� ení pro konkrétního pilota, v daném � ase, typu úlohy i 

výsledk�  analýzy. Již toto krátké nazna� ení ukazuje na možnou velmi rozsáhlou databázi 

shromaž� ovaných dat, u nichž se navíc p�edpokládá jejich pom� rn�  rychlé vzájemné 

hodnocení. P�i dosavadních analýzách chování � lov� ka p�i �ízení letu se již nyní ukazuje 

možnost ovlivnit správn�  sm�� ovaným výcvikem schopnosti pilota. 

1.1 Podrobn� jší náhled na 

strukturu evidovaných dat 

Základním p�edpokladem volby vývojového 

systému pro evidenci údaj�  je pohled na jejich 

strukturu. Stru� ný p�ehled evidovaných údaj�

v� etn�  jejich návaznosti je uveden na obr. 1. 

P�edevším se musí evidovat údaje o m�� ené 

osob�  - pilotovi, o jeho praxi i zkušenostech. 

Pro konkrétní m�� ení odezvy je vhodné 

evidovat typ simulovaného letounu i charakter 

m�� ené úlohy. Nakonec to nejpodstatn� jší a 

nejrozsáhlejší je nutnost evidovat celé m�� ení 

a z n� ho pak vybrat jednotlivé mise, tedy � ásti 

m�� ení, které se bezprost�edn�  vztahují na 

analyzovanou oblast. Nezanedbatelná je i 

evidence dne a � asu m�� ení. Všechny tyto 

údaje p�edpokládáme ve form�  b� žného textu. 

Ke všem t� mto vstupním údaj� m pak 

p�istupují i údaje získané analýzou. Jejich struktura je také textová a blíže o analýze 

pojednává � lánek [2], uvedený v tomto sborníku. 

1.2 Programové možnosti evidence dat 

Informace p�edchozí kapitoly nám dávají zcela jasnou strukturu o datových souborech, které 

jsou realizovány vesm� s v textové podob� . Z tohoto hlediska padla volba na možné využití 

databázového prost�edí Visual FoxPro® [3], konkrétn�  vývojové verze 9.0. Toto vývojové 

prost�edí a nakonec i vytvo�ená EXE aplikace bezproblémov�  funguje i na nejnov� jších 

opera� ních systémech Windows 8, resp. 8.1. Volba na toto prost�edí padla i z toho d� vodu, že 

Obr. 1: Charakter databázových vztah�
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autor v tomto prost�edí programuje již velkou �adu let a tyto znalosti mohl vhodn�  použít. 

Velkou výhodou databázového prost�edí Visual FoxPro® [3] je prakticky neomezená velikost 

databázových soubor� , které je možné mezi sebou vázat v podob�  vícenásobných relací. 

Formát uložených dat je také velmi rozsáhlý, i když ve velké v� tšin�  se používají p�edevším 

textové údaje a pak údaje � íselné. 

2 Popis základních vlastností programu „HUFA_V“ 

Po spušt� ní programu se objeví hlavní okno (viz. obr. 2.), kde je zobrazena informace o 

aktivním pilotovi, s kterým bude program nadále pracovat. V p�ehledovém okn�  jsou 

zobrazeny základní informace o dnu a � asu konání m�� ení, typu simulovaného letounu, 

vlastním letu, po� tu misí i doposud provedených analýzách. Sou� asn�  je v rychlém p�ehledu 

zobrazena informace o p� ipojeném simulátoru. 

Obr. 2: Hlavní okno programu 

S pomocí menu pak obsluha volí další postupy zpracování dat. Jsou jím nap�. okna pro 

zavedení nového pilota a informace o n� m (letové praxi, stav vycvi� enosti apod.), zavedení 

nového m�� ení s následným zpracováním m�� ení do misí. Ale i okna pro výb� r již m�� eného 

pilota s možností realizovat nová m�� ení a tím následn�  porovnávat výsledky leteckého 

výcviku. 

Nap�. na obr. 3. je zobrazeno okno, které umož� uje na� ítání dat z m�� ení a jejich p�evedení na 

mise. Pokud je „p�ipojen“ simulátor, jsou data � tena p�ímo ze souboru DATA.TXT z adresá�e 

XPLANE na instruktorské stanici. Lze tedy data zpracovávat skoro on-line. Pokud simulátor 
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není p�ipojen, tak lze datový soubor vybrat b� žným zp� sobem jako soubor. Algoritmus 

zpracování nam�� ených dat samostatn�  provede rozbor zpracovávaných dat a podle 

„hlavi� ky“ v nam�� eném souboru zajistí vytvo�ení samostatných soubor�  – misí pro další 

zpracování v podob�  zvolené matematické analýzy. 

Na obr. 4 je zobrazeno asi nejd� ležit� jší okno programu a tím je zp�ehledn� ní všech 

dosažených výsledk�  analýzy chování pilota na definovanou zm� nu letu letounu. V druhém 

programu HUFA_M [2] jsou vypo� teny všechny parametry zvolené analýzy a v tomto okn�

pak následuje jejich zpracování a archivace.  

Obr. 4: P� ehled analýz ke zvolené misi (výškov�  zkráceno)   

 Výsledky analýzy obsahují: 

• zvolený typ analýzy, 

• oblast � asu zpracování nam�� ených údaj� , 

• zesílení, dopravní zpožd� ní a � asové konstanty modelu chování � lov� ka získané ze 

zvoleného typu analýzy, 

• dva zp� soby vyjád�ení p�enosové funkce s konkrétními spo� tenými � asovými 

konstantami (viz obr. 5), 

Obr. 3: Na� tení nam�� ených dat a p� evedení do misí 
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• dosaženou p�esnost modelu v podob�  sm� rodatné odchylky, 

• a odkazy na grafické výsledky analýzy. 

  

Obr. 5: Dva zp� soby zobrazení získané p� enosové funkce 

Veškeré � íselné i grafické výstupy získané analýzou v programu HUFA_M se ukládají 

v tomto programu v takové podob� , která umož� uje jejich rychlé vyvolání. Grafické údaje 

výsledk�  analýzy, nap�. využitím funkce „fminsearch“ se uloží jako obrázek (viz. obr. 6.). 

Také velmi p�ehledné zobrazení poloh ko�en�  (pól�  i nul) zvolené p�enosové funkce modelu 

chování � lov� ka pak jako obr. 7. 

Tím, že všechny výsledky analýzy v programu HUFA_M tako bezprost�edn�  archivujeme 

k dané analýze, je možné velmi rychle provád� t porovnání jednotlivých typ�  analýz, resp. 

jednotlivých typ�  model�  chování � lov� ka p�i �ízení letu letounu.  

D� ležité pro p�ehledné uspo�ádání analýzy jsou i možnosti protokolování výsledk�  analýz 

s uložením všech spo� tených parametr�  vybraného modelu chování � lov� ka i vybrané � ásti 

mise. Jeden z p�íklad�  výstupního protokolu je zobrazen na obr. 8. Protokol program 

HUFA_V se generuje jako sešit aplikace Microsoft Excel. Pro zjednodušení a také zrychlení 

generování je p�ipraven formát sešitu Excel, do n� hož program „pouze“ dopisuje požadované 

údaje jak o pilotovi, druhu testu � i mise, zvoleného modelu i metody analýzy a samoz�ejm�  i 

všechny spo� tené údaje z analýzy, v� etn�  dvou grafických výstup� . List v Excelu je p�ipraven 

na velikost A4 - naležato a tak je možné rychlé tišt� ní protokolu na tiskárn�  (viz. obr. 8).   
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Obr. 6: Grafické zobrazení výsledk�  analýzy 

Obr. 7: Grafické zobrazení pól�  a nul 
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Obr. 8: P� íklad generování protokolu z m�� ení a výsledky analýzy 

2 Záv� r 

P�edstavený program HUFA_V (HUman FActor _ Visual foxpro) je postupn�  rozši�ován a 

dopl� ován. V sou� asnosti lze prohlásit, že existuje ve verzi 1.0, je ur� it�  zatížen mnoha 

nedokonalostmi i chybami (programátorskými i uživatelskými). V pr� b� hu podzimních 

m�� ení student�  – pilot�  Univerzity obrany bude dále rozvíjen a dopl� ován. 
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Resumé: 

� lánek p� edstavuje další etapu v analýze chování � lov� ka – pilota p� i � ízení letu letounu. 

Množství nam�� ených dat p� edstavuje velmi silný požadavek na sjednocení analytických 

nástroj�  pro jejich další kvalitativní rozbor. Z t� chto d� vod�  vznikl program HUFA_M 

s jehož pomocí je možné provád� t analýzu p� ipravených dat a misí z programu HUFA_V. 

Program je napsán v simula� ním prost� edí MATLAB r2014a.    

This article is a follow up to tests of human-pilot behaviour responses while flying a plane. 

The amount of collected data from these tests led to a need for uniforming the analysis tools 

for further processing of the data. The HUFA_M program was developed for this purpose, 

based on the HFA_V program, as a tool for analysing the acquired data and missions. 

HUFA_M was written in the MATLAB r2014a simulation environment. 

1 Úvod do problematiky analýz dynamických systém�

Analýza dynamických systém�  je matematicky náro� ná operace, zvlášt�  pak p�i zpracovávání 

velkého množství nam�� ených údaj� . Využití simula� ních nástroj� , jako je MATLAB® tuto 

úlohu zna� n�  zjednodušuje. Pokud vhodn�  p�ipravíme pro zvolenou metodu analýzy 

nam�� ené údaje do takové formy, s níž si vývojové prost�edí simula� ního programu 

MATLAB ® dob�e poradí, m� žeme o� ekávat i výsledky p�im�� ené kvality, navíc zobrazované 

v takové form� , která bude srozumitelná i mimo odbornou ve�ejnost. Analýza chování 

� lov� ka p�i �ízení letu letounu je jednou z mnoha aplikací, v níž lze vhodn�  využít prost�edk� , 

které práv�  simula� ní nástroj MATLAB® poskytuje. Autor � lánku i popisovaného programu 

spolu s doktorandy se chování � lov� ka p�i �ízení letu letounu v� nují již �adu let. Teoretické 

podklady k sestavování model�  chování � lov� ka p�i �ízení jakéhokoliv stroje a tedy i letounu 
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lze nalézt ve  starší literatu�e [1]. Autor tyto myšlenky dále rozpracoval a p�i mnoha m�� eních 

chování � lov� ka p�i �ízení letu letounu a p�i jejich následné analýze i zdokonalil [2,3,4].  

2 Výchozí podmínky pro tvorbu uceleného programu analýzy 

Základním kamenem analýzy chování � lov� ka je stanovení tvaru možné p�enosové funkce, u 

níž pak následuje „pouhé“ ur� ování parametr�  jednotlivých � asových konstant zvolené 

funkce. S výhodou se zde práv�

využívá analytický nástroj 

MATLAB ® [5], který poskytuje 

analytikovy �adu vhodných a p�edem 

p�ipravených matematických 

postup� .  

1.1 P� ehled, množství a význam analyzovaných parametr�

P�edstavu o rozsahu analýzy chování � lov� ka p� i �ízení letu zobrazuje obr. 1. Na po� átku 

analýzy jsou z programu HUFA_V [7] p�ipraveny mise, které p�ipravil program z vybraného 

m�� ení zvoleného pilota. P�ed vlastní analýzou je možné vybrat metodu analýzy ze dvou již 

rozpracovaných analytických postup�  a zvolit model chování pilota. Po vlastní analýze jsou 

pak k dispozici výsledky v podob� � asových konstant, dopravního zpožd� ní � i zisku 

lineárního � lenu modelu, statistické údaje a pak p�edevším grafické výsledky – které poskytují 

Obr. 1: Možnosti analýzy Obr. 2: P� ipravené tvary 
p� enosových funkcí 
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výrazn�  p�ehledn� jší informaci o analýze. Jsou jimi pr� b� hy identifikace, rozložení ko�en�  a 

vyjád�ení p�enosové funkce modelu chování pilota. 

1.2 Zvolené možnosti analýzy 

Z dosavadní praxe autora vyplynuly dv�  základní možnosti provád� ní analýzy chování 

� lov� ka p�i �ízení letu letounu. Ob�  vychází z p�edpokládaných tvar�  p�enosové funkce (viz 

obr. 2.). První metodou je využití funkce „fminsearch“ [6], kterou autor zapracoval do 

algoritmu výpo� tu parametr�  zvoleného modelu chování � lov� ka, v� etn�  výpo� tu dopravního 

zpožd� ní a statistických údaj� . Druhá metoda spo� ívá ve využití � ástí dodávaného 

„Identification toolboxu“ [7] , z n� hož lze � ást analýzy využít pro sledované ú� ely. 

3 Popis programu analýzy parametr�  pilot�

Vlastní program má své základní okno (viz obr. 3.), které slouží pro plné ovládání všech 

funkcí programu. P�i spušt� ní programu, resp. volbou „Na� tení“ je z inicializa� ního souboru 

(p�ipraven v programu HUFA_V) na� ten aktivní pilot, v� etn�  aktivních misí. Na obsluze pak 

Obr. 3: Hlavní okno programu 
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je zvolit misi a tuto misi na� íst (jako data) do programu. Pro pot�ebu analýzy je nutné vybrat 

nejen údaje o � asovém m�� ítku, ale p�edevším vstupní a výstupní data z celé �ady 

zaznamenávaných dat u simulátoru. 

Vybrané pr� b� hy (vstup, výstup) je možné a v �ad�  p�ípad�  i nutné zobrazit v okn�

„Graf_vyber“ viz obr. 4. Zde je totiž nutné vybrat konkrétní úsek m�� ení v misi, kterou 

podrobíme analýze (na obr. 4 dv�  svislé � árkované � áry). Jak ukazuje praxe autora, zvolením 

nevhodného úseku m�� ení m� že dojít ke zcela zkresleným výsledk� m analýzy. Navíc 

možnost výb� ru úseku analýzy umož� uje i jednu misi analyzovat vícekrát, pokud bylo m�� ení 

provedeno souvisle a není v datech ukládaných programem simulátoru letounu vložena tzv. 

hlavi� ka s údaji o záznamu. 

Obr. 4: Grafický pr � b� h vybraných signál�  vstupu a výstupu s možností ur� ení 

po� átku a konce analýzy 

P�ed vlastním spušt� ním analýzy si ješt�  m� žeme vybrat typ modelu pilota (viz. obr. 2.) 

a definovat po� áte� ní nep�esnost filtru pro výpo� et dopravního zpožd� ní. Oba tyto údaje vnáší 

do analýzy další nutné vstupní podmínky. Zvlášt�  volba filtru na výpo� et dopravního 

zpožd� ní p�edstavuje údaj, který m� že výrazn�  ovlivnit výsledek. Pokud pilot p�ed vznikem 

poruchy (tedy testovaného údaje) kmitá kniplem ve v� tším rozsahu, m� že následn�  malá 

hodnota filtru zp� sobit chybu � i nep�esnost výpo� tu dopravního zpožd� ní.  

Po spušt� ní analýzy – tla� ítkem „Identifikace parametr� “ je zobrazeno okno podle obr. 5. 

V n� m je zobrazena vstupní informace – horní graf a v dolním grafu pak „posunutí“ skoku 
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vstupní informace v d� sledku výpo� tu dopravního zpožd� ní. V dolním grafu se pak 

opakovan�  zobrazuje pr� b� h – k�ivka každého kroku iterace. Po� et iterací je pak zobrazován 

v dolní � ásti okna. Pro p�ípad, že výpo� et „proložení k�ivky“ by nemusel být ukon� en, je 

po� et iterací omezen na 2000.

Obr. 5: Výsledné pr� b� hy po ukon� ení identifika� ního algoritmu 

Jakmile je identifika� ní algoritmus úsp� šn�  ukon� en, zobrazí se okno se spo� tenými výsledky 

(viz. obr. 6.). V n� m jsou zobrazeny nejd� ležit� jší spo� tené parametry identifika� ního 

algoritmu. � asové konstanty jsou zde 

vyjád�eny p�ímo jako ko�eny p�enosové 

funkce a protože se v dolní � ásti zobrazuje 

p�enosová funkce jako pom� r dvou 

polynom� , je možné pom� rn�  lehce 

provád� t jejich analýzu podle vlastního 

uvážení. Všechny takto spo� tené údaje se 

následn�  p�enesou p�es vybraný formát 

sešitu Excel do programu HUFA_V. 
Obr. 6: Shrnutí vypo� tených parametr�

modelu v� etn�  p� enosové funkce 
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Pro ješt�  v� tší názornost je po ukon� ení analýzy zobrazeno také okno s polohou ko�en�  a nul 

v komplexní rovin�  „Pole-Zero Map“ (viz. obr. 7.). V n� m si obsluha m� že zobrazit 

informace o každém vykresleném bod�  „x“ resp. „o“. Celý graf je pak p�ipraven k p�enosu do 

eviden� ního programu HUVA_V. 

Obr. 7: grafické zobrazení rozložení ko� en�  vypo� tené analýzy 

V okamžiku ukon� ení analýzy a úpravy vizáže okna polohy ko�en�  lze tla� ítkem „Uložit 

výsledky analýzy“ v hlavním okn�  programu (viz. obr. 3) provést uložení všech spo� tených 

údaj� , a graf�  do p�ipraveného formulá�e (sešit Excel). Ukládání dat lze provád� t p�ímo ke 

zvolené misi a nebo p�idat jakoby další analýzu ke zvolené misi tím, že zatrhneme volbu 

„P�idat analýzu“. Takto je možné jeden nam�� ený pr� b� h s vybraným rozsahem m�� ení 

analyzovat n� kolika typy model�  pilota i metodami. 

4 Záv� r 

P�edstavený program HUFA_MV (HUman FActor _ Matlab) je samoz�ejm�  postupn�

rozši�ován a dopl� ován. V sou� asnosti lze prohlásit, že existuje ve verzi 1.0, je ur� it�  zatížen 

mnoha nedokonalostmi i chybami (programátorskými i uživatelskými). V pr� b� hu 
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podzimních m�� ení student�  – pilot�  Univerzity obrany bude dále rozvíjen a dopl� ován. 

P�edpokládá se p�edevším rozší�ení využití výpo� t�  identifikace v „Identification Toolboxu“. 
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Resumé: 

� lánek se zabývá m�� ením parametr�  modelu podélného letu letounu využitím leteckého 

simulátoru. Je zde stru� n�  popsán model podélného letu letounu a jako ukázka je uvedeno 

m�� ení parametr�  jedné z p� enosových funkcí, konkrétn�  p� enosové funkce popisující vztah 

mezi výškou letu a výchylkou výškového kormidla.  

The paper deals with a measurement of longitudinal aircraft flight parameters using flight 

simulator. There is briefly described the model of longitudinal flight. As an example, there is 

shown measurement of transfer function parameter, i.e.transfer function describing the 

relationship between altitude and elevator deflection.   

1 Úvod 

Teorie popisující let letounu je pom� rn�  obsáhlá. Letoun se pohybuje v trojrozm� rném 

prostoru a tento pohyb lze popsat pomocí nelineárních diferenciálních rovnic. Analýza 

dynamického chování letounu je pak pom� rn�  složitá. Proto se � asto pro tento popis používá 

jednodušší vyjád�ení, tj. popis pomocí lineárních dynamických systém� . Základním 

východiskem pro tuto úpravu je odd� lení podélného a stranového pohybu a následná 

linearizace nelineárních diferenciálních rovnic popisujících tyto dva typy pohybu. Výsledkem 

je systém lineárních (linearizovaných) diferenciálních rovnic s konstantními koeficienty. 

Výpo� et t� chto koeficient�  je pom� rn�  náro� ný a m� ní se s typem letounu a aktuálním 

režimem letu [1,2]. Proto se jako snadn� jší jeví možnost získání t� chto koeficient�  pomocí 

m�� ení na leteckém simulátoru.  
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2 Model podélného letu letounu 

Dynamické chování letounu p�i podélném pohybu lze obecn�  popsat pomocí soustavy 

nelineárních diferenciálních rovnic. Metody �ešení nelineárních diferenciálních rovnic a 

následná analýza dynamického chování nelineárního systému jsou pom� rn�  složité a náro� né. 

Proto je vhodné tento systém linearizovat, nap�. využitím metody malých odchylek. [3] Tímto 

postupem lze získat systém lineárních (linearizovaných) diferenciálních rovnic s konstantními 

koeficienty nij, jejichž hodnoty charakterizují typ letounu a aktuální letový režim (rychlost 

letu, aerodynamické vlastnosti, apod.) [1]. Úplný linearizovaný stavový model podélného letu 

letounu popisuje rovnice (1). Stavovými veli� inami jsou rychlost letu - v, úhel náb� hu - � , 

podélný sklon - � , výška letu H a derivace podélného sklonu (úhlová rychlost) - � . Vstupními 

prom� nnými jsou tah motoru - 	 p a výchylka výškového kormidla - 	 v. Pro zjednodušení 

zápisu není v rovnicích použit symbol � .    

  

   (1)

Lineární (linearizovaný) systém popisující podélný pohyb letounu má dva vstupy a p� t 

stavových, resp. výstupních, prom� nných. [3] Závislosti mezi jednotlivými výstupy a vstupy 

lze pomocí Laplaceovy transformace a jednoduchých úprav zapsat jako p�enosové funkce 

F(p) ve tvaru rovnice (2) [2]. 
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kde 

Y(p) - Laplace� v obraz výstupního signálu 

U(p) - Laplace� v obraz vstupního signálu 

p - Laplace� v operátor 

ai, bi, - obecné konstanty (parametry p�enosové funkce) 

3 M�� ení parametr�  modelu podélného letu 

Parametry modelu podélného letu lze vypo� ítat pomocí informací o letounu a aktuálním 

letovém režimu. Tyto výpo� ty by však bylo t�eba provád� t pro každou situaci a typ letounu. 

Další možností získání t� chto parametr�  je využití leteckého simulátoru. 

3.1 M�� ení dat využitím leteckého simulátoru 

Pro tento experiment je využit letecký simulátor Univerzity obrany v Brn� . Simulátor je 

vybaven softwarem X-Plane 10, jež umož� uje sb� r r� zných letových a provozních dat s 

frekvencí až 20 Hz. Pro ú� ely m�� ení parametr�  modelu letu je t�eba sbírat informace o 

stavových veli� inách, kterými je podélný let popsán, tj. informace o rychlosti, úhlu náb� hu, 

podélném sklonu a výšce a dále o vstupních veli� inách, zejména výchylce výškového 

kormidla [6]. Na základ�  zm�� ených závislostí mezi vstupními a výstupními (stavovými) 

veli� inami lze pak identifikovat parametry rovnic (1) nebo (2) [7]. 

3.2 Popis experimentu 

Výchozím experimentem pro ov�� ení metody m�� ení parametr�  modelu pomocí leteckého 

simulátoru je identifikace parametr�  p�enosové funkce z p�echodové charakteristiky. Toto 

m�� ení vychází z m�� ení odezvy n� které z veli� in na skokovou zm� nu vstupní veli� iny - v 

tomto p�ípad�  odezva výšky letu H [ft ]na skokovou zm� nu výchylky výškového kormidla 	 v .  

Skoková zm� na výchylky výškového kormidla je realizována pomocí digitálního 10k�

potenciometru MCP4011, viz obrázek 1, �ízeného mikrokontrolérem s architekturou ARM 

Cortex M0+.  

Obr. 1: Digitální potenciometr MCP4011 [8] 
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Obvod MCP4011 umož� uje okamžitou zm� nu odporu. Tím lze v� rohodn�  simulovat 

okamžité plné vychýlení kniplu (joysticku) - jednotkový skok vstupní veli� iny.

3.3 M�� ení a identifikace 

Cílem m�� ení bylo ov�� it možnost použití metody identifikace parametr�  modelu podélného 

letu pomocí m�� ení dat, resp. aktuálních hodnot stavových a vstupních veli� in, pomocí 

leteckého simulátoru. Jako testovací letoun byl vybrán vrtulový letoun King Air C90B a byla 

provedena dv�  nezávislá testovací m�� ení v podob�  provedení manévru inside looping 

(odezva letounu na skokovou zm� nu výchylky výškového kormidla) s cílem zjišt� ní 

opakovatelnosti m�� ení. Výchozím p�edpokladem tedy bylo zajišt� ní shodných nebo alespo�

velmi podobných podmínek pro jednotlivá m�� ení. 

První m�� ení bylo provedeno za následujících podmínek:  

 - výchozí výška letu: H0 = 3394 ft, 

 - výchozí rychlost letu: v0 = 162 mph (mil za hodinu). 

Druhé m�� ení bylo provedeno za podmínek: 

  - výchozí výška letu: H0 = 3420 ft, 

 - výchozí rychlost letu: v0 = 163 mph (mil za hodinu). 

Nam�� ená data reprezentující závislost výšky letu H na výchylce výškového kormidla 	 v v 

� ase pro jednotlivá m�� ení jsou na obrázku 2 a 3. 

Obr. 2: Nam�� ená data z X-Plane 10 - m�� ení 1 
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Obr. 3: Nam�� ená data z X-Plane 10 - m�� ení 2

Z nam�� ených závislostí je možné identifikovat parametry p�enosu. Pro identifikaci byl použit 

MATLAB - System Identification Toolbox. Jako výchozí model byl vybrán spojitý p�enos s 

p� ti póly a t�emi nulami. Nejlepších výsledk�  bylo dosaženo pomocí identifika� ního 

algoritmu IV - Instrument Variable. P�esnost identifikace (shoda aproximace a originálu) je v 

prvním p�ípad�  94,3 % a ve druhém p�ípad�  97,2 %. Výsledné identifikované p�enosy jsou: 
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Z uvedených p�enos� FH1(p) a FH2(p) je patrné, že identifikované parametry (koeficienty 

p�enosu) jsou velmi podobné. Další porovnání je možné nap�. výpo� tem a zobrazením pól�  a 

nul jednotlivých p�enos� . Pro tradi� ní letouny jsou typické dv�  dvojice komplexn�

sdružených pár�  reprezentujících tzv. rychlé a pomalé kmity letounu a jeden reálný pól [1,3]. 

Rozložení pól�  pro jednotlivé p�enosy je na obrázku 4. Z d� vodu lepší p�ehlednosti nejsou 

zobrazeny nuly systém� . 
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Obr. 4: Rozložení pól�  p� enos� FH1(p) a FH2(p) 

Z obrázku 4 je z�ejmé, že póly obou p�enos�  se prakticky shodují. Pouze v p�ípad�  reálného 

pólu došlo k menší odlišnosti, což je z�ejm�  zp� sobeno nep�esností identifikace. Vlastní 

frekvence rychlých kmit�  je v obou p�ípadech asi $ 
 = 6,6 rad.s-1 s tlumením %
�= 0,45. Vlastní 

frekvence pomalých kmit�  je v obou p�ípadech asi $ �  = 0,3 rad. s-1 s tlumením %�� = 0,03.  

4 Záv� r 

Cílem p�ísp� vku bylo ukázat možnost získání parametr�  modelu podélného letu letounu 

pomocí leteckého simulátoru. Využit byl letecký simulátor na Univerzit�  obrany vybavený 

softwarem X-Plane 10. Jako ukázka identifikace parametr�  byla vybrána p�enosová funkce 

reprezentující vztah mezi výchylkou výškového kormidla a výškou letu. Byly provedeny dv�

nezávislá m�� ení se stejnými (podobnými) podmínkami s cílem ov�� it popsanou metodu. 

M�� ení je, jak je z dosažených výsledk�  patrné, opakovatelné s dobrou p�esností, což vychází 

z porovnání obou identifikovaných p�enos�  i rozložení pól�  jednotlivých p�enos� . 
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Resumé: 

Postupný rast dopytu po leteckej doprave znamená, že mnoho ve�kých letísk je nútených 

zvyšova�  svoju prevádzkovú kapacitu. Jednou z možností je vä� šie využívanie postupov pre 

presné priblíženie alebo postupov priblíženia s vertikálnym vedením. Tento � lánok opisuje 

sú� asnú situáciu v oblasti systémov používaných pre postupy priblíženia ako Systém 

s pozemným rozšírením - GBAS (Ground Based Augmentácia System) a Systém s družicovým 

rozšírením - SBAS (Satellite Based Augmentation System). � lánok poukazuje na skuto� nos� , 

že postupy priblíženia využívajúce Globálny naviga� ný satelitný systém - GNSS sú 

budúcnos�ou v riadení letovej prevádzky. 

Continuous growth of air transportation demand means that many large airports are being 

forced to increase their operating capacity. One possibility is increased use of procedures for 

precision approach or Approach procedure with vertical guidance. This paper describes the 

present situation of GBAS (Ground Based Augmentation System) and SBAS (Satellite Based 

Augmentation System) used for approach operations. The article points to the fact, that 

GNSS-based landing procedures are the future of Air Traffic Management System. 

 Introduction 

With the increase in air travel, airports need to find new solutions to handle additional aircraft 

movements without incurring the costs of building more runways.  

Implementation of approach procedures with vertical guidance at all runway ends is one of 

the ways to increase operational efficiency, improve safety and increase runway capacity in 

bad weather. 

Today’s Instrument Approach Procedures are divided into three distinct types: [1] 

� Non-Precision Approach (NPA) uses conventional navigation aids such as NDB, 

VOR and DME to bring the aircraft to a point where the runway is in view and a 
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visual landing can be performed. NPA procedures, which do not include vertical 

guidance, used to require multiple level-offs at step down fixes during the approach. 

[2] 

� Approach procedure with vertical guidance (APV) is three-dimensional operation 

conducted under IFR that provide lateral and vertical guidance, but does not meet all 

of the accuracy requirements and navigation specifications to be classified as CAT I 

precision approaches. [3] 

� Precision Approach (PA) uses an instrument landing system, which provides both 

lateral and vertical guidance on a stabilised continuous descent path. (e.g.: ILS, MLS, 

GLS). 

1 Non-Precision Approach - NPA 

Non-precision GNSS approach procedures utilize the horizontal position information obtained 

from GNSS system with any level of augmentation. These procedures are called LNAV 

(Lateral Navigation). Another requirement for GNSS NPA approach is also RAIM alert 

capability of the on-board equipment. The flight procedures are performed similarly to other 

non-precision approaches, particularly the VOR/DME approach. They share the same on-

board equipment in the form of a HSI or CDI with the same visual representation. Compared 

to APV and PA these approaches have higher minimum descent altitude. However, this is not 

true for NPA, which have higher MDA than LNAV. Another type of non-precision GNSS 

approach is LP (localizer performance), which requires use of SBAS augmentation, for 

example EGNOS. This approach can have MDA down to 250 ft, the same as APV/Baro. 

2 Approach Procedure with Vertical Guidance - APV 

APV is an instrument procedure, which utilizes lateral and vertical guidance such as Baro-

VNAV and LPV.  

APV provides better accessibility, relative cost-effective means to implement vertical 

guidance, improves fuel efficiency by minimizing the flight time at low altitudes, utilizes the 

same flight technique as for precision approach and will therefore enhance safety and reduce 

training costs and provides back-up when ILS glide-path is inoperative. An APV approach is 

not only safer but also reduces noise levels and reduces the probability of infringement of the 

required obstacle clearance during the final approach segment. [4] 
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2.1 Localizer performance with vertical guidance - LPV 

LPV approach is a modern instrument approach procedure that uses satellite based 

augmentation system, e.g. European Geostationary Navigation Overlay Service (EGNOS) in 

Europe or USA's Wide Area Augmentation System – (WAAS).  

2.1.1 Satellite Based Augmentation System - SBAS 

SBAS augments core satellite constellation by providing ranging, integrity and correction 

information via geostationary satellites. This system consists on three major elements: space, 

ground and user segment. 

a. Space segment 

The� SBAS space segment is composed by several geostationary satellites in charge of 

broadcasting, over the service area, the SBAS navigation message. 

b. Ground segment comprises a network of ground reference stations that observe satellites 

signals and master stations that process observed data and generate SBAS messages for uplink 

to the geostationary satellites, which broadcast the SBAS message to the users. [5] 

c. User segment 

User segment comprises all the user equipment needed to receive and use SBAS information. 

In general, the SBAS service operator provides different services aiming at different market 

sectors, namely an Open Service, a Safety of Life service (SoL) and even a Commercial 

Service. [6] The SoL civil aviation certified equipment is in the highest rank with respect to 

its cost. There exists a large number of certified receivers manufacturers worldwide. 

Fig. 1:  Worldwide SBAS Coverage [7] 
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WAAS

Wide Area Augmentation System - WAAS is an extremely accurate navigation system 

developed by the Federal Aviation Administration to augment the Global Positioning System. 

The signals from GPS satellites are received by a network of precisely surveyed ground-based 

WAAS wide-area reference stations (WRS) - strategically positioned across the country 

including Alaska, Hawaii, Puerto Rico, Canada, and Mexico. [8][9] The GPS information 

collected by the WRS is forwarded to the WAAS Master Station (WMS) via a terrestrial 

communications network. At the WMS are generated the WAAS augmentation messages 

which are sent to uplink stations to be transmitted to navigation payloads on Geostationary 

communications satellites. These messages contain information that allows GPS receivers to 

remove errors in GPS signal, allowing for a significant increase in location accuracy and 

reliability. [9] 

EGNOS 

The European Geostationary Navigation Overlay Service - EGNOS is a satellite based 

augmentation system developed by the European Space Agency, the European Commission 

and EUROCONTROL. It provides both correction and integrity information about the GPS 

system, delivering opportunities for Europeans to use the more accurate positioning data for 

improving existing services or developing a wide range of new services. In addition, it 

informs users about the current integrity (level of reliability) of the system based on the GPS 

satellites’ orbits, atomic clock accuracy and ionospheric delay. 

The EGNOS space segment comprises 3 geostationary (GEO) satellites broadcasting 

corrections and integrity information for GPS satellites in the L1 frequency band 

(1575.42 MHz). At the date of publication the 2 GEOs used by EGNOS are Inmarsat 

(International Maritime Satellite Organization): AOR-E (PRN 120) and IOR-W (PRN 126). 

Third GEO - Artemis (PRN 124) is used for EGNOS tests, Safety-of-Life (SoL) Service is not 

provided. [10] The EGNOS Ground Segment comprises a network of Ranging Integrity 

Monitoring Stations (RIMS), four Mission Control Centres (MCC), six Navigation Land 

Earth Stations (NLES), and the EGNOS Wide Area Network (EWAN) which provides the 

communication network for all the components of the ground segment. [12] 

SDCM 

Russian system of differential correction and monitoring (SDCM) is a system of integrity 

monitoring of navigation fields of NSV (navigation space vehicle). 

SDCM includes two subsystems [13]: 
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• Constellation of satellites (Space Segment) includes 3 operating geostationary 

satellites of multifunctional Space System Luch, broadcasting SDCM data to users;  

• Ground-based monitoring and control facilities (Control Segment) which consist of 

Center of Differential Correction and Monitoring (CDCM), ground based facilities 

transmitting SDCM data to users, Mission Uplink and Control Center and the network 

of Reference Stations located worldwide. [13] 

GAGAN 

GPS Aided GEO Augmented Navigation – GAGAN is being implemented in three phases by 

the Airport Authority of India with help of the Indian Space Research Organization’s 

technology and space support. GAGAN uses a system of ground stations to provide necessary 

augmentations to GPS navigation signal. GAGAN will have two Indigenous Geostationary 

satellites broadcasting SBAS signals (GSAT-8 with PRN-127 launched in 2011 and GSAT-10 

with PRN-128 launched in 2012). [15] 

MSAS 

MTSAT Satellite-based Augmentation System - MSAS is a Japanese system providing 

augmentation information to improve the reliability and accuracy of GPS via Multi-functional 

Transport Satellite - MTSAT for the aircraft utilizing GPS position information for their 

navigation. The MTSAT-1R satellite has been launched in the fiscal year 2004, and the 

MTSAT-2 has been launched in the fiscal year 2005. [16] 

SNAS 

The People's Republic of China is developing its own SBAS, called Satellite Navigation 

Augmentation System (SNAS). [17] 

2.1.2 LPV benefits and disadvantages 

The advantages of SBAS-enabled LPV approaches include [19]: 

• LPV procedures have no requirement for ground-based transmitters at the airport; 

• no consideration needs to be given to the placement of navigation facility, 

maintenance of clear zones around the facility, or access to the facility for 

maintenance; 

• LPV approaches eliminate the need for critical area limitations associated with an ILS; 

• from a pilot’s viewpoint, an LPV approach looks and is flown like an ILS, but the 

SBAS approach is more stable than that of an ILS; 
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• SBAS equipped users can fly area navigation (RNAV) and basic required navigation 

performance (RNP) procedures, as well as LPV procedures, and the avionics costs are 

relatively inexpensive considering the total navigation solution provided. 

For technical reasons, the current SBAS architecture cannot reliably support approaches with 

vertical guidance in equatorial areas. [21] 

2.1.3 Practical implementation of LPV 

Since March the 2nd 2011, the EGNOS SoL Service has been declared available for use. 

Certification is necessary to use the EGNOS SoL Service in civil aviation for non-precision 

approaches and for approaches with vertical guidance. [22] 

Fig. 2: This map depicts the instantaneous LPV availability [23] 
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As of July 24, 2014, there are 3,430 Wide Area Augmentation System (WAAS) Localizer 

Performance with Vertical guidance (LPV) approach procedures serving 1690 airports. [25] 

3 Precision Approach 

The main benefit of PA is reduction of the approach minima, what can result in less 

distribution, delays, and diversions to alternate airport. 

From the aspect of approach accuracy, we have three categories that are defined by the 

following parameters: Decision Height (DH), Visibility (Vis) and Runway Visual Range 

(RVR): 

Category DH (ft) RVR (m) Vis (m) 

Cat I � 200 � 550 � 800 

Cat II 100-200 � 300  

Cat III a <100 � 175  

Cat III b <50 50-175  

Cat III c no limitations no limitations  

Tab. 1: Categories of precision approach [Annex 14, Volume 1, Amendment 11, sixth 

edition Volume I - July 2013] 

Until recently, precision approach operations were conducted by use of ILS (Instrument 

Landing System), MLS (Microwave Landing System) or PAR (Precision Approach Radar), 

where PAR was mostly used in military operations. However, introduction of GBAS GNSS 

augmentation led to a new type of approach called GLS. 

GLS is a precision approach operation using the GBAS (Ground Based Augmentation 

System) components. 

3.1 Ground Based Augmentation System Landing System - GLS 

The aim of Ground Based Augmentation System (GBAS) Landing System implementation is 

to provide an alternative to the ILS supporting the full range of approach and landing 

operations. Potential benefits of the GLS include significantly improved take-off and landing 

capability at airports worldwide and at reduced cost, improved instrument approach service at 

additional airports and runways. [26] 

3.1.1 GBAS description 

GBAS is a system that provides differential corrections and integrity monitoring of GNSS. 
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It consists on three major elements:  

a. space segment, 

b. ground segment and 

c. airborne segment. 

Fig. 2: GBAS architecture [27] 

a. Space segment 

The space segment consists of GNSS satellites. At present, there is only two GNSS 

constellations in operation: the USA’s Global Positioning System (GPS) and the Russian 

Federation’s GLObal NAvigation Satellite System/ Global'naya Navigatsionnaya 

Sputnikovaya Sistema (GLONASS).  

Galileo will be the third GNSS constellation approved for aviation use and is an initiative of 

the European Union and the European Space Agency. It is based on a constellation of 30 

satellites (27 operational satellites plus three spares) supported by ground stations (control 

centres in Europe and a network of sensor stations and uplink stations installed around the 

globe). By 2015, 18 satellites should be in place, followed by the rest in 2020. Till today four 

satellites were launched into orbit. 

Chinese BeiDou Navigation Satellite System is another constellation under development. The 

system is designed to provide global coverage around 2020. [29] 

GNSS may be supplemented by SBAS. 
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b. Ground segment 

GBAS ground equipment generally consists of: 

• at least three GNSS/GPS receiving antennas (reference receivers),  

• Ground Facility = central processing system (a computer), and  

• Very High Frequency (VHF) Data Broadcast (VDB) transmitter.  

All these facilities are situated usually on or near an airport. [9] Antennas placement requires 

careful evaluation of local sources of interference, signal blockage, and multipath. Location of 

the VHF data broadcast antenna should ensure that the coverage area is sufficient for the 

intended operations. 

The GBAS reference receivers/antennas receive the GNSS signals from satellites and the 

information generated in the receivers is sent to a processor. The central processing facility 

defines errors in the calculated positions, adds additional parameters (i.e. integrity parameters) 

and approach path information, produces a GBAS correction message and sends it to the VDB 

transmitter. The VDB transmitter modulates and encodes this message and broadcasts it to the 

airborne GBAS equipment. 

The GBAS ground station performs the following functions: [27] 

• Provide locally relevant pseudorange corrections;  

• Provide GBAS-related data;  

• Provide final approach segment data when supporting precision approach;  

• Provide ranging source availability data; and  

• Provide integrity monitoring for GNSS ranging sources.  

c. Airborne segment 

The airborne equipment consists of a GPS antenna, a Very High Frequency antenna, and 

associated processing equipment. The GBAS uses the VHF radio link to provide aircraft with 

GPS corrections, integrity, and approach path information. 

On board the aircraft, GBAS avionics within the Multi-Mode Receiver (MMR) technology 

allows simultaneous implementation of GNSS, VOR and ILS using common antennas and 

hardware. [9] Although, MMR is a good concept, it is expensive. General aviation favours a 

single GBAS receiver. Rockwell-Collins has its GLU-925 (GNSS Landing Unit) that is 

certified for GBAS CAT I operations and Honeywell is developing an Integrated Navigation 

Receiver (INR). 
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3.1.2 GLS benefits and disadvantages 

GLS has several advantages in comparison to traditional ILS. [30] 

The biggest advantage of GLS for airports is the number of different approach procedures that 

can be used with just one station, increase airport capacity (simultaneous operations to 

parallel runways) and airport access improvement, even where ILS cannot be installed for 

terrain or economic reasons.  

Fig. 3:  GBAS as one of the available precision approach options [31] 

Core benefits for airlines: 

• higher precision guidance,  

• minimal pilot training (GLS was developed as an “ILS look-alike” system from the 

pilot perspective and provides guidance similar to ILS approaches for the final 

approach segment), [32]  

• fuel saving, noise abatement and reduced emissions (considering GLS supports curved 

and segmented approaches) especially in locations, which do not currently enable an 

ILS installation. 

For air navigation service providers using GLS means reduction of infrastructure investment 

and overall maintenance costs, whereas one GBAS station can support all runways at an 
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airport and it should have less frequent and less costly flight inspection requirements than the 

ILS.  

Fig. 3:  GBAS can serve all runways [33] 

Other benefit may be flexibility to add or change final approach procedures without changing 

system configuration.  

On the other hand, GBAS is fully dependant on GPS. Because of this, a GLS weakness is 

GPS interference or jamming that could disable entire system. 

Costly Precision Approach Lighting system is required for every runway. 

3.1.3 Practical implementation of GLS 

GLS was approved for CAT I operations. The Federal Aviation Administration (FAA) work 

program is now focused on validating standards for CAT II/III, which can be available in 

2018. [9] 

The first fully operational GLS approach to CAT I decision height was made by an AirBerlin 

flight to Bremen airport in Germany on 9th of February 2012. [35] 

Certified GBAS CAT I equipment is currently available from major avionics suppliers, more 

than 200 aircraft worldwide are already equipped and an increasing number of airlines are 

choosing GBAS. [http://www.eurocontrol.int/press-releases/satellite-based-precision-landing-

system-now-operational] Boeing and Airbus are actively working on GLS CAT III 

certification criteria and large part of their fleet have been certified for GLS CAT I operation. 

[EUROCONTROL: Skay Magazine No. 54, Winter 2010] 

Nowadays, there are several GBAS stations installed, for example:  

• Bremen Airport (BRE) and Frankfurt Airport (FRA) in Germany,  

• Malaga Airport (AGP), Spain;  

• Newark Liberty International Airport (EWR) and Houston George Bush 

Intercontinental Airport (IAH) in USA;  
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• Sydney International Airport (SYD), Australia. 

• Galeão–Antonio Carlos Jobim International Airport (GIG) in Rio de Janeiro, Brazil 

• Chennai International Airport (MAA), India 

Several companies are working on GBAS projects: IACIT, SELEX, NPPF Spectr, Indra, 

Thales, NEC, Park Air, GM Merck and others, but only Honeywell has a certified station 

named SmartPath® SLS-4000 (Until mid 2011) [ICAO: Guide for Ground Based 

Augmentation System Implementation, May 2013]. 

Honeywell worked closely with governmental agencies and air navigation service providers 

such as the Federal Aviation Administration (FAA), International Civil Aviation Organization 

(ICAO) and EUROCONTROL to assure a common strategy for the operational validation and 

development of the SmartPath Precision Landing System 

[http://www.indianaviationnews.com/indian-aviation-

archievenews.asp?id=26&NID=406&PID=)jhvh]. 

In June 2013, the first prototype of NORMARC 8100 CAT III GBAS was installed at 

Frankfurt Airport. Indra Navia developed this system under the European SESAR (Single 

European Sky ATM Research) program. [http://www.airport-

technology.com/news/newssatellite-based-landing-system-goes-live-frankfurt-airport] 

4 GNSS approach simulation 

GNSS based approaches have been used in some parts of the world for several years. These 

however encompassed only LNAV approaches without glide path utilization, and later Baro-

VNAV approaches. LNAV approaches can be flown with relatively simple and not very 

modern on-board equipment. With the emerging of new approach types that utilize EGNOS 

(or any other SBAS system), there is a need to train the pilots to be proficient in these 

approach types. The first part and basis of training is the required theoretical knowledge of the 

approach types, their limitations, normal and abnormal procedures. 

The flight simulation training devices are usually not exchanged every few years for a new 

more sophisticated type. Because of this, it is necessary to upgrade the on-board devices for a 

newer type capable of LPV approaches. This process may be quite simple in case of a newer 

model of the same device (e.g. Garmin 430W instead of Garmin 430). However, in case of 

more substantial upgrade, for example if the flight simulator was previously not GNSS 

equipped, the upgrade can pose a significant cost. These costs are necessary in order to 

achieve safe aircraft operation in the near future, as not all the pilots are familiar with GNSS 
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approach operations. This involves not only newly trained pilots, but most importantly pilots 

that are already type/class rated and will be doing their refresher training or proficiency check. 

The flight simulation training devices are not only widely used for GNSS approach pilot 

familiarization, but also in testing of new procedures and evaluation of pilot performance 

Conclusion 

The disadvantage of pre-GNSS systems like ILS and MLS is high operating costs and 

necessity to be installed at each end of the runway. ILS also has some operational limitations. 

On the other hand, the GNSS approach procedures except GLS do not require any ground 

based navigation equipment, thus lowering the needed investments. GBAS, however, is also 

less expensive than conventional navigation systems, because one ground installation 

provides possibility to create GLS approach procedures on multiple runways, even on more 

than one airfield if placed close together. GBAS Landing System with its precision also 

improves safety, increases capacity, and provides operational benefits to airlines, pilots, 

airports and Air Traffic Services providers. But until GBAS (CAT II/III) Standards are 

developed, GLS cannot be considered as a candidate to globally replace ILS or MLS. 

Full benefit will be delivered once Galileo and other GNSS constellations become available. 
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Vyžarovanie komunika� ných antén dopravného lietadla 

Radiation of communication antennas of a transport aircraft 

Képeši, V., Labun, J., � eškovi� , M., Kurdel, P. 

Letecká Fakulta, Katedra Avioniky, Rampová 7, 041 21 Košice, Slovensko  

email: [viktor.kepesi, jan.labun, marek.ceskovic, pavol.kurdel]@tuke.sk  

Resumé: 

� lánok pojednáva o vplyve zmeny polohy lietadlovej komunika� nej antény na trupe 

dopravného lietadla na zmenu jej priestorovej intenzity vyžarovania. Nápl� � lánku tvorí 

prezentácia výsledkov meraní na zmenšenom modeli dopravného lietadla L-410, doplnené 

o výsledky zodpovedajúcich po� íta� ových simulácií. Meranými boli komunika� né pásma VHF 

a UHF a to pre prípad štyroch rozli� ných polôh umiestnenia antény na modeli lietadla. 

The paper deals with the change of a comm antenna’s spatial radiation intensity due to a 

change of its position on an aircraft’s fuselage.The paper focuses on the measured results of 

antenna radiation patterns on a model of a L-410 transport aircraft, complemented by 

corresponding simulation counterparts. The measurements were made for VHF and UHF 

frequency band, for four different antenna positions. 

1 Úvod do problematiky 

Lietadlové komunika� né antény sú typicky realizované typom monopólovej antény, kde 

vodivý povrch lietadla vystupuje ako ich umelá zem [1] [3]. Tvar umelej zeme vo ve� kej 

miere ovplyv� uje výsledné vyžarovacie vlastnosti daných antén [4]. Komplikovaný tvar 

lietadla dokáže vytvori�  množstvo � ažko predvídate� ných viac násobných odrazov anténou 

vysielaného elektromagnetického vlnenia, prípadne anténou prijímaného vlnenia. Tieto viac 

násobné odrazy vlnenia od jednotlivých komponentov lietadla sa vzájomne s� ítavajú, pri� om 

každé z vlnení má rozli� nú amplitúdu a fázu [1] [3]. Pokia�  je takáto interferencia medzi 

jednotlivými elektromagnetickými vlnami deštruktívna, dochádza k oslabeniu výsledného 

signálu a teda k vytvoreniu komunika� ného kanálu o nižšej kvalite, s prípadnou možnos� ou 

úplných výpadkov spojenia [1] [2]. Zmenou polohy komunika� nej antény na povrchu lietadla 

je možné docieli�  odlišných interferencií vlnenia, � i už konštruktívnych alebo deštruktívnych. 

Zmena interferencií sa prejaví vo vyžarovacom diagrame formou zmeny údajov intenzity 

elektrického po� a a zmenou jeho tvaru [1] [3]. Na základe týchto znalostí bol uskuto� nený 
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pôvodný výskum, podložený výsledkami meraní, popisovaný v tomto � lánku. Ú� elom tohto 

výskumu je lepšie porozumie�  vplyvu umiestnenia komunika� nej antény na povrchu lietadla 

na zmenu jej parametrov, a to s dôrazom na jej priestorové vyžarovanie. 

2 Popis merania

Merania boli uskuto� nené v laboratóriu lietadlovej anténnej techniky na Leteckej fakulte 

Technickej Univerzity v Košiciach. Meranou veli� inou bolo napätie prijaté na anténe modelu 

lietadla, ktorého úrovne boli znázornené  formou vyžarovacieho diagramu reprezentovaného 

v polárnych súradniciach, a to pre horizontálny rez celkového vyžarovania. Použitým 

modelom dopravného lietadla bol model lietadla Let L-410 Turbolet v mierke 1:12, zobrazený 

na Obr. 1. Tento model disponuje štyrmi rozli� nými inštala� nými bodmi pre komunika� nú 

anténu na hornej strane trupu, vi�  Obr. 2. 

Obr. 1: Model L-410

Obr. 2: Pozície komunika� nej antény 

Merania pre VHF pásmo boli uskuto� nené na frekvencii 1,5GHz, � o v skuto� ných 

podmienkach (s prihliadnutím na zmenšený model lietadla) zodpovedá VHF frekvencii 

125MHz. Merania pre UHF pásmo boli uskuto� nené na frekvencii 3GHz, � o v skuto� ných 
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podmienkach zodpovedá UHF frekvencii 250MHz. Danou vo� bou frekvencií sa oproti 

samotným meraniam navyše naskytá možnos�  analyzova�  vplyv dvojnásobného zvä� šenia 

elektrickej ve� kosti umelej zeme na zmenu tvaru vyžarovacieho diagramu. Pre meranie 

v dvoch pásmach boli použité dve klasické naladené monopólové antény, obe s parametrom 

VSWR < 1,5 : 1 pre dané pásmo. Základný merací re� azec pozostával zo signálového 

generátora Rohde&Schwarz SMA100A, vysielacej antény ETS Lindgren 3115, spomínanej 

monopólovej antény umiestnenej na modeli lietadla, a signálového analyzátora 

Rohde&Schwarz FSV13. Uhlový krok merania bol zvolený na jeden stupe� . 

Po� íta� ové simulácie opisovaných meraní boli uskuto� nené v softvéri FEKO, použitou 

numerickou metódou výpo� tov bola MLFMM, vychádzajúca z momentovej metódy. 

3 Výsledky merania

Všetky výsledky meraní sú znázornené vo vyžarovacích diagramoch v polárnych 

súradniciach, v lineárnej mierke, normalizované. Výsledky pre VHF pásmo sa nachádzajú 

v Kapitole 3.1, pre UHF pásmo v Kapitole 3.2. Tmavou farbou sú znázornené výsledky 

merania, bledou výsledky simulácie. 

3.1 Výsledky pre VHF pásmo 

          

Obr. 3: VHF, pozícia A                               Obr. 4: VHF, pozícia B 
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Obr. 5: VHF, pozícia C                               Obr. 6: VHF, pozícia D 

Z výsledných diagramov je možné pozorova�  nieko� ko javov. Patrí medzi ne silné dopredné 

vyžarovanie pre prípad umiestnenia antény na pozície A a B, asymetria nameraných 

výsledkov, zosilnené vyžarovanie v smere krídiel pozorovate� né na pozíciách antény B a C 

a špecifiká vyžarovania do priestoru za lietadlom. 

3.1.1 Dopredné vyžarovanie 

Zosilnené dopredné vyžarovanie komunika� nej antény VHF pásma je možné pozorova�

najmä v prípade jej umiestnenia na pozíciu A a B. Tento efekt je možné vysvetli�  zošikmenou 

plochou nosu lietadla. Zošikmená umelá zem, ktorú v tomto prípade predstavuje nos lietadla, 

spôsobuje zmenu uhla maxima vyžarovania [4]. Za daných podmienok sa maximum dostáva 

bližšie práve k horizontálnej rovine, v ktorej bolo meranie vykonávané. Tento efekt je 

znázornený na Obr. 7. 

Obr. 7: Zmena smeru maxima vyžarovania

3.1.2 Postranné vyžarovanie 

Jav intenzívnejšieho postranného vyžarovania je pozorovate� ný najmä v prípade nameraných 

vyžarovacích diagramov zodpovedajúcich anténnym pozíciám B, C a D. V prípade 
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monopólovej antény, umiestnenej na kone� nej umelej zeme o rozli� ných rozmeroch v osiach, 

dochádza k nerovnomernému rozloženiu elektrického po� a [4]. Hlavným znakom tejto 

nerovnomernosti je predovšetkým intenzívnejšie vyžarovanie v smere vä� šieho z rozmerov 

umelej zeme. Tento princíp javu je aplikovate� ný aj na zložité tvary umelej zeme a na lietadle 

predstavujú tieto vä� šie rozmery trup a krídla lietadla. Tým vzniká predpoklad 

intenzívnejšieho vyžarovania v daných smeroch. Pri zameraní sa na krídla lietadla by mal by�

tento jav v najvä� šej miere pozorovate� ný pre prípad umiestnenia komunika� nej antény na 

trup lietadla medzi krídla, a to pozorovate� ný práve v smere krídiel. V popisovanom meraní 

tomu zodpovedajú pozície antény B a C a uhlové pozície maxím približne 0° a 180°. Pri 

poh� ade na namerané diagramy je možné tento vplyv identifikova� . Odlišná uhlová pozícia je 

vysvetlite� ná zložitos� ou tvaru lietadla, ako aj umiestneniam antény mimo osi krídiel. 

Výrazne pozorovate� ná je asymetria nameraných údajov, so zna� ne intenzívnejším 

vyžarovaním po pravom krídle lietadla. 

3.1.3 Asymetria výsledkov 

Z výsledkov je možné bada�  asymetriu nameraných údajov, najmä v prípade pozícií antény B 

a C. Dôvodom javu je samotná asymetria modelu lietadla L-410, vi�  Obr. 8. Táto 

nedokonalos�  modelu sa však dá s výhodou využi�  na lepšiu ilustráciu jednotlivých javov. 

Ako je z Obr. 8 možné pozorova� , pravé krídlo modelu lietadla má vä� ší sklon k zemi oproti 

krídlu � avému. Kombináciou javov popisovaných v Kapitole 3.1.1 a 3.1.2 dochádza 

k nameraniu intenzívnejšieho vyžarovania po pravej strane lietadla pre pozície antény B a C.

Obr. 8: Asymetria modelu lietadla

3.1.4 Vplyv chvostovej � asti lietadla 

Pri poh� ade na výsledky meraní je badate� ný vplyv chvostovej � asti ako prekážky. Výnimku 

tvorí umiestnenie antény na pozíciu D, kedy sa chvostová � as� � iasto� ne prejavuje aj ako 

smerova�  elektromagnetického žiarenia. K takémuto javu môže dôjs�  za splnenia 

špecifických podmienok ve� kosti vodivého elementu vzdialenosti medzi anténou 
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a elementom [1] [4]. Avšak simulácia tejto konštelácie nevykazuje vytvorenie lokálneho 

maxima vyžarovania do priestoru za lietadlom. Pre lepšie pochopenie dôvodov tejto nezhody 

bude potrebné vykona�  dodato� ný výskum. 

3.2 Výsledky pre UHF pásmo 

Zdvojnásobenie frekvencie má za následok dvojnásobne vä� ší povrch lietadla v zmysle jeho 

elektrickej ve� kosti. Tým dochádza k vyššiemu po� tu interakcií medzi jednotlivými 

elektromagnetickými vlnami, � o sa okrem iného prejavuje aj formou výraznejšieho zvlnenia 

          

Obr. 9: UHF, pozícia A                               Obr. 10: UHF, pozícia B 

          

Obr. 11: UHF, pozícia C                               Obr. 12: UHF, pozícia D 
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vyžarovacieho diagramu, ako je aj možné pozorova�  na obrázkoch vyššie. Najjemnejšie 

detaily modelu lietadla, ktoré boli pri zostrojovaní jeho po� íta� ovej verzie zanedbané, majú za 

následok výraznejšie zvlnenie nameraného diagramu oproti diagramu získaného po� íta� ovou 

simuláciou. 

Z výsledkov je � alej konštatovate� né zachovanie základného prejavu efektov jednotlivých 

komponentov tak, ako boli popísané v Kapitole 3.1. Pri poh� ade na výsledky merania 

vyžarovacích diagramov UHF pásma je vidite� ný prejav chvostovej � asti lietadla ako 

prekážky pre elektromagnetické žiarenie na danej frekvencii, a to ako v prípade po� íta� ovej 

simulácie, tak aj v prípade merania. 

Miernou zvláštnos� ou je vychýlenie dopredného vyžarovania v prípade umiestnenia 

komunika� nej antény na pozíciu B, ktoré môže by�  spôsobené nevytvorením slabého 

lokálneho minima po pravej strane dopredného žiarenia z poh� adu lietadla, pod� a vzoru 

simulácie, a naopak, vytvorením príliš výrazného prepadu po opa� nej strane. Možným 

dôvodom tohto javu sú práve odlišné sklony krídiel lietadla. 

Pri poh� ade na údaje získané meraním v UHF pásme ako na celok je jasne vidite� né 

zachovanie zásadných prejavov komponentov lietadla v zmysle ich identifikácie pri meraní 

v pásme VHF. Úrove�  vyžarovania antény v UHF pásme je naprie�  diagramom rozložená 

rovnomernejšie, � o je spôsobené vä� šími elektrickými rozmermi lietadla na vyššej frekvencii. 

4 Záver

� lánok sa zaoberal zmenou tvaru vyžarovacieho diagramu komunika� nej antény umiestnenej 

na trupe dopravného lietadla vplyvom zmeny jej polohy pozd�ž trupu lietadla. Vyžarovacie 

diagramy boli analyzované v horizontálnej rovine a to pre VHF aj UHF komunika� né pásmo. 

Medzi najvýznamnejšie pozorovania patria nasledovné: 

· Umiestnením komunika� nej antény do predných � astí lietadla dochádza 

k zintenzívneniu vyžarovania v doprednom smere na základe tvaru nosu lietadla. 

· Krídla lietadla majú na vyžarovanie významný vplyv. Umiestnenie komunika� nej 

antény na trup medzi krídla spôsobuje zosilnenie vyžarovania v smere krídiel. 

· Kýlová plocha a výškovky môžu ma�  principiálne odlišný vplyv na vyžarovanie 

komunika� nej antény, a to v závislosti na konkrétnych podmienkach. Pre tento jav je 

potrebný dodato� ný výskum. 

· Aj relatívne drobné nedokonalosti analyzovaného modelu lietadla môžu spôsobi�

výrazné odlišnosti v nameraných hodnotách vyžarovania. 
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· Vyššie frekvencie komunika� ných antén znamenajú zvä� šenie elektrických rozmerov 

lietadla. Táto skuto� nos�  spôsobuje najmä výraznejšie zvlnenie výsledného 

vyžarovacieho diagramu a  rovnomernejšie rozloženie elektrického po� a. 

Nadobudnuté poznatky umož� ujú lepšie porozumie�  vplyvom komponentov lietadla na 

vyžarovanie jeho antén. Tým môžu by�  v budúcnosti nápomocné pri procese vo� by 

umiestnenia komunika� nej antény na lietadle, v� aka � omu v kone� nom dôsledku vzniká 

potenciál zvýšenia kvality leteckého rádiového komunika� ného kanála. 
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Sm�� ování vývoje a využití  bezpilotních systém�   
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Ústav letecké dopravy, email: frantisek.martinec@vsb.cz 

Resumé: 

� lánek se zabývá bezpilotními prost� edky na t� ech pracovištích VŠB TU Ostrava. Jejich 

využití pro oblast m�� ení ovzduší, monitorování terénu a vyhledávání ztracených osob až po 

optimalizaci pohonných elektrických systém�  bezpilotních prost� edk� . 

The article deals with unmanned devices at three sites VŠB TU Ostrava. Their use in 

measuring air monitoring field and search for lost persons to optimization of automotive 

electrical systems UAVs. 

1 Úvod 

S bezpilotními systémy na VŠB Ostrava bylo zapo� ato v roce 2009. První diplomové a 

bakalá�ské práce byly zam�� eny na konstrukci a využití bezpilotních systém�  s realizací 

prototyp�  na Fakult�  strojní institutu dopravy, Ústavu letecké dopravy (FS ID ULD). Další 

práce sm�� ovaly do avioniky a �ízení UAS a také do legislativy UAS. Po dobu p� ti let bylo 

zkonstruováno a odzkoušeno více než sedm typ�  UAS. 

2  Sm�� ování vývoje a využití  bezpilotních systém�

Vývoj a využití  bezpilotních systém�  sm�� uje k využití na: 

· metrologické ú� ely -  monitorování prostoru, ovzduší, 

· �ízení pohonných soustav, 

· legislativu bezpilotních systém� . 

Metrologické ú� ely 

· monitorování terénu a vyhledávání ztracených osob, 
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· monitorování ovzduší. 

� ízení pohonných soustav  

· optimalizace elektrických pohonných soustav.  

Legislativa bezpilotních systém�   

· analýza národní a mezinárodní legislativy, 

· organizace workshop� . 

3 Konstruk� ní � ešení UAS 

Konstruk� ní �ešení UAS vycházelo z požadavk�  na ur� ení konkrétního systému. Realizace a 

zálety probíhali v prostorách školy a letišt�  blízko Ostravy. 

3.1 Systémy pro monitorování prostoru 

Zájem o bezpilotní systémy podnítily dv�  diplomové práce. V roce 2009 byl postaven 

prototyp prvního bezpilotního prost�edku, obr. 1 a), b), c). Po dobu 5 let byla rozpracována 

�ada bakalá�ských a diplomových prací a od roku 2012 pak zpracovány dv�  studentské 

grantové sout� že na problematiku UAS. V roce 2011 byla vypsána v� decká úloha na TU 

Ostrava FS ID ULD „Bezpilotní metrologické systémy“, cílem bylo navrhnout využití 

bezpilotních prost�edk�  pro metrologické ú� ely, a to hlavn�  k vyhledávání ztracených osob 

v � lenitém terénu, s využitím všech dostupných snímacích metod a prost�edk� , navrhnout 

vhodný metrologický systém pro vyhledávání osob v � lenitém terénu. Bylo vypsáno n� kolik 

bakalá�ských a diplomových prací na uvedené téma a byly prakticky zkonstruovány a složeny 

3 ks bezpilotních prost�edk� , obr. 2 a 3, se záporným šípem (Poštolka), dva kusy FRESH 

UAS, obr. 4 a 2 ks kvadrokoptér, obr. 5, a jedna hexakoptéra. Zárove�  byly testovány 

bezpilotní prost�edky s kolmým startem s elektropohonem.  
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a) první prototyp UAS                    b)�p� íprava pro první zálet 

c) první zkušební let 

Obr. 1. Prototyp prvního bezpilotního systému z roku 2010 a jeho p� íprava p� ed 

prvním vzletem  

 V roce 2013 byl studentem Erikem Sola�em navrhnut a realizován bezpilotní systém se 

záporným šípem (Poštolka) pro koncepci monitorování prostoru a vyhledávání ztracených 

osob v � lenitém terénu obr. 2. V roce 2013 byly realizovány zalétávací zkoušky obr. 3.  

Obr. 2: Poštolka p� ed letem v zimním období z roku 2013  
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V roce 2014 byla Poštolka vyrobena z nových materiál�  v po� tu 2 kusy a také dostala nový 

vzhled. Probíhají p�ípravy pro letové zkoušky obr. 4.  

  

Obr. 4: Upravené experimentální Poštolky navržené  

studentem Sola� em v roku 2014  

V roce 2013 byl v rámci bakalá�ské práce studentem Pavlem Studenkou navržen bezpilotní 

systém, pohán� ný turbodmíchadlem, ozna� en jako Fresh obr. 5.  

V tom samém roce byl také navržen a vyroben experimentální systém s kolmým startem, 

s pohonem od dvou turbodmíchadel, s natá� ením vektoru tahu obr. 6. První letové zkoušky 

Obr. 3: Poštolka p� i zkušebním letu z roku 2013  
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prob� hly v roce 2013. Výsledky jsou velice zajímavé a student pokra� uje v �ešení tohoto typu 

i v rámci diplomové práce.

  

Obr. 5: Bezpilotní systém s pohonem od turbodmíchadla Fresh

Obr. 6: Testování prototypu UAS s kolmým startem Bc. Studenkou v roce 2013 

K projektu monitorování prostoru a vyhledávání ztracených osob byly v roce 2013 také 

zakoupeny prvky pro složení kvadrokoptéry a hexakoptéry obr. 7.  Zkoušky prokázaly jejich 
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vhodnost pro použití pro detailní pr� zkum s fotoaparátem, videokamerou a stabilizací obrazu 

videokamer. Poprvé v roce 2014 využity k test� m v reálné situaci. 

Obr. 7: Kvadrokoptéra p � i zkušebních letech v t� locvi� n�  v roce 2013 

� ízení a p�enos informací je �ešen v jednotlivých UAS standardními systémy dostupnými na 

trhu. 
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V sou� asnosti se práce zam�� ují na �ešení algoritmizace �ízení jednotlivých etap letu a hlavn�

zobrazení trajektorie letu UAS pro jeho �ízení, predikci polohy a také pro výukové ú� ely. 

Návrh využití družicového naviga� ního systému pro okamžité zobrazení trajektorie, polohy 

v reálním � ase v spojení dostupných 2D, nebo 3D map s možností dalšího p�edcházení 

možných kolizí.  

Systém byl otestován na malých letadlech s použitím standardních GPS a zobrazení 

trajektorie v 3D v map�  Google Earth v okolí letišt�  Mošnov obrázek 8. 

Také dochází k zpracování dat o letové trajektorii do p�ehledných modelových znázorn� ní ve 

2D, p�ípadn�  3D, trajektorií nam�� ených p�i letu a následné, alespo� � áste� né využití p�i 

výcviku, jako pom� cka k poletovému rozboru (nap�. chybných nebo nepovolených manévr� , 

nedodržení stanovených pravidel, tras, atp.). 

Obr. 8: Zobrazení trajektorie letu s okamžitou polohou v 3D zobrazení p� i použití 

mapy Google Earth 

3.2. Systémy pro monitorování ovzduší 

Stálé p�ekra� ování limit�  obsahu zne� iš� ujících látek v ovzduší na Ostravsku vede �adu 

odborník�  k tomu, aby se tímto problémem zabývali. Základem pro vyhodnocení stavu 

ovzduší a návrh opat�ení ke snížení zne� išt� ní, je shromaž� ování informací formou m�� ení. 
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Na tvorb�  prost�edku se podílel tým tvo�ený jak akademickými pracovníky dvou fakult 

Fakulty metalurgie a materiálového inženýrství katedry Ochrany životního prost�edí 

v pr� myslu a Fakulty strojní ID ULD.  

Vedoucím projektu byl doc. Ing. Petr Jan� ík Ph.D., z katedry Ochrany životního prost�edí 

v pr� myslu.  

Návrh bezpilotního systému byl realizován na ÚLD ID FS. Konstrukce prost�edku byla 

zadána studentce Kristýn�  Lešenarové, pod vedením Ing. Lubora Sobka Ph.D. 

Elektroinstalaci, �ízení letounu a snímání meteorologických veli� in navrhoval kolega Jan 

Bojko. Úkolem bylo zvolit vhodnou pohonnou jednotku, p�enosové systémy a navrhnout 

pozemní stanice. Student Aleš Stuchlík telemetrii pro p�enos nam�� ených údaj� , oba pod 

vedením doc. Ing. Františka Martince, CSc. Byl vytvo�en bezpilotní systém OK-VSB-002. 

Projekt bezpilotního prost�edku pro m�� ení zne� išt� ní p�ízemní vrstvy atmosféry vznikl díky 

pot�eb�  p�esn� jšího monitorování ší�ení zne� iš� ujících látek v Moravskoslezském kraji. 

Základním požadavkem je m�� ení r� zných meteorologických veli� in, p�edevším teploty, 

vlhkosti, CO a polétavých � ástic PM10. Tyto veli� iny mají být monitorovány od místa 

nejvyšší koncentrace, dále ve sm� ru ší�ení a to jak vertikáln� , tak horizontáln� . Proto byl 

stanoven další požadavek a to na celkovou dobu jednoho m�� ení, která musí probíhat alespo�

30 minut a musí zmapovat v� tší oblast. 

Z t� chto požadavk�  se vycházelo p�i konstruování a celkové koncepci bezpilotního 

prost�edku. Díky pot�eb�  zmapovat v� tší oblast, celkové dob�  m�� ení a nenáro� nosti na �ízení, 

byla zvolena konstrukce letounu s hornoplošným uspo�ádáním. M�� icí p�ístroje jsou umíst� ny 

v p�ídi, aby docházelo k minimálnímu ovlivn� ní proudu vzduchu do nich vstupujících. To 

také ur� ilo, že letoun bude pohán� n tla� nou vrtulí.  

Zvolená koncepce a vzhled letounu je vid� t na obrázku 9. � ídicí plochy mají � ervenou barvu 

a plochy, se kterými se � asto manipuluje, jsou modré.  Na obrázku je patrné i vstupní ústrojí 

m�� ících p�ístroj�  v p�ídi letounu.  

Všechny nam�� ené údaje se zaznamenávají, ale zárove�  i p�enášejí na pozemní stanici, aby 

mohl být pr� b� žn�  vyhodnocován stav ovzduší a bylo možno operativn�  reagovat. Sou� asn�

se p�enáší také video obraz z palubní kamery a telemetrické údaje ze systému autopilota, které 

pilotovi poskytují dopl� ující informace pot�ebné k �ízení letu na v� tší vzdálenosti nebo za 

snížené viditelnosti. P�enášení povel� � ízení je realizováno z ovlada� e Spektrum DX8. 
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Obr. 9 :Bezpilotní systém OK-VSB-002 pro monitorování ovzduší 

Pro p�enos informací je využito na letounu více technologií. Data byla rozd� lena do 3 skupin 

obr. 9, pro které budeme volit vždy tu nejvhodn� jší. 

Datové skupiny: 

· �ízení, 

· telemetrie systému autopilota, 

· video a meteorologická data. 

Obr. 9: Schéma komunikace 
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Bezpilotní prost�edek prošel n� kolika zkušebními lety, kde byly postupn�  kontrolovány 

funkce jednotlivých systém�  a prost�edek jako takový. Již b� hem t� chto let�  se prokázala 

funk� nost a správn�  zvolená koncepce. Následné m�� ící lety již zaznamenávaly konkrétní 

hodnoty zne� išt� ní na Karvinsku a v pohrani� í s Polskem.  

3.3  � ešení � ízení pohonných soustav 

K �ešení optimalizace problém� � ízení pohonných systém�  elektropohon�  koptér – se v� nuje 

Fakulta strojní, Katedra automatizace Ing. Jan Gebauer, kterého cílem je optimalizovat 

zp� sob �ízení a spot�ebu elektropohon�  na bezpilotních systémech pohán� ných 

elektropohony. Testy jsou realizovány na hexakopté�e.

3.4  Legislativa UAS�

Ústav letecké dopravy ID FS VŠB TU Ostrava p�ipravuje v spolupráci zástupc�  UCL 	 R a 

UCL SR workshop k využití a legislativ�  bezpilotních systém�  - konec �íjna 2014 s ú� astí 

zástupc�  škol a uživatel�  UAS. 

4 Záv� r 

Sm�� ování vývoje a využití  bezpilotních systém�  na VŠB TU Ostrava je pro použití t� chto 

systém�  pro monitorování prostor�  (vyhledávání ztracených osob) a monitorování ovzduší 

s uplatn� ním všech legislativních požadavk� . P�itom p� jde hlavn�  o �ešení technologických 

problému (typu vybavení), algoritmu �ešení úloh a �ešení bezpe� nosti provozu. 
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Simulace vybraných kvalifika� ních zkoušek leteckých za� ízení 

Simulation of the Aeronautic Equipment Qualification 

Mazúrek, T. 

MESIT p�ístroje spol. s r. o., email: t.mazurek@msp.mesit.cz  

Resumé: 

P� edkládaný p� ísp� vek se zabývá souvislostmi mezi experimentálními kvalifika� ními 

zkouškami, které jsou definovány v leteckém standardu ED-14/DO-160, a numerických 

simulací t� chto zkoušek v rámci mezinárodního výzkumného projektu OPUSES. Simulace 

takových zkoušek (tzv. virtuální zkušební postupy) jsou ur� eny k co nejv� rn� jší reprodukci 

a predikci výsledk�  zkoušek experimentálních. Vytvo� ené virtuální simula� ní postupy budou 

použity k diagnostice skute� ných leteckých za� ízení jak z pohledu elektromagnetické 

odolnosti, tak i elektromagnetického vyza� ování. 

Téma simulace elektromagnetické kompatibility leteckých za� ízení nebo i samostatných desek 

plošných spoj�  je p� edm� tem výzkumné práce mnoha v� deckých komunit. Nicmén�  jednotlivé 

výzkumné � innosti jsou � asto provád� ny nezávisle a neumož� ují tedy globální posouzení 

chování celého za� ízení z pohledu všech jeho složek (sk� ín�  za� ízení, desek plošných spoj� , 

jednotlivých elektronických komponent, konektor� , kabeláže apod.). Jednou z hlavních 

inovací projektu OPUSES je sdružení všech t� chto základních podklad�  a dosažení funk� ní 

validace simulovaných výsledk�  a nam�� ených dat reálných leteckých za� ízení. 

The goal of this paper is to introduce the links existing between experimental qualification 

test-plans as defined in the ED-14/DO-160 aeronautic standard and qualification numerical 

simulation test plans of OPUSES project. Those simulations test-plans (also called virtual 

test-plans) are intended to faithfully reproduce experimental tests. This test-plan will be used 

to diagnose both equipment EM susceptibility and EM emission status as well as to verify non 

regression of EM qualification status in case of modifications applied on the design 

of the real aeronautic equipment. 

Indeed the topic of EM coupling on equipment and PCBs is widely covered by scientific 

communities. Nevertheless, the work of those communities is often carried out independently 

and does not allow global assessment of the behaviour of the entire equipment made 

of all its components (equipment box, PCB, electronic components, connectors, wiring…). 
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One of the main innovations of OPUSES project will be to put together all this elementary 

background information in order to reach the equipment functional status under 

EM constraints. 

1 Úvod 

Snahou konsorcia OPUSES [1] je zvýšit konkurenceschopnost evropského letectví 

prost�ednictvím inovací vedoucích k efektivn� jšímu a zejména cenov�  i � asov�  mén�

náro� nému vývoji a certifikaci leteckých za�ízení. K dosažení uvedeného bude využito 

numerických simula� ních metod, které v budoucnu nahradí nákladné (a � asto i vícekrát 

opakované) certifika� ní m�� ení reálných za�ízení. Hlavním úkolem konsorcia je p�edvídat 

prahové hodnoty leteckých za�ízení v oblasti elektromagnetické kompatibility dle kapitol 

20 a 21 standardu ED-14/DO-160 [2]. 

V rámci zmín� ného projektu bude nejprve vytvo�en všeobecný model, na který budou 

aplikovány r� zné simula� ní metody a postupy, které budou poté konfrontovány s m�� ením 

na reálných za�ízeních. Všeobecný model bude zahrnovat všechny pot�ebné vlastnosti 

z vybraných leteckých za�ízení, bude tedy p�edstavitelem významného souboru jednotlivých 

technologických celk� . Aby byla výsledná simula� ní metodika co nejv� rohodn� jší, 

odpovídající skute� nosti a použitelná i pro ostatní letecká za�ízení, bude na základ�

navrženého všeobecného modelu vytvo�eno reáln�  za�ízení, které bude následn�  podrobeno 

zkouškám elektromagnetické kompatibility dle kapitol 20 a 21 standardu ED-14/DO-160. 

Výstupem poté bude porovnání výsledk�  dosažených v simula� ních nástrojích spolu 

s výsledky získanými z experimentálního m�� ení reálného za�ízení. 

Takový nový p�ístup by m� l výrobc� m leteckých za�ízení umožnit zrychlení a zlevn� ní 

kvalifika� ní a certifika� ní vývojové fáze výrobku z pohledu pln� ní požadavk�  standardu 

ED-14/DO-160, a zárove�  optimalizovat náklady spojené s potenciálními úpravami za�ízení 

na základ�  negativních výsledk�  provedených zkoušek. Tím by se samoz�ejm�  i zkrátila doba 

uvedení výrobku na trh. 

Vývoj prezentované metodiky je možný díky evropskému konsorciu [1] n� kolika vývojových 

a výrobních evropských spole� ností (Indra, MESIT a Thales), výzkumných center (ONERA, 

INTA a AXESSIM), evropských univerzit (UNILIM a KUL) a akreditovaných m�� icích 

pracoviš�  (EMCC) majících zkušenosti v oblasti modelování a m�� ení elektromagnetické 

kompatibility a znalosti jednotlivých kvalifika� ních proces� . P�ínosem projektu jsou inovace 

souvisejících simula� ních a m�� icích metod s d� razem na modely vystihující 
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elektromagnetické vlastnosti zkoumaných za�ízení spole� n�  s aktualizací laboratorních metod 

a postup�  a experimentálního ov�� ení teoretických poznatk� . 

2 Projekt OPUSES 

V posledních dvaceti letech bylo vynaloženo zna� né úsilí ke zp�esn� ní specifikací 

a certifika� ních požadavk�  natolik, aby došlo k optimalizaci bezpe� nostních limit�  kladených 

na letecká za�ízení. Významn�  k tomu p�isp� ly zejména velké výzkumné a vývojové 

programy, do nichž se zapojily významné evropské letecké konstruktérské spole� nosti, 

jež do procesu návrhu a certifikace leteckých za�ízení zapracovaly fázi simulace 

EM kompatibility takových za�ízení. Mezi nejvýznamn� jší evropské projekty v této oblasti 

�adíme zejména FULMEN pro rozvoj problematiky nep�ímých ú� ink�  blesk�  (FP4), EMHAZ 

(FP5) zabývající jak nep�ímými ú� inky blesk� , tak i tzv. HIRF (High Intensity Radiated 

Fields). 

Jednotka zpracování video signál�  (výrobce INDRA) Rádiový výškom� r (výrobce THALES)

Souprava pro m�� ení množství paliva (výrobce MESIT) � ídicí jednotka (výrobce THALES)

Obr. 1: Referen� ní letecká za� ízení projektu OPUSES

V nedávné dob�  získal program HIRF-SE (FP7) jako první podporu od Evropské agentury 

pro bezpe� nost letectví (EASA – European Aviation Safety Agency) [3], což ukazuje, 

že simulace elektromagnetické (EM) kompatibility leteckých za�ízení mohou být uplatn� ny 

ve fázi certifikace sou� asn�  s testy provád� nými v akreditovaných zkušebnách. Je ale nutné 
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poznamenat, že program HIRF-SE analyzoval pouze vstupní impedance rozhraní 

zkoumaných za�ízení, analýza citlivosti rozhraní za�ízení nebyla v tomto d�ív� jším programu 

uvažována. To je hlavním d� vodem, pro�  vzniká nový výzkumný projekt OPUSES, 

jehož p�edm� tem je pokrytí nové inovativní pr� myslové domény v podob�  p�edpov� di 

hranice elektromagnetické odolnosti/emise leteckých za�ízení. Na Obr. 1 jsou uvedena 

skute� ná elektronická letecká za�ízení, která byla pro projekt OPUSES vybrána 

jako referen� ní. 

2.1 Jednotlivé fáze vývoje leteckých za� ízení 

P�ed získáním oprávn� ní ke vzletu musí výrobci letadel prokázat, že všechna integrovaná 

za�ízení vyhovují požadovaným regula� ním standard� m a normám. Toto je deklarováno 

ud� lením oprávn� ní od EASA. Zvlášt�  d� ležitá jsou omezení související 

s elektromagnetickým zá�ením, jež musí spl� ovat p�ísné regula� ní standardy, mezi kterými 

zmi� me nap�íklad EUROCAE ED-81 (Certification of Aircraft Electrical/Electronic Systems 

for the Indirect Effects of Lightning) nebo EUROCAE ED-107 (Guide to certification 

of aircraft in a High Intensity Radiated Field – HIRF) [4]. 

S ohledem na budoucí pln� ní požadovaných EM standard�  by m� l vývoj nových leteckých 

za�ízení probíhat dle 3 hlavních krok� : 

• P�ed zahájením vývoje leteckých systém�  specifikují výrobci letadel dodavatel� m 

jednotlivých za�ízení úrovn�  a p�ípustné limity nap�. EM kompatibility (jak z pohledu 

vyza�ovaní EM pole, tak i stupn�  odolnosti za�ízení na taková pole), které musí 

elektrické a elektronické systémy spl� ovat (tzv. specifika� ní fáze). 

• B� hem následné vývojové fáze musí výrobci takových za�ízení postupovat se z�etelem 

na specifikace z p�edchozí fáze a poté musí sami prokázat pln� ní t� chto specifikací. 

Popsaný proces je znám jako tzv. „kvalifikace za�ízení“. 

• V poslední vývojové fázi, když jsou všechna za�ízení zastav� na do letadla, musí jeho 

výrobce prokázat, že specifikované úrovn�  a limity, nap�. EM kompatibility 

specifikované v úvodním kroku, jsou ve shod�  s realitou. Tuto fázi lze nazvat 

jako „certifikaci za�ízení“. 

2.2 O� ekávané výsledky projektu 

Pod pojmem elektromagnetické kompatibility za�ízení si m� žeme p�edstavit jak odolnost 

proti elektromagnetickému zá�ení p� sobícímu od jiných leteckých za�ízení nebo z vn� jšího 
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prost�edí, tak omezení takového elektromagnetického zá�ení vznikajícího � inností samotného 

za�ízení. Ve vztahu k vývoji a následné certifikaci leteckých za�ízení je nutné plnit 

požadavky, jako je nap�íklad EUROCAE ED-14 (nebo její ekvivalent v USA, 

RTCA DO-160, Environmental Conditions and Test Procedures for Airborne Equipment). 

Jak již bylo uvedeno, ve vztahu k certifikaci letadla nastává kvalifika� ní proces jednotlivých 

systém�  zpravidla až na konci jejich vývoje. Je to milník, který rozhodne o tom, zda výrobní 

proces za�ízení m� že být spušt� n, nebo ne. Zvýšení šance na úsp� šnou kvalifikaci za�ízení 

p�i zachování rozumné doby uvedení za�ízení na trh je tedy zna� ný ekonomický/technický 

problém jak pro výrobce letadel, tak i jednotlivých leteckých za�ízení. 

Na základ�  p�edpokládaných výsledk�  projektu OPUSES, � ili vypracování ú� inné metodiky 

predikce vybraných elektromagnetických ukazatel�  leteckých za�ízení, lze o� ekávat 

následující p�ínosy: 

• Snížení pot�eby nákladných kvalifika� ních zkoušek dle ED-14/DO-160 nahrazením 

n� kterých z nich numerickými simulacemi. Toto však neznamená, že nebude 

v již brzké budoucnosti zapot�ebí takových zkoušek - tyto zkoušky by však m� ly být 

provedeny takovým zp� sobem, aby poskytly vstupní data pro rozvoj simula� ních 

nástroj�  a databází. 

• Zvýšení jistoty pro výrobce leteckých za�ízení, že jím vyvíjené za�ízení bezpe� n�

vyhoví všem kvalifika� ním zkouškám bez dalších zásah�  do jeho konstrukce 

(tzv. dovývoje) a následného nákladného opakování t� chto zkoušek. 

V d� sledku uvedených p�ínos�  numerické simulace elektromagnetické kompatibility 

v pr� b� hu vývoje leteckého za�ízení se tedy p�edpokládá zvýšení efektivity vývoje takových 

za�ízení, snížení jeho trvání a ceny z pohledu záv� re� né kvalifikace. 

2.3 Hlavní cíle a úkoly projektu

Doposud byl kvalifika� ní proces leteckých za�ízení pln� n pouze na základ�  experimentálního 

testování ve zkušebnách. Již delší dobu se projevuje snaha výrobc�  letecké techniky adaptovat 

moderní numerické metody i do oblasti elektromagnetické kompatibility leteckých za�ízení. 

Numerická simulace je dnes nap�íklad široce zavedena do anténní techniky nebo konstrukce 

celých letadel s cílem optimalizovat výkon, respektive procesy vývoje. Nicmén�  se stále 

žádná numerická simula� ní metoda neprosadila do všeobecn�  použitelné technické praxe 

v oblasti elektromagnetické kompatibility leteckých za�ízení. 

Jedním z cíl�  projektu OPUSES je vytvo�it tzv. virtuální zkušební postupy, které budou 

ekvivalentní k experimentálním kvalifika� ním test� m leteckého vybavení pro r� zná 
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elektromagnetická prost�edí popsaná ve standardu ED-14/DO-160. Taková jedine� ná 

výzkumná � innost nebyla �ešena v žádném z p�edchozích významných evropských projekt�

CleanSky, SESAR ani CORAC. Projekt OPUSES se bude p�edevším soust�edit na kapitoly 

20 (Ovlivnitelnost VF signály) a 21 (Vyza�ování VF energie) standardu ED-14D/DO-160G. 

P�edpokládaná univerzálnost vyvinutých simula� ních metod by m� la umožnit rozší�ení oblasti 

p� sobnosti i na jiné aplikace EM kompatibility, zejména pak kapitoly 23 (Nep�ímé ú� inky 

blesku) a 25 (Elektrostatický výboj). 

Na základ�  výše uvedeného lze tedy hlavní p�ínosy projektu OPUSES shrnout 

do následujících t�í bod� : 

a) Schválená metodologie, která umožní výrobc� m leteckých za�ízení vhodným 

zp� sobem použít numerické simulace b� hem vývojové a p�edkvalifika� ní fáze 

(p�ed kvalifika� ními zkouškami v akreditovaných zkušebnách dle standardu 

ED-14/DO-160) a p�ípadn�  i b� hem samotného kvalifika� ního procesu. 

b) Ov�� ený všeobecný model leteckého za�ízení implementovaný do numerických 

simula� ních metod a softwarových nástroj� , který bude obsahovat všechny možné 

provozní scéná�e referen� ních za�ízení v� etn�  matematického popisu chování jejich 

jednotlivých � ástí � i periferií. Tyto nástroje pak umožní zhodnocení EM kompatibility 

jednotlivých za�ízení dle kapitol 20 a 21 standardu ED-14/DO-160. 

Vytvo�ené softwarové nástroje pak budou obsahovat a spravovat jednotlivé vytvo�ené 

simula� ní moduly (databáze). 

c) Sada zm�� ených referen� ních údaj�  týkajících se elektromagnetické kompatibility 

dle ED-14/DO-160. Databáze bude obsahovat všechny typy vstupních a výstupních 

údaj�  požadovaných pro numerické simula� ní prost�edí. Databáze bude dále 

obsahovat ov�� ení všech uvedených údaj�  jak pomocí simulací (tzv. virtuálních 

zkušebních postup� ), tak i pomocí experimentálního m�� ení v akreditované zkušebn� . 

Databáze bude specifikována ze strany výrobc�  referen� ních za�ízení nejprve 

na za� átku projektu dle p�edm� tu jejich zájmu a zájmu celého konsorcia projektu, poté 

se bude neustále aktualizovat dle dosažených výsledk� . 

Koncepce projektu OPUSES bude založena na otev�ené a škálovatelné architektu�e 

umož� ující tzv. virtuální prototypování r� zných typ�  leteckého za�ízení s v� rným odhadem 

výsledk�  budoucích reálných kvalifika� ních zkoušek. Tento inovativní zp� sob tedy umožní 

identifikaci významných parametr�  elektromagnetické kompatibility leteckých za�ízení 

už v rané fázi jejich vývoje. Výsledná metodika pak poskytne detailní návod jak obsluhovat 
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vytvo�ené softwarové simula� ní nástroje v� etn�  tvorby databáze obsahující vstupní údaje 

zkoumaného leteckého za�ízení. 

3 Záv� r 

V rámci zmín� ného projektu bude nejprve na základ�  reálných referen� ních za�ízení vytvo�en 

všeobecný model, na n� jž budou aplikovány r� zné simula� ní metody a postupy, 

které budou poté konfrontovány s m�� ením na reálných za�ízeních. Tento všeobecný model 

bude zahrnovat všechny pot�ebné vlastnosti z vybraných leteckých za�ízení, 

bude tedy p�edstavitelem významného souboru jednotlivých technologických celk� . 

Aby byla výsledná simula� ní metodika co nejv� rohodn� jší, odpovídající skute� nosti 

a použitelná i pro ostatní letecká za�ízení, bude na základ�  navrženého všeobecného modelu 

vytvo�eno reáln�  za�ízení, které bude následn�  podrobeno zkouškám elektromagnetické 

kompatibility dle kapitol 20 a 21 ze standardu ED-14/DO-160. Poté bude následovat 

porovnání výsledk�  dosažených v simula� ních nástrojích spolu s výsledky z experimentálního 

m�� ení reálného za�ízení. 

Hlavním (praktickým) výstupem projektu je chválená metodologie v� etn�  rozsáhlé databáze, 

která m� že být výrobci leteckých za�ízení využita pro numerické simulace b� hem vývojové 

a p�edkvalifika� ní fáze reálných za�ízení, � ímž se p�edpokládá zna� né zvýšení efektivity 

vývoje takových za�ízení a zejména pak snížení jeho trvání a ceny. 
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Optimalizace pln� ní spole� ných úkol�  skupiny UA – tra�  letu jako 

graf 
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Resumé: 

� lánek se v� nuje problematice optimalizace tratí letu bezpilotních letadel p� i pln� ní 

spole� ných úkol� , jako je nap� . pátraní a pr� zkum nebo monitoring zájmových prostor� . 

K obrazc� m tratí letu jednotlivých UA p� i této � innosti je p� ihlíženo z pohledu teorie graf� . 

The paper discusses the optimization of the flight patterns of the unmanned aircrafts in the 

performance of common tasks such as search and rescue or monitoring of areas of interest. 

The patterns flight of each UA in this activity is taken into account in terms of graph theory. 

1 Úvod 

Bezpilotní letadla (UA), drony (z angl. trubec, bzu� ák – slangový výraz pro UA), se pomalu 

ale jist�  stávají sou� ástí našeho života. Již skoro bez povšimnutí vnímáme informace o jejich 

využití pro vojenské ú� ely, a�  je to pro pln� ní pr� zkumných, nebo také i úto� ných úkol� . 

Snad si ješt�  povšimneme zpráv jako nap�íklad, že Google nebo Amazon testuje drony jako 

expresní doru� ovatele zboží. Ano, i to je jedna z forem jejich využití. V p�evážné v� tšin�  se 

ve všech t� chto p�ípadech využívají samostatn�  letící UA. Tento � lánek se však v� nuje jejich 

skupinovému použití p�i pln� ní spole� ných pátracích a monitorovacích úkol� .  

2 Pátrací akce skupin UA 

Pátrání po poh�ešovaných osobách v terénu je jednou z oblastí, kde použití skupiny 

bezpilotních letadel m� že vést k t� m nejvíce cen� ným p�ínos� m – záchran�  lidských život� . 
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V dnešní dob�  se p�evážná � ást pátracích akcí po poh�ešovaných osobách provádí pomocí 

p� ších pátracích tým�  s p�isp� ním vzdušných pilotovaných prost�edk� , nej� ast� ji helikoptér. 

Pozemní pátrací jednotky se vyzna� ují vysokou pravd� podobností detekce (POD) p�i 

prohledávání malých ploch malou rychlostí. K prohledání velkých ploch, tak aby bylo 

zaru� ené v� asné nalezení hledané osoby, která m� že být zran� na, anebo jinak ohrožena na 

život� , je nutné mít k dispozici velké pátrací týmy. Pozemní pátrání je omezeno samotným 

terénem plochy pátrání, po� asím a denní dobou. Vzdušné pilotované prost�edky se vyzna� ují 

sice nižší POD, avšak umož� ují prozkoumat rozsáhlé plochy za kratší � as. Jejími hlavními 

nedostatky jsou omezení plynoucí z po� así nad plochou pátrání, denní doby a samotným 

terénem plochy pátrání. P�estože jsou vybaveny technickými prost�edky umož� ujícími 

detekci poh�ešované osoby, ur� ité detaily terénu však nejsou prozkoumávány. Malá bezpilotní 

letadla, vybavená vhodnými senzory, vypl� ují prostor využití mezi pozemními pátracími 

týmy a vzdušnými pilotovanými prost�edky. Malá UA, v závislosti na konstrukci, m� žou 

pátrat jak na rozsáhlých plochách, tak i prozkoumávat detaily terénu ploch pátrání. 

2.1 Prostor pátrání 

Pod prostorem pátrání rozumíme plochu pátrání se všemi jejími aspekty, jako jsou: 

· rozloha (teoretická, statistická a subjektivn�  dedukovaná), 

· � lenitost terénu, 

· porost (typ, hustota, vegetativní fáze), 

· aktuální po� así a klimatické období. 

Obr. 1: Plochy pátrání, p� íklad [2] 
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2.2 Pravd� podobnost výskytu 

Pravd� podobnost výskytu (POC) je popisována jako pravd� podobnost toho, že se daný 

p�edm� t pátrání nachází v konkrétní oblasti. POC stanovujeme na základ�  p�edpokládaného 

chování poh�ešovaných osob s ohledem na ostatní objektivní (nap�. max. rychlost p�esunu), 

ale i subjektivní faktory (nap�. získané z rozhovor�  s p�íbuznými apod.). Poh�ešované osoby, 

které jsou p�edm� tem pátrání, mají své obvyklé typové chování a to nám napomáhá ke 

stanovení míst s nejv� tší pravd� podobností jejich výskytu v daném terénu. Jako pomoc p�i 

stanovení pravd� podobného chování nám mohou sloužit r� zné studie a databáze (nap�. 

International Search and Rescue Incident Database [3]). 

Obr. 2: P� íklad rozložení hustoty pravd� podobností výskytu [4] 

3 Tra�  pátrání jako graf 

P�edstavme si, že bychom m� li mapu rozložení hustoty pravd� podobnosti výskytu 

poh�ešované osoby (Obr. 2) teoretické plochy pátrání (Obr. 1). Takovou mapu by bylo možné 

získat ze statistických záznam�  anebo manuálním sestavením na základ�  subjektivních 

odhad�  (nap�. obdobn�  jak pracuje expertní systém SAROPS - Search and Rescue Optimal 

Planning System [4]). Na této map�  bychom m� li n� kolik specifických oblastí s vyšší 

hustotou pravd� podobností výskytu poh�ešované osoby. Tra�  pátrání po poh�ešovaných 

osobách obletem t� chto oblastí s vyšší hustotou pravd� podobností výskytu m� žeme srovnat 

s grafem. 

Grafem v teorii graf�  se rozumí objekty popsané množinou vrchol�  a množinou hran. 

V našem p�ípad�  vrcholy jsou místa s vyšší hustotou pravd� podobností výskytu poh�ešované 

osoby PSj (PS – Place of Search) a hrany takového grafu jsou tra� ové úseky mezi 

jednotlivými oblastmi s vyšší hustotou pravd� podobností výskytu (Tk,). Hrany tohoto 
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grafu - tra� ové úseky jsou ohodnoceny vzdálenostmi mezi vrcholy, nebo ješt�  lépe, 

p�eletovými dobami mezi jednotlivými vrcholy (PS). 

Obr. 4: Prostý graf – všechny varianty obletu PS0 až PS6 

P�i sestavování plánu pátraní je dáno m bezpilotních prost�edk�  stejného typu, místo jejich 

vzletu a p�istání (zpravidla se jedná o totéž místo) a n oblastí s vyšší hustotou 

pravd� podobností výskytu (PS), které máme pomocí uvedených UA prohledat. K dispozici je 

matice dob p�elet�  (vycházející z matice vzdáleností) mezi místem vzletu a p�istání 

a jednotlivými PS a mezi jednotlivými PS navzájem. Je známa maximální doba, kterou 

mohou UA strávit ve vzduchu mezi okamžikem startu a p�istání (ta je daná vytrvalosti UA, 

nebo vyplývá z konkrétní situace). Známe doby, které pot�ebují UA k prohledání jednotlivých 

PS (tím, že zavedeme standardizované obrazce pr� zkumu takových oblastí), p�i� emž doba 

pot�ebná k prohledání takového PS je závislá na po� tu UA, které pátrání nad daným PS 

provád� jí. UA provádí pátrání bu�  samostatn� , nebo ve skupinách (v rojích), p�i� emž je-li 

UA za�azen do ur� ité skupiny, setrvá v ní po celou dobu pátrání. Úkolem je ur� it trasy skupin 

bezpilotních prost�edk�  mezi místem startu a p�istání a jednotlivými PS tak, aby se 

minimalizovala doba do p�istání poslední skupiny UA a tím vlastn�  i celková doba pátrání.  

Toto zadání lze �ešit pomoci teorie graf� . V p�ípad�  obletu celé skupiny UA v jednom roji je 

to vlastn�  hledání nejkratší hamiltonovské cesty (uzav�ené hamiltonovské cesty – kružnice, 

v p�ípad� , že místo vzletu je totožné s místem p�istání skupiny UA).� Hamiltonovská kružnice 

(cyklus) v grafu G je kružnice, která prochází každým uzlem grafu, u které je po� áte� ní 

a koncový uzel totožný. 
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098,387,536,578,353,925,6

98,3002,214,285,299,573,4

87,502,2087,104,429,400,5

36,514,287,1046,218,415,3

78,385,204,446,2040,652,2

53,999,529,418,440,6035,5

25,673,400,531552,235,50

T

Obr. 5: P� íklad - matice p� eletových � as�  v minutách mezi PS

Obr. 6: Optimální (nejkratší) tra �  letu skupiny UA  

K nalezení optimálního �ešení, nejkratší uzav�ené hamiltonovské cesty, lze využít Littl� v 

algoritmus, který využívá principu metody v� tví a hranic. Výsledkem zadání podle Obr. 5 pro 

pátrání celou skupinou v jednom roji je optimální (nejkratší) tra�  letu – nejkratší 

hamiltonovská cesta (Obr. 6). Konkrétním výsledkem zadání dle obr. 5 je oblet všech míst 

s vyšší hustotou pravd� podobností za 23,7 minut. Samoz�ejm� , že k tomuto výsledku musíme 

ješt�  p�ipo� ítat � as pot�ebný na prohledání jednotlivých PS. 

Stejný p�íklad, který je uveden na Obr. 5, za p�edpokladu, že nebudeme trvat na podmínce 

obletu všech míst s vyšší hustotou pravd� podobností výskytu všemi UA najednou, tj. p�i 

spole� né obsluze, je možné �ešit tak, jak je uvedeno na Obr. 7. P�i spole� né obsluze pomocí 

� ty�  UA, které za� nou pátráni v stejném � ase, lze dosáhnout oblet všech míst se zvýšenou 

hustotou pravd� podobností výskytu podle Obr. 5 v kratším � ase a to konkrétn�  za 13,24 

minut. Samoz�ejm� , že i k tomuto výsledku musíme ješt�  p�ipo� ítat � as pot�ebný na 
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prohledání jednotlivých PS (Poznámka: Tento � as bude delší než p�i pátraní celou skupinou 

najednou – problematika ší�ky snímaného pásu terénu sensory UA). 

Obr. 7: Spole� ná obsluha pomocí � ty�  UA 

4 Záv� r 

Tento � lánek si klade za cíl poukázat na optimaliza� ní úlohy p�i plánování pátracích 

a monitorovacích úkol�  z pohledu teorie graf� . Tyto optimaliza� ní úlohy jsou � asto hledáním 

nejkratší cesty v grafu, hledáním nejkratší hamiltonovské cesty nebo hledáním minimální 

kostry grafu. Využitím známých algoritm�  z teorie graf�  lze dosáhnout toho, že sestavení 

optimálního pátracího plánu je dosaženo rychleji a efektivn� ji. 
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Koncepce startovací a omezovací jednotky turbo vrtulového 

motoru 

Starter and limitation unit conception of turbo propeller engine  

Mošt� k, M. 

 MESIT p�ístroje spol. s r.o., Uherské Hradišt� , email: m.mostek@msp.mesit.cz 

Resumé: 

Tato práce pojednává o nov�  vyvinuté koncepci spoušt� cí a omezovací jednotky pro turbo 

vrtulové letecké motory. Konkrétn�  je popsána startovací sekvence p� ístroje a princip 

omezova� e motorových parametr�  se signalizací varování. 

This work describes a new conception of starter and limitation unit for turbo propeller 

engines. Main part of this work is focused on the starter and limitation sequence and, also the 

main principle of warning signalization is explained in detail. 

1 Úvod

Letecký pr� mysl, konkrétn�  oblast leteckých motor� , se v sou� asné dob�  potýká s mnoha 

požadavky na zlepšování výkonnosti motor� , snižování provozních náklad�  se sou� asným 

zvyšováním spolehlivosti. Tyto požadavky jsou více � i mén�  v protikladu a ne vždy lze p�i 

zvýšení výkon�  zajistit dostate� nou provozní bezpe� nost p�i spln� ní p�edpokládané st�ední 

provozní životnosti. Cest jak toho dosáhnout je mnoho, po� ínaje vým� nou materiál�  kriticky 

namáhaných prvk� , po posouzení pracovních bod�  s posunem provozních parametr� . Tyto 

zásahy však vedou nejenom ke zvýšení provozních výkon� , ale mají také za d� sledek 

možnost p�ekro� ení provozních parametr�  za bezpe� nou mez. K zamezení vzniku takovýchto 

stav�  vznikla koncepce startovací a omezovací jednotky turbo vrtulového motoru (KSOJ). 

2 Koncepce � ešení jednotky 

Návrh koncepce jednotky KSOJ vychází z poznatk�  a vlastností p�ístroj� , které byly d�íve 

vyvinuty ve spole� nosti MESIT p�ístroje, konkrétn�  z p� vodních p�ístroj�  pro �ízení turbín 

První brn� nské strojírny Velká Bíteš a leteckých motor�  spole� nosti Walter Engines Praha. 

Jelikož však n� které vlastnosti a požadavky u t� chto p�ístroj�  byly poplatné dob�  jejich 

vzniku, bylo nutné v koncepci vylepšit a zmodernizovat obvodové �ešení, obzvlášt� , když 

jedním z nejv� tších požadavk� , s kterým se sou� asný vývoj leteckých motor�  a obecn�  celý 
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letecký pr� mysl zabývá, je snižování váhy se zachováním, pop�ípad�  vylepšením, parametr�

p�ístroj� . 

Základním parametrem pro vznik jednotky KSOJ byla myšlenka pro sdružení n� kolika funkcí 

leteckých p�ístroj� , konkrétn� : 

· Obvodu � asovacího relé 

· Výkonových spína��

· Obvodu p�erušova� e napájení 

· Omezova� e motorových parametr�

2.1 Inovace p� vodních � ešení 

První obvod – obvod � asovacího relé generuje po zmá� knutí startovacího spína� e spoušt� cí 

puls o nastavitelné délce 1-30 sekund. Tento obvod byl v d�ív� jších p�ístrojích �ešen pomocí 

monostabilního klopného obvodu s RC � lenem. Nevýhodou tohoto �ešení byla nestejná délka 

startovacího pulsu po celou dobu životnosti p�ístroje (degradace vlastností rezistor�  a 

kapacitor� ) a rozdíly délek puls�  mezi jednotlivými p�ístroji. 

Jako nejefektivn� jší �ešení pro náhradu � asovacího relé s odstran� ním výše uvedených 

nedostatk�  se p�i vytvá�ení koncepce jevilo použití jednoduchého mikroprocesoru, pop�ípad�

hradlového pole, který by výše uvedenou � asovací funkci zvládlo s dostate� nou rezervou. 

Problémem tohoto �ešení však je fakt, že použitím mikroprocesoru, pop�ípad�

programovatelného logického prvku by vedlo k nutnosti certifikace leteckého p�ístroje podle 

norem RTCA/DO-178C, p�ípadn�  jiných, což by v kone� ném d� sledku prodloužilo a 

znesnadnilo vývoj jednotky KSOJ. Proto bylo p�i návrhu náhrady � asovacího relé použito 

principu � asova� e složeného z jednotlivých IO logických hradel, � ízených 32 kHz 

krystalovým obvodem, který zaru� uje konstantní délku startovacího pulsu. 

Jelikož další nahrazovaný obvod - p�erušova�  napájení, který generuje st�ídavé impulsy (ve 

výchozí konfiguraci 0,5 sekundy vypnuto a 1,5 sekundy sepnuto) pro zapalování 

injektovaného paliva do motoru byl d�íve postaven na podobném principu jako obvod 

� asového relé, tedy bistabilní klopný obvod s použitím rezistor�  a kapacitor� , trp� l i tento 

podobnými neduhy. Proto byl celý návrh p�erušova� e také �ešen pomocí jednotlivých IO 

logických hradel s nastavitelnou dobou pro sepnutí a rozepnutí s možností krok�  po 0,5 

sekundy. 

Jako výkonové spína� e bylo v d�ív� jších �ešeních použito velkých leteckých relé, která 

hendikepuje jejich v� tší váha a rozm� ry. Jako optimální �ešení jejich náhrady je v dnešní dob�



14. mezinárodní v� decká konference „M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“  2014 

-186- 

výhodné použít výkonových polovodi� ových relé na bázi MOSFET tranzistor� . V jednotce 

KSOJ byl použit jeden takovýto typ obvodu PROFET BTS 442 E2 od spole� nosti Infineon, 

který v sob�  obsahuje i bezpe� nostní pojistky proti p�eh�átí, p�ep� tí, zkratu a p�ekro� ení 

odebíraného proudu [1]. 

Obdobná situace jako u p�edchozích obvod� , tedy zastaralá sou� ástková základna a velké 

rozm� ry omezova� e motorových parametr� , vedly ke kompletnímu p�ekonstruování obvod�

omezova� e. Jako první v� cí v �ad�  bylo p�evedení desek plošných spoj�  do SMT. Díky 

tomuto kroku a p�i použití teplotn�  stabilních sou� ástek byly zmenšeny rozm� ry DPS a 

zachována trvalá funk� nost p�ístroje v teplotním rozsahu -50 °C až +80°C (krátkodob�  až 

+100°C). Dále byly p�ekonstruovány obvody pro vyhodnocení sledovaných parametr�  motoru 

a upraveny meze pro signalizace jednotlivých p�ekro� ení. 

Tato � ást jednotky KSOJ je napájena trvale z nezávislého zdroje napájení, který je odd� len od 

startovací � ásti p�ístroje, které je také s vlastním napájením. Nezávislé napájení pro ob� � ásti 

je vyžadováno z d� vodu možnosti nouzového vypnutí omezovací � ásti jednotky, viz 

následující blokové schéma (obr. 1).  

Obr. 1: Blokové schéma napájení systému  KSOJ 

3 Princip funkce jednotky KSOJ 

Hlavní � ást KSOJ tvo�í omezova�  motorových parametr� , jehož funkce spo� ívá v tom, že p�i 

startovací sekvenci a p�i reversním režimu motoru omezuje na základ�  p�ekro� ení 

sledovaných parametr�  dodávku paliva do motoru. Za b� žného provozu pak pouze signalizuje 

jednotlivá p�ekro� ení provozních parametr� . 

Do omezova� e motorových parametr�  vstupují celkem � ty�i m�� ené veli� iny a dva 

dvoustavové signály, které mohou být m�� ených v maximálních rozsazích udaných v 

následující tabulce (Tab. 1). 
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Sig.: Hodnota: Popis: 
Ng max. 5000 Hz Otá� ky generátoru motoru 
Np max. 5000 Hz Otá� ky vrtule motoru. 
T1C -50� C až +100� C Teplota vzduchu na vstupu do motoru. 
ITT max. +850� C Teplota mezi turbínami (na výstupu z motoru). 
Tq dvoustavový Sníma�  p�ekro� ení krouticího momentu p�i více jak 100 % 
BETA dvoustavový Signalizace reverzního chodu motoru. 

Tab. 1: Tabulka vstup�  omezova� e motoru. 

Princip funkce omezova� e motorových parametr�  je nastín� n blokovým schématem na dalším 

obrázku (obr. 2). 

Obr. 2: Blokové schéma omezova� e motorových parametr�  jednotky KSOJ. 
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3.1 Teplota vzduchu na vstupu do motoru 

Pro m�� ení teploty vzduchu na vstupu do motoru je využito odporové � idlo. Na teplot�  závislá 

hodnota odporu vstupuje do zesilova� e spojeného s p�evodníkem odpor na nap� tí. Výstupní 

nap� tí je ješt�  normalizováno na p�esnou hodnotu v závislosti na teplot�  a p�ivedeno do 

komparátoru pro vyhodnocení otá� ek generátoru. 

3.2 Otá� ky generátoru motoru  

Pro m�� ení otá� ek generátoru je využito principu p�evodu frekvence na nap� tí pomocí RC 

� lenu v zapojení s opera� ním zesilova� em. Na po� átku m�� icího �et� zce je vstupní sinusový 

signál tvarován na sled obdélníkových puls� , jejichž st�ída odpovídá st�íd�  p� vodního 

vstupního sinusového signálu. Jelikož však na vstupu m� že být úrove�  signálu v rozsahu 1V 

š.š. až 28V š.š. je hodnota signálu normalizována na 15V š.š. a p�ivedena do opera� ního 

zesilova� e kombinovaného s p�evodníkem frekvence/nap� tí. Výstupem z tohoto p�evodníku 

je nap� tí, které vstupuje do komparátoru, jehož pracovní bod je upravován na základ�  nap� tí 

získaného ze vstupu teploty vzduchu na vstupu. P�i p�ekro� ení meze pro signalizaci je 

aktivován výstup signalizace Ng exceeding signál, kde p�ekro� ení otá� ek generátoru 

nevstupuje do obvodu aktivace omezova� e dodávek paliva.  

3.3 Otá� ky vrtule motoru 

Princip m�� ení otá� ek vrtule je stejný jako u m�� ení otá� ek generátoru, pouze s tím rozdílem 

že za p�evodníkem frekvence na nap� tí je za�azen integrátor, který integruje nap� tí 

z p�evodníku. Výstup z integrátoru vstupuje do komparátoru, kde na základ�  p�ekro� ení 

hodnoty nap� tí pro p�eklopení dochází k signalizaci signálem Np exceeding signál. V p�ípad�

že je motor v revezním režimu, je aktivován omezova�  p�ívodu paliva (není sou� ástí jednotky 

KSOJ). V p�ípad� , že se motor nenachází v reverzním režimu (p�i startovací sekvenci a p�i 

letu), je p�ekro� ení pouze signalizováno a dodávka paliva není omezována. 

3.4 Teplota mezi turbínami 

U m�� ení teploty ITT je použit p�evodník AD595 spole� nosti Analog devices, který v sob�

obsahuje kompenzaci studeného konce termo� lánku typu K. Výstupní nap� tí z tohoto obvodu, 

které odpovídá teplot�  ITT je normalizováno na hodnoty pot�ebné pro vyhodnocování. Toto 

normalizované nap� tí dále vstupuje do t�í obvodových � ástí, kde první z nich reaguje na 

hodnotu ITT v komparátoru a pokud dojde k p�ekro� ení meze pro signalizaci je aktivován 

signál ITT exceeding signál. 
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V druhé obvodové � ásti sledování gradientu ITT je obsažen integrátor, který sleduje rychlost 

p�ír� stku ITT a pokud dojde k p�ekro� ení rychlosti zm� ny, zareaguje komparátor a je také 

aktivován signál ITT exceeding signál. 

Sledování ITT a gradientu ITT vstupuje do obvodu pro vyhodnocení EHT, kde pokud je 

aktivní startovací puls dojde k aktivaci omezova� e p�ívodu paliva. V p�ípad� , že startovací 

puls není aktivní, je p�ekro� ení ITT pouze signalizováno. 

Poslední obvodová � ást pro sledování maximálního ITT reaguje na vstupní mezní hodnotu 

nap� tí odpovídající maximální provozní teplot� , které pokud je dosažena je p�eklopen 

komparátor a jeho výstup je p�iveden do pam�� ového registru (pam� ti), který si informaci o 

p�ekro� ení maximální teploty ITT podrží trvale a zárove�  je aktivován max ITT exceeding 

signál. Pro vymazání z pam�� ového registru je nutné vypnout napájení jednotky KSOJ. 

3.5 Dvoustavové signály 

V omezova� i motorových parametr�  jednotky KSOJ jsou vyhodnocovány dva dvoustavové 

signály. Signál BETA/revers, který informuje omezova� , že motor je v reverzním režimu. Pro 

zpracování tohoto signálu je nutná negace, jelikož tento signál je aktivní v 0V DC a neaktivní 

v +28V DC. 

Druhý dvoustavový signál je signál o p�ekro� ení krouticího momentu motoru p�i více jak 

100% výkonu. Signál nevstupuje do omezova� e dodávky paliva, je pouze p�iveden do 

komparátoru, kde dojde k aktivaci signalizace Tq exceeding. 

4 Mechanická provedení jednotky KSOJ 

Z d� vodu, že jednotka KSOJ m� že být umíst� na p�ímo na bloku motoru, bylo nutné sk�í� ku 

dimenzovat pro velké teplotní rozdíly prost�edí a s velkou mechanickou odolností. Celé šasi 

p�ístroje je tak realizováno jako odlitek o maximálních rozm� rech 140mm ší�ka, 140mm 

délka a 75mm výška, s odnímatelným zadním krytem. Zadní kryt obsahuje chladicí žebrování 

pro odvod p�ebyte� ného tepla výkonových polovodi� ových sou� ástek. Bo� ní kryt se k odlitku 

p�ipojuje sadou šroub�  p�es vodivou t� snící pryž, která vodot� sn�  uzavírá šasi p�ístroje. Na 

bo� ní st� n�  sk�í� ky jsou dále dva konektory pro p�ipojení kabeláže na motoru a dvojice 

svorek pro p�ipojení termo� lánku pro m�� ení teploty ITT. Jak celá sk�í� ka KSOJ vypadá je 

vid� t na dalším obrázku (viz obr. 3). 
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Obr. 3: Model jednotky KSOJ 

5  Záv� r 

Koncepce spoušt� cí a omezovací jednotky KSOJ p�ináší díky svým malým konstruk� ním 

rozm� r� m úsporu místa a váhy a integruje do sebe funkce z více p� vodních starších p�ístroj� . 

Systém také spl� uje požadavky pro modifikování hladin m�� ených veli� in a je tudíž 

použitelný na širokou škálu leteckých motor� . 
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P� íznaky kvadrokoptéry v infra � ervené oblasti optického spektra 

Quadcopter Signature in the Infrared Region of the Optical Spectrum 

N� me� ek, J., Byst�ický, R., Polášek, M. 

Katedra leteckých elektrotechnických systém� , Univerzita obrany, Brno 
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Resumé: 

� lánek se zabývá problematikou m�� ení infra� ervených charakteristik kvadrokoptéry typu 

MK-QUADRO-XL. Tato kvadrokoptéra je pohán� na � ty� mi malými elektrickými motory, které 

jsou napájené z akumulátorové baterie. Elektrické proudy protékající � ídící a napájecí 

jednotkou, vedením a motory závisí na režimu letu a zatížení. Jejich � ádové hodnoty jsou 

jednotky až desítky ampér� . Díky tomu dochází k oh� evu n� kterých � ástí kvadrokoptéry na 

teploty, které až o n� kolik desítek kelvin�  p� evyšují teploty okolního prost� edí, a vzniká tak 

významný kontrast zá� í mezi kvadrukoptérou a jejím pozadím. Cílem m�� ení zmín� ných 

vyza� ovacích charakteristik bylo získat konkrétní v� rohodná data k posouzení teoretické 

pozorovatelnosti kvadrokoptéry v infra� ervené oblasti optického zá� ení. Byla zm�� ena 

spektrální zá�  kvadrokoptéry v n� kolika sm� rech v  rozsahu vlnových délek od 3 mm do 14 mm 

pro r� zné proudy odebírané z akumulátorové baterie. Spole� ným znakem po� ízených 

závislostí je pr� b� h, který p� ibližn�  vyhovuje Planckovu zákonu pro � erné t� leso.   

This article describes tests for infrared characteristics of XXYY quadrocopter. This vehicle is 

driven by four small electric motors that are powered from a rechargeable battery. Electric 

currents flowing through the control unit, power unit, wiring, and the motors are all 

dependent on the flight mode and the load (that is?) imposed on the quadrocopter. The 

current magnitude order is in units to tens of amperes. Due to this fact, some parts of the 

quadrocopter heat up. Their temperature exceeds the ambient temperature by several tens of 

kelvins, and as a result, there is a significant radiative contrast between the quadrocopter and 

its background. 

The tests were aimed at gathering relevant data to assess the theoretical possibility of 

observing the quadrocopter in the infrared region the optical spectrum. For the tests, an 

AADD spectral radiometer was used. The quadrocopter spectral radiance was measured in 

several directions within the wavelength range of 3mm to 14mm, and for different currents 
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taken from the rechargeable battery. All the graphs obtained from this test campaign show 

common behaviour corresponding to Planck´s law for black body radiation.       

1 Úvod 

Oblasti využití malých bezpilotních prost�edk�  UAV (Unmanned Aerial Vehicle) jsou 

v sou� asné dob�  velmi pestré. [1] Tyto prost�edky jsou schopné plnit rozmanité úkoly 

civilního i vojenského charakteru. Z�ejm�  nejb� žn� jšími vojenskými úlohami jsou pr� zkum 

území protivníka a monitorování jeho � innosti. Lze se však domnívat, že se uvažuje také o 

doprav�  prost�edk�  ni� ení do prostoru cíle a samotném ni� ení cíl� . Proti UAV plnícím 

vojenské úkoly lze ú� inn�  zasáhnout jen tehdy, když je v� as zjišt� na jejich p�ítomnost 

v dostate� né vzdálenosti od zájmové oblasti nebo cíle.  

K detekci a ur� ení polohy UAV lze využít nap�íklad radiolokátory1 [2], optoelektronické 

lokátory [3] nebo akustické systémy [4]. Z optoelektronických prost�edk�  lze k detekci 

malých UAV potenciáln�  použít i b� žn�  dostupné, komer� n�  vyráb� né infravizní p�ístroje. 

K posouzení jejich možností je nutné znát alespo�  základní p�íznaky konkrétního UAV 

v infra� ervené oblasti optického spektra. 

� lánek se zabývá metodikou, podmínkami a výsledky m�� ení vyza�ovacích charakteristik 

qudrokoptéry typu MK-QUADRO-XL, která je pohán� na � ty�mi elektrickými motory. 

K napájení všech elektrických � ástí letadla slouží akumulátorová baterie. Pr� chodem 

elektrického proudu vodi� i a elektrickými sou� ástkami se uvol� uje teplo, dochází k oh�evu 

n� kterých komponent a vzniká radia� ní kontrast mezi kvadrokoptérou a jejím okolím.      

Hlavním cílem m�� ení bylo získat konkrétní v� rohodná data k ocen� ní teoretické 

pozorovatelnosti kvadrokoptéry v infra� ervené oblasti optického zá�ení. Byly po�ízené 

spektrální závislosti zá�e kvadrokoptéry v n� kolika sm� rech v  rozsahu vlnových délek od 

3 mm do 14 mm pro r� zné hodnoty proudu odebíraného z akumulátorové baterie. Samotné 

m�� ení uskute� nili pracovníci Vojenského výzkumného ústavu spektrálním radiometrem 

SR 5000. 

2 Popis kvadrokoptéry 

Kvadrokoptéra MK-QUADRO-XL je bezpilotní letadlo se � ty�mi nosnými vrtulemi. Každá 

vrtule je p�ímo pohán� na elektrickým motorem. Zm� nou otá� ek jednotlivých rotor�  se �ídí 
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rychlost i sm� r letu. K �ízení slouží �ídicí a napájecí jednotka (RNJ), která podle povel�

operátora napájí elektromotory odpovídajícím nap� tím. � ídící signály ur� ují také velikost 

elektrických proud� , které jsou p�ivád� né do elektromotor� . Obecn�  platí, že elektrické 

proudy protékající RNJ, vedením a motory závisejí na režimu letu a zatížení kvadrokoptéry. 

Vzhledem k tomu, že jejich �ádové hodnoty jsou jednotky až desítky ampér� , uvol� uje se tak 

v n� kterých � ástech kvadrokoptéry zna� né množství tepla. Opa� ný ú� inek mají vzduch 

proudící od vrtulí a vlastní pohyb kvadrokoptéry v ovzduší, které jsou p�í� inou ochlazování. 

V kone� ném d� sledku se však ur� ité � ásti kvadrokoptéry oh�ívají a jejich teploty p�evyšují 

teploty okolního prost�edí až o n� kolik desítek kelvin� . To je p�í� inou existence významného 

radia� ního kontrastu mezi kvadrokoptérou a jejím pozadím.

Obr. 1: Schéma kvadrokoptéry a její sou� adnicová soustava  
M – motor, oR – optická osa radiometru, Oxyz – sou�adnicová soustava kvadrokoptéry, RNJ – �ídicí a napájecí 
jednotka, V – vrtule, a – polohový úhel radiometru v rovin� r , b – polohový úhel radiometru v rovin� p,          
p – rovina symetrie kvadrokoptéry, r – rovina vrtulí kvadrokoptéry

Na obr. 1 je schéma kvadrokoptéry a její sou�adnicová soustava, která byla definována za 

ú� elem jednozna� n�  ur� it parametry zamí�ení radiometru. Pomocí polohových úhl� a a b byl 

definován sm� r m�� ení (Byl to takový sm� r, ve kterém ležela optická osa radiometru.).  
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Osa x leží v rovin�  vrtulí r  (Je to rovina, ve které se pohybují listy vrtulí.) a prochází osami 

otá� ení dvou protilehlých elektromotor� . Osa y je kolmá na rovinu vrtulí a quadrokoptéra je 

kolem ní osov�  symetrická. Osy x a y vymezují rovinu symetrie p.  

3 Metodika a konfigurace m�� ení 

V souladu s hlavním cílem bylo rozhodnuto zm�� it: 

• spektrální charakteristiku 

• a sm� rovou charakteristiku 

kvadrokoptéry. Tyto dv�  charakteristiky se standardn�  používají k posouzení pozorovatelnosti 

ur� itého objektu. Na jejich základ�  lze ocenit výkonnost jakéhokoliv infra� erveného za�ízení, 

a�  je to pozorovací p�ístroj, optoelektronický lokátor, nebo koordinátor �ízené st�ely apod. S 

využitím t� chto charakteristik lze vybrat pracovní vlnové délky a stanovit teoretický dosah 

hodnoceného za�ízení v závislosti na úhlové poloze quadrokoptéry v�� i pozorovateli. 

Ob�  zmín� né charakteristiky m� ly být m�� ené: 

• p�i r� zných režimech letu 

• a r� zných zatížení kvadrokoptéry,  

avšak velmi úzké zorné pole a velká hmotnost použitého radiometru a také zp� sob zamí�ení 

radiometru znemožnily splnit výše zmín� né požadavky. Radiometrem nelze sledovat 

pohybující se objekt, jehož úhlové rozm� ry jsou srovnatelné se zorným úhlem radiometru. 

Toto omezení platí dokonce i pro objekt periodicky a pomalu se pohybující s malou 

amplitudou, jakým je quadrokoptéra MK-QUADRO-XL v režimu visení. Qudrokoptéra 

musela být upevn� na k pohyblivé hlav�  stabilního stativu.  

Režimy letu a zatížení quadrokoptéry se proto jen simulovaly elektrickým proudem 

odebíraným z akumulátorové baterie. Elektrický proud protékající vodi� i a elektrickými 

sou� ástkami je jedinou p�í� inou oh�evu � ástí quadrokoptéry, a proto je možné proud baterie 

považovat za ekvivalent režim�  letu a zatížení. Klí� ový význam pro ochlazování má vzduch 

proudící od vrtulí, p�i� emž vliv samotného pohybu qudrokoptéry na teplotu jejích � ástí lze 

zanedbat. Je však t�eba vzít na v� domí, že proud� ní vzduchu vyvolané vrtulemi a jeho 

chladící ú� inek mohou být v blízkosti stativu jiné než za letu a p�i visení ve volném prost�edí. 

K m�� ení vyza�ovacích charakteristik byl použitý spektrální radiometr SR 5000, viz Obr. 2. 

Tento p�ístroj p�evádí hodnoty spektráln�  závislého elektrického signálu detektoru Sl (V) na 

hodnoty spektrální intenzity vyza� ování Ml (W cm-2 	 m-1), která se dále p�epo� ítává na 

hodnoty spektrální zá� e Ll (W cm-2 sr-1 	 m-1). Okamžitá úrove�  elektrického signálu je 
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úm� rná hodnot�  zá�ivého toku spektrální složky zá�ení snímané v daném � asovém okamžiku. 

K m�� ení v infra� ervené oblasti optického spektra se používá chlazený sendvi� ový detektor 

typu InSb/HgCdTe. Chladicím médiem je kapalný dusík. [5]  

Spektrální zá� v daném bod�  a v daném sm� ru definovaném úhlem q závisí na spektrálním 

zá�ivém toku DF l  vyzá�eném v jednotkovém intervalu vlnových délek pro danou vlnovou 

délku l  elementární plochou o obsahu DA do elementárního prostorového úhlu Dw. 

Matematicky je spektrální zá� vyjád�ena vztahem: [5], [6]  

qw cos




 ×D×D
D

=
A



L , (1)

kde DA × cos q  – obsah pr� m� tu elementární plochy do roviny kolmé v daném sm� ru,             

q – úhel mezi normálou elementární plochy a daným sm� rem. 

Spektrální zá� byla m�� ena v rovin�  vrtulí a v rovin�  symetrie quadrokoptéry. Poloha osy 

radiometru ur� ovala sm� r, ve kterém byla zá� m�� ena. V jednotlivých rovinách byl tento sm� r 

definován úhly a a b, viz Obr. 1.   

    

Obr. 2: M �� icí pracovišt�  [5] 
a) Celkové uspo�ádání m�� icího pracovišt� , b) Radiometr SR 5000

3.1 Metodika m�� ení 

Samotné m�� ení radiometrem a zpracování po�ízených dat probíhalo v následujících šesti 

krocích: [5] 

• kalibrace spektrálního radiometru, 

• snímání zá�ení vybraných � ástí quadrokoptéry spektrálním radiometrem, 

• výpo� et funkce odezvy radiometru, 



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

���0��
�

• výb� r spektrálních záznam�  vhodných pro zpracování, 

• p�epo� et hrubého detekovaného signálu na hodnoty spektrální zá�e, 

• export výsledk�  m�� ení do programu Microsoft Excel. 

Kalibrace spektrálního radiometru prob� hla v podmínkách odpovídajících podmínkám 

následného m�� ení quadrokoptéry. Atmosférické podmínky byly podobné, teplota 

kalibra� ního � erného t� lesa �ádov�  odpovídala p�edpokládané teplot�  quadrokoptéry. Jako 

model � erného t� lesa byl ke kalibraci použitý p�esný teplotn�  stabilní dutinový zá�i�  vyh�átý 

na požadovanou teplotu.  

Snímání zá� ení vybraných � ástí povrchu quadrokoptéry se uskute� nilo zp� sobem, který 

zohled� oval p�edpokládanou � asovou závislost vyza�ovacích charakteristik. Tato závislost 

m� že souviset s p�irozeným emisním chováním quadrokoptéry a se zm� nami jejího 

pracovního režimu nebo polohy b� hem snímání.   

Podle dané konfigurace m�� ení se zvolila vhodná vzdálenost mezi radiometrem a

quadrokoptérou a radiometr se zamí�il na požadovanou � ást quadrokoptéry. Signál detektoru 

se spolu s informací o teplot�  okolí ukládal do výpo� etní jednotky spektrometru za ú� elem 

následného ur� ení spektrálních vyza�ovacích charakteristik.  

Výpo� et funkce odezvy radiometru se provád� l v prost�edí spektrálního kalkulátoru, který 

je sou� ástí softwaru p�ístroje SR 5000. Padesát spektrálních pr� b� h�  signálu detektoru 

zaznamenaných p�i kalibraci bylo pro ú� ely výpo� tu zpr� m� rováno. Hodnoty požadovaných 

funkcí byly vypo� teny spektrálním kalkulátorem na základ�  známé teploty kalibra� ního 

� erného t� lesa a teploty okolí radiometru. Vliv spektrální propustnosti atmosféry na úrove�

detekovaného zá�ivého toku byl ve výpo� tu zohledn� n s využitím programu LOWTRAN. 

Funkce odezvy radiometru platná pro kalibra� ní vzdálenost (3 m; vzdálenost mezi 

radiometrem a � erným t� lesem) byla následn�  p�epo� tena podle vzdáleností použitých p�i 

snímání zá�ení quadrokoptéry (5 m a 10 m; vzdálenosti mezi radiometrem a quadrokoptérou).  

Výb� r spektrálních záznam�  vhodných pro zpracování se uskute� nil podle úrovn�  signálu 

detektoru. K dalšímu zpracování byl v softwarovém prost�edí spektrometru vybrán ze souboru 

záznam�  ten, který dosáhl maximálních hodnot.    

P� epo� et hrubého detekovaného signálu na hodnoty spektrální zá� e byl proveden 

spektrálním kalkulátorem. Vybraný spektrální záznam byl p�epo� ítán podle funkce odezvy 

radiometru.  

Export výsledk�  m�� ení do programu Microsoft Excel umožnil p�evést hodnoty spektrální 

zá�e uložené ve vlastním specifickém formátu radiometru do formátu, který posloužil 
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k vizualizaci výsledných charakteristik. V prost�edí Microsoft Excel lze zm�� ené 

charakteristiky zobrazit pomocí graf�  a tabulek.    

3.2 Konfigurace m�� ení 

M�� ená quadrokoptéra byla upevn� na k pohyblivé stativové hlav�  takovým zp� sobem, aby 

bylo možné nastavit polohové úhly quadrokoptéry a a b na požadované hodnoty, viz Obr. 1.  

Pracovní režimy quadrokoptéry byly simulovány proudem odebíraným z napájecího zdroje.  

Pro prvotní identifikaci � ástí quadrokoptéry s nejvýrazn� jším vyza�ováním byla použita 

termovizní kamera. Kamera poskytla obraz teplotního pole na povrchu quadrokoptéry a 

umožnila odhadnout teplotu i velikost zah�átých � ástí, což bylo pot�ebné pro správné 

nastavení teploty kalibrace, m�� icích vzdáleností a polohových úhl�  quadrokoptéry, viz     

Obr. 3. [5]  

Proudy odebírané z �ídící a napájecí jednotky byly 25 A a 30 A. Vzdálenost od radiometru k 

� ernému t� lesu p�i kalibraci byla 3 m, vzdálenosti ke qudrokopté�e p�i snímání vyza�ovacích 

charakteristik byly 5 m a 10 m. Teplota � erného t� lesa byla 100 °C. Hodnoty polohových úhl�

byly 0° a 45° v rovin�  vrtulí (a) a 0° a 90° v rovin�  symetrie (b). [5] 

M�� icí konfigurace byly definované polohovými úhly, vzdálenostmi mezi radiometrem a 

quadrokoptérou, hodnotami elektrického proudu odebíraného z �ídicí a napájecí jednotky a 

polohou zám� rného bodu (Zám� rný bod je pr� se� ík optické osy radiometru a povrchu 

quadrokoptéry.). [5] 

     

Obr. 3: Snímání quadrokoptéry termovizní kamerou [5] 
a) Uspo�ádání pracovišt� , b) Teplotní pole na povrchu kvadrokoptéry 

Konfigurací bylo celkem deset. Zám� rný bod ležel bu�  na RNJ, nebo motoru. Jednotlivé 

konfigurace se lišily také tím, zda optická osa radiometru procházela jen RNJ, nebo jedním, � i 

dv� ma motory, nebo dv� ma motory a RNJ sou� asn� .  
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4 Výsledky m�� ení 

Výsledky m�� ení jsou graficky znázorn� né na Obr. 4. K�ivky ozna� ené jako Y zobrazují 

výsledky m�� ení kvadrokoptéry pro jednotlivé m�� icí konfigurace. K�ivka BB je k�ivkou 

kalibra� ního � erného t� lesa (reálného), k�ivky P1(25 °C) a P1(100 °C) zobrazují teoretický 

pr� b� h Planckova zákona pro � erné t� leso o teplot�  25 °C, resp. 100 °C. [5]

Obr. 4: Spektrální zá�  kvadrokoptéry – souhrn výsledk�  m�� ení [5]  

Pr� b� hy zjišt� ných spektrálních vyza�ovacích charakteristik zhruba odpovídají teoretickým 

charakteristikám � erného t� lesa s teplotou v rozmezí 25 °C až 30 °C. Z výsledk�  lze 

vyvozovat nár� st výkonu zá�ení p�i zvýšení proudu odebíraného z napájecího zdroje 

qudrokoptéry, avšak rozdíly mezi jednotlivými režimy nejsou výrazné, stejn�  jako rozdíly 

mezi jednotlivými m�� enými � ástmi povrchu quadrokoptéry. [5] 

Podobnost pr� b� h�  po�ízených charakteristik sv� d� í o skute� nosti, že na charakter 

infra� ervené signatury jednotlivých � ástí quadrokoptéry i quadrokoptéry jako celku má 

ur� ující vliv identický proces, kterým je zah�ívání elektrických komponent RNJ a motor� . 

Výsledkem je energeticky podobná infra� ervená stopa jednotlivých � ástí quadrokoptéry. [5] 

Ve spektrálních závislostech jsou patrné odchylky od teoretického pr� b� hu výše uvedeného 

� erného t� lesa v oblasti 5 mm až 8 mm, p�i� emž extrémní hodnota spektrální zá�e je na vlnové 

délce 5,7 mm. Tyto odchylky byly analyzované na základ�  údaj�  uvedených v provozní 

dokumentaci radiometru SR 5000 a v dalších publikacích, ve kterých se popisují výsledky 
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obdobných m�� ení s tímto radiometrem. Výše uvedené diskrepance je možné interpretovat 

jako výsledek parazitických jev� . Tyto jevy nemají sv� j p� vod ve vlastním vyza�ování 

m�� eného objektu, ale souvisí zejména s nízkým odstupem p�ijímaného signálu od šumu v 

uvedené oblasti vlnových délek, který má za následek vysokou nejistotu m�� ení. [5] 

Lokální extrémy spektrální zá�e patrné na vlnových délkách 4,3 mm a 2,7 mm rovn� ž nemají 

sv� j p� vod ve vlastním vyza�ování m�� eného objektu, ale odpovídají typickým absorp� ním 

� arám atmosférického oxidu uhli� itého a vody.  

P�í� iny nízkého odstupu signálu od šumu v pásmu 5 mm až 8 mm jsou zejména: [5] 

• horší detektivita a nízká citlivost detektoru HgCdTe,  

• silná absorpce zá�ení zp� sobená atmosférickou vlhkostí,  

• nízké hodnoty funkce odezvy radiometru,  

• systémové blokování detektoru InSb v oblasti nad 5,7 mm,  

• proces automatického p�epnutí detektor�  na vlnové délce 5,7 mm.  

Odstup signálu od šumu lze zvýšit nap�íklad pr� m� rováním velkého po� tu zaznamenaných 

spektrálních záznam�  z jednoho místa vyza�ování, jak je patrné z k�ivky vyza�ovací 

charakteristiky získané m�� ením referen� ního � erného t� lesa o teplot�  100 °C, kde jsou výše 

uvedené parazitní jevy výrazn�  potla� eny. Metodu pr� m� rování však nebylo možno p�i 

snímání � ástí povrchu quadrokoptéry použít, protože p�i jednom m�� ení nebyl radiometr 

zacílen stále na stejný bod, ale zám� rn�  se mírn�  m� nila jeho pozice za ú� elem nalezení bodu 

s lokálním maximem zá�ivého výkonu. Docházelo proto k výrazným fluktuacím mezi 

jednotlivými spektrálními záznamy elektrického signálu. Celkový soubor spektrálních 

záznam�  tak nebyl vhodný k pr� m� rování a k dalšímu zpracování byl volen jen jeden 

reprezentativní záznam s maximálním zá�ivým tokem.

5 Záv� r 

M�� ení infra� ervených charakteristik  quadrokoptéry MK-QUADRO-XL a jejích vybraných 

� ástí spo� ívalo v m�� ení spektrální zá�e pro vlnové délky v rozsahu od 3 mm do 14 mm. Byly 

získané závislosti zmín� né veli� iny na sm� ru vyza�ování a elektrickém proudu odebíraném 

z akumulátorové baterie. Bylo zjišt� no, že jednotlivé charakteristiky se mezi sebou p�íliš 

neliší. Z jejich pr� b� h�  je patrná také velká shoda se spektrální zá�í � erného t� lesa. P�í� inou 

obou znak�  je konstrukce kvadrokoptéry a povaha jednotlivých zá�i�� , kterými jsou povrchy 

pevných t� les. Zdrojem tepla jsou prvky, kterými protéká elektrický proud. Sm� rové 
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závislosti jsou nevýznamné z d� vodu p�evážn�  symetrického uspo�ádání letadla i jeho 

komponent, viz Obr. 1. Motory a RNJ mají kruhový p� dorys.         

Z výsledk�  m�� ení vyplývá, že quadrokoptéra MK-QUADRO-XL má relativn�  výrazné 

p�íznaky v infra� ervené oblasti optického spektra. V p�ípad�  dostate� ného radia� ního 

kontrastu je tak toto letadlo ve všeobecnosti pozorovatelné i b� žnými komer� n�  dostupnými 

p�ístroji. Intenzita vyza�ování je však pom� rn�  nízká, a proto lze konstatovat, že k detekci a 

lokalizaci posuzované quadrokoptéry na relativn�  velkou vzdálenost s p�ijatelnou 

pravd� podobností je nezbytné použít výkonný infravizní systém. Rozpoznání a identifikace 

quadrokoptéry je potenciáln�  uskute� nitelná analýzou obrazu. Využití spektra k tomuto ú� elu 

je z�ejm�  nereálné, nebo�  zm�� ené charakteristiky se pravd� podobn�  zna� n�  shodují s 

charakteristikmi podobných bezpilotních letadel.       

Pozorovatelnost quadrokoptéry lze zhoršit zakrytím nebo snížením emisivity oh�ívaných 

� ástí, zm� nou konfigurace letadla, nebo zm� nou konstrukce výkonových jednotek. Rovn� ž 

promyšleným návrhem elektronických obvod�  a výb� rem a umíst� ním elektrických sou� ástek 

lze zeslabit infra� ervenou stopu letadla.  
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Resumé:  

� lánok sa zaoberá využitím prenosných multimediálnych zariadení pre lety VFR. Vysvet�uje 

základné pojmy týkajúce sa používania prenosných elektronických zariadení na palubách 

lietadiel. Analyzuje príslušné medzinárodné a vnútroštátne právne predpisy pre používanie 

prenosných elektronických zariadení na palubách lietadiel. Obsahuje preh�ad dostupných 

zariadení, príslušenstvo a softvér na trhu. Analyzuje a porovnáva prostriedky, na základe 

technických špecifikáciách. Práca sa tiež zaoberá rôznymi aspektmi používanie prenosných 

multimediálnych zariadení pre letecké školy. To zh�� a celý proces výberu vhodného 

opera� ného systému, zariadenia, príslušenstvo a softvér s príkladom výpo� tu požadovaných 

finan� ných nákladov. 

Paper deals with the use of portable multimedia devices for VFR flights. It explains the basic 

terms concerning the use of portable electronic devices on-board aircraft. It analyses the 

relevant international and national legislation for the use of portable electronic devices on-

board aircraft. It includes a survey of the available devices, accessories and software on the 

market. An analysis and comparison of the devices, based on their technical specifications is 

included as well. The paper also deals with various aspects of the use of portable multimedia 

devices for a flight school. It reviews the whole process of selecting a suitable operating 

system, device, accessories and software with an example of calculation of the required 

financial expenses. 

1 ÚVOD 

Technologický pokrok � udstva je nezastavite� ný a preniká do všetkých odvetví. Letecká 

doprava nie je výnimkou, ke� že za svoju pomerne krátku históriu zaznamenala nieko� ko 

prelomových mí� nikov. Okrem zna� ných vylepšení v oblasti leteckých motorov a drakov 

lietadiel, sme boli v poslednom období aj svedkami významných zmien v rámci avionického 

vybavenia lietadiel. V minulosti boli neodmyslite� nou sú� as� ou kokpitu každého lietadla 
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klasické letecké prístroje "budíky", dnes už sú skôr prežitkom a ich funkciu preberajú 

viacú� elové obrazovky (glass cockpit), s ktorými sa dnes už bežne stretneme aj v lietadlách 

všeobecného letectva.   

Flight Bag). Cie� om tohto � lánku je zhrnú�  a analyzova�  problematiku použitia 

multimediálnych prenosných zariadení na palube lietadla s dôrazom na využitie pre lety VFR. 

2 Elektronická letová taška - EFB  .

2.1 História 

Po� iatky systému EFB siahajú do roku 1991 kedy spolo� nos�  FedEx, ako prvá za� ala 

využíva�  klasické laptopy pre výpo� et prevádzkových parametrov priamo na palube lietadla. 

V roku 1996 nemecká spolo� nos�  Aero Lloyd zaviedla systém s názvom FMD (Flight 

Management Desktop). Systém pozostával z dvoch laptopov, ktoré umož� ovali výpo� et 

prevádzkových parametrov a disponovali aj databázou leteckých máp. Spolo� nos�  Aero 

Lloyd, po dohode s nemeckým leteckým úradom, teda ako prvá implementovala tzv. 

"paperless cockpit", teda kokpit bez papierovej dokumentácie. Vývoj EFB ve� mi rýchlo 

napredoval a � ím � alej, tým viac spolo� ností ním za� alo svoje lietadlá vybavova� . V sú� asnej 

dobe je v leteckej doprave tento systém celkom bežný a široko používaný. [3, 4] 

Ke� že používanie EFB bol od svojich po� iatkov zna� ne obmedzený najmä na komer� nú 

leteckú dopravu. Trvalo viac ako dvadsa�  rokov vývoja IT technológií kým sa dostali 

zariadenia na palubu lietadiel všeobecného letectva. Situácia vo využívaní týchto technológií 

sa zmenilo s príchodom tabletov v roku 2010, ktoré sa za krátke obdobie stali dostupnými 

širokej verejnosti a našli svoje uplatnenie aj vo všeobecnom letectve. [1, 2] 

3 Rozdelenie zariadení pod� a hardvéru

3.1 Prenosné EFB 

Prenosné zariadenie EFB je definované ako zariadenie, ktoré poskytuje hostite� skú platformu 

pre softvérové vybavenie,  je používané v kokpite lietadla, ale nie je sú� as� ou certifikovanej 

výbavy lietadla.  

Dopl� ujúce charakteristiky:  

· zariadenie môže by�  používané v lietadle, ako aj mimo neho, 
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· zariadenie je hostite� skou platformou pre softvérové aplikácie typu A, B a doplnkové 

aplikácie (nie sú sú� as� ou EFB),

· zariadenie je prenosným elektronickým zariadením (PED). PED je definované, ako 

akéko� vek elektronické zariadenie prislúchajúce zvy� ajne (no nie vždy) do kategórie 

spotrebnej elektroniky, prinesené na palubu lietadla � lenmi posádky, cestujúcimi, 

alebo ako sú� as�  nákladu a ktoré nie je zahrnuté do schválenej výbavy lietadla. Do 

tejto kategórie patria všetky zariadenia, schopné spotrebúva�  elektrickú energiu. 

Elektrická energia môže by�  privádzaná zo zabudovanej batérie (nabíjacej alebo 

jednorazovej), alebo môže by�  zariadenie pripojené do špecializovanej zásuvky, 

· hmotnos� , rozmery, tvar a umiestnenie EFB nesmie ohrozova�  bezpe� nos�  letu, 

· zariadenie môže by�  napájané z lietadlovej siete cez certifikovanú zásuvku, 

· ak je zariadenie upevnené v stojane, musí by�  možné jeho jednoduché vybratie 

posádkou bez použitia špeciálneho náradia. Upevnenie do stojanu (vybratie) 

nepredstavuje úkon údržby, 

· zariadenie môže by�  sú� as� ou systému, ktorý obsahuje zabudované EFB zdroje, ktoré 

sú sú� as� ou schválenej výbavy lietadla, 

· zabudované sú� asti systému EFB sú sú� as� ou schválenej výbavy lietadla so zámerom 

upevnenia prenosného EFB do stojanu a/alebo pripojenia k iným systémom, 

· ak zariadenie patrí do kategórie T-PED (so zámerným vysielaním), podmienky pre 

použitie vysielania sú uvedené v schválenej letovej príru� ke lietadla (AFM). V 

prípade, že tieto informácie v letovej príru� ke uvedené nie sú, vysielanie je povolené v 

nekritických fázach letu, 

· zariadenie môže by�  používané vo všetkých fázach letu, ak je upevnené v schválenom 

stojane, alebo je inak uložené takým spôsobom, ktorý umož� uje jeho normálne 

použitie. 

Zariadenia, ktoré nesp�� ajú vyššie uvedené charakteristiky, musia by	  v kritických fázach letu 

bezpe� ne uskladnené (nepoužívané). [5] 

· prenosné zariadenia EFB patria medzi riadené prenosné elektronické zariadenia 

(controlled PEDs). Znamená to, že sú predmetom administratívnej kontroly 

užívate� om. Tá zah�� a, okrem iného, kontrolu pride� ovania zariadení konkrétkym 

lietadlám, alebo osobám a uistenie sa, že neboli vykonané nijaké neoprávnené zmeny 

hardvéru, softvéru, alebo databáz, 
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· každý komponent EFB, ktorý nie je dostupný posádke v priestore kokpitu, alebo je 

nevyberate� ný, musí by�  inštalovaný v rámci schváleného vybavenia lietadla s 

príslušným  typovým osved� ením (TC), zmeneným typovým osved� ením (changed 

TC), alebo dopl� ujúcim typovým osved� ením ( (S)TC ). [7, 8] 

3.2. Zabudované EFB 

Zabudované zariadenie EFB je definované ako zariadenie, ktoré poskytuje hostite� skú 

platformu pre softvérové vybavenie, je inštalované v lietadle a je sú� as� ou schválenej výbavy 

lietadla, na ktorú sa vz� ahuje osved� enie letovej spôsobilosti. [13] 

Dopl� ujúce charakteristiky:  

· zariadenie je riadené na základe konfigurácie typu lietadla, 

· zariadenie môže by� , okrem aplikácii typu A a B, vybavené aj inými certifikovanými 

aplikáciami, za predpokladu, že dané EFB sp�� a požiadavky pre tieto aplikácie, 

vrátane záruky, že necertifikované aplikácie nemôžu ma�  nepriaznivý vplyv na 

certifikované aplikácie. Príkladom pre zaistenie nezávislosti medzi certifikovanými 

aplikáciami a ostatnými je mechanizmus robustného formátovania. [10] 

4. Softvérové aplikácie pre systémy EFB 

4.1. TYP A 

Aplikácie typu A sú také, ktorých zlyhanie, alebo nesprávne použitie nemá vplyv na 

bezpe� nos� . Dopl� ujúce charakteristiky:  

· môžu by�  používané na prenosných aj zabudovaných EFB, 

· nevyžadujú schválenie, 

· musia by�  v súlade s požiadavkami na rozhranie � lovek stroj.  

Poznámka.: Tento � lánok sa nezaoberá detailne vz	ahom � loveka a prístroja v rámci 

�udského faktora. Nako�ko nie je priestor na popísané rôznych požiadaviek na zariadenie 

EFB (napr. � itate�nos	  textu vo všetkých svetelných podmienkach, spôsob indikácie zlyhania 

ktorejko�vek � asti EFB posádke, at
 .). 

Príklady aplikácii:  

· certifikáty a dokumenty, zobrazované v prehliada� i (napr. osved� enie leteckého 

prevádzkovate� a), 
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· interaktívne aplikácie (napr. pre kalkuláciu odpo� inku posádky). 

4.2. TYP B 

Aplikácie typu B sú také, ktorých zlyhanie alebo nesprávne použitie môže spôsobi�  menší 

poruchový stav a ktoré nijakým spôsobom nenahradzujú alebo nezastupujú ktorýko� vek 

systém, alebo funkcie vyžadované predpismi zachovania letovej spôsobilosti, požiadavkami 

vzdušného priestoru a prevádzkovými pravidlami. [13] 

Dopl� ujúce charakteristiky:  

· môžu by�  používané na prenosných aj zabudovaných EFB, 

· vyžadujú prevádzkové posúdenie, 

· nevyžadujú zahrnutie do osved� enia letovej spôsobilosti. 

Príklady aplikácii:  

· príru� ky a dokumenty zobrazované v prehliada� i (napr. prevádzková príru� ka), 

· elektronické letecké mapy s možnos� ou funkcii približovania, scrollovania, otá� ania, 

centrovania, at� ., ale bez indikácie polohy lietadla (napr. približovacie, oblastné, 

letiskové letecké mapy), 

· aplikácie, indikujúce polohu lietadla v reálnom � ase (AMMD), 

· aplikácie, využívajúce internet, alebo iné letecké komunikácie na príjem, spracovania 

a distribúciu dát (napr. informácie o neplánovanej údržbe), 

· aplikácie, vužívajúce algoritmy pre kalkuláciu letových parametrov (napr. výpo� et 

potrebnej d�žky VPD pre vzlet, hmotnosti a vyvážnia lietadla). 

Doplnkové aplikácie. Doplnkové aplikácie sú také, ktoré priamo nesúvisia s EFB, ani 

� innos� ami letovej posádky. [11]

5. Legislatíva pre používanie multimediálnych zariadení na 

palube lietadla 

Legislatívne zázemia pre používanie EFB v Európe siahajú do roku 2004, kedy bol vydaný 

list do� asných pokynov TGL 36. V � om boli prvý krát definované charakteristiky zariadení, 

ich systémové vybavenie, ako aj spôsob používania. Tento dokument mal však predovšetkým 

informatívnu funkciu a nemal záväzný charakter. Toto sa zmenilo 9.2. 2014, kedy 

rozhodnutím EASA 2014/001/R vošli do platnosti prijate� né prostriedky preukázania zhody 

AMC 20-25, ktoré plne pokrývajú problematiku EFB a jeho využitia na palube lietadla. [8, 9, 

10,17] 
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6 Využitie EFB po� as letu VFR 

Let za vizuálnych meteorologických podmienok (VMC), je let, pri ktorom je nevyhnutnou 

požiadavkou vidite� nos�  zeme, ke� že navigácia sa vykonáva primárne pod� a vizuálnych 

referencii. Úlohou EFB po� as letu VFR teda nie je poskytova�  pilotovi naviga� nú informáciu, 

pod� a ktorej bude vykonáva�  let. Pilot si však môže letenú tra�  rýchlo overi� , v prípade, že 

jeho zariadenie disponuje modulom GPS prijíma� a a príslušnou aplikáciou. Najvä� ším 

prínosom pre pilota však bude EFB vo fáze predletovej prípravy, prípadne poletového 

rozboru. Pred vykonaním každého letu VFR musí pilot zhromaždi�  a vyhodnoti�  zna� né 

množstvo informácii, ako napr. meteorologické správy, tra�  letu, výpo� et spotreby paliva, 

výpo� et hmotnosti a vyváženia, at� . Práve pre túto fázu letu predstavuje EFB - tablet ideálne 

riešenie, ke� že dokáže všetky tieto informácie zhromaždi�  a poskytnú� . V sú� asnosti je na 

trhu dostupné ve� ké množstvo zariadení, ako aj rôznych aplikácii, ktoré svojimi funkciami 

pokrývajú potreby pre vykonanie celého letu VFR.   

7. Analýza dostupných zariadení, aplikácií a príslušenstva na 

trhu 

V sú� asnosti existuje široké spektrum rôznych zariadení, ktoré sp�� ajú predpoklady funcií 

EFB. Dostupné sú smartfóny, tablety a iné zariadenia rôznych zna� iek, prevedení a 

samozrejme v rôznych cenových hladinách. Pre potreby letu VFR je z mobilných zariadení 

najvhodnejší tablet, ktorý svojou ve� kou zobrazovacou plochou a vysokým výkonom vytvára 

široké možnosti využitia. V rámci opera� ných systémov jednozna� ne dominujú iOS a 

Android, na ktoré existuje aj najširšia základ� a mobilných aplikácií využívaných pre letectvo. 

Pre hodnotenie jednotlivých zariadení využívame analytickú metódu, doplnenú o komparáciu 

zariadení na základe technických špecifikácií a ceny. Pri analýze bolo spracovaných 21 

modelov tabletov roznych zna� iek . Parametere, ktoré vstupovali do hodnotenie boli: 

· rozlišovacia schopnos�  displeja, 

· rozmer displeja, 

· výkon procesora, 

· podpora aplikácií a stabilita OS, 

· výdrž batérie. 
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Z hodnotenia zariadení najlepšie vyšli tablety Apple a Samsung, ke� že sú vybavené 

kvalitnými displejmi s dostato� nou rozlišovacou schopnos� ou.. Séria Samsung Galaxy Tab 

ponúka v rámci tabletov, využívajúcich systém Android kvalitné a zárove�  dostupné 

zariadenia. Medzi užívate� mi sú tablety tejto série ve� mi populárne, ke� že ponúkajú 

dostato� ný výkon a kvalitný displej za rozumnú cenu. Výdrž batérie sa pohybuje od 7 do 10 

hodín, � o je ideálne pre použitie po� as letu. 

Graf 1 – Výdrž batérie tabletov a výdrž lietadiel používaných vo výcviku v leteckej škole 

ŽUŽ (endurance) (zdroj: autor) 

V rámci príslušenstva sme rozobrali dostupné držiaky a nákolenníky, ktoré sú nevyhnutné pre 

upevnenie v kokpite. Všetky použité zariadenia museli vyhovova�  požiadavkám na 

bezpe� nos�  vzh� adom na upevnenie v kokpite. Z � alšieho príslušenstva sme analyzovali 

možnosti napájania formou zapa� ova� ového konektora z palubnej siete lietadla (14/28V DC), 

ako aj možnos�  využitia externej batérie.  
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7.1. Softvérové vybavenie tabletov a EFB 

Sú� as� ou opera� ných systémov iOS a Android je nieko� ko integrovaných aplikácií, ktoré su 

využite� né v letectve. Príkladom je kompas, kalkula� ka, alebo zobrazenie aktuálnej polohy. 

Existuje však aj mnoho � alších, špecializovaných aplikácií, ktoré sú svojim prevedením a 

funkciami prispôsobené pre letectvo. V nasledujúcich riadkoch budeme analyzova�  nieko� ko 

vybraných aplikácií, ich funkcie, dostupnos�  a ceny. Aplikácia Air Navigation ponúka súbor 

viacerých užito� ných funkcií pre použitie pre let VFR. K dispozícií je integrovaná databáza 

základných máp, pri� om ju je možné rozšíri�  o � alšie za poplatok. Databáza obsahuje všetky 

priestory pre danú oblas�  (TSA, TRA, ...), ktorých hranice sú vyobrazené na mape. Užito� né 

sú tiež informácie o letiskách, ako napr. elevácia, informácia o dráhovom systéme, alebo 

všetky príslušné frekvencie. Po� as letu je tiež pilotovi poskytovaná kontinuálna informácia o 

aktuálnej polohe. Pilot si tiež môže pod� a svojej potreby zobrazi� � alšie informácie, ako 

napríklad tra� ovú rýchlos� , kurz, prípadne klasické analógové HSI. Samozrejmos� ou je 

funkcia "Direct - to", ktorá vykreslí na mape � iaru do cie� a po najkratšej vzdialenosti. [14,15] 

8 Požiadavky na mobilné prenosné elektronické zariadenie pre 

leteckú školu 

V tejto � asti budeme analyzova�  možnosti využitia mobilných prenosných elektronických 

zariadení pre použitie v leteckej škole. Rozoberieme základné požiadavky pri procese výberu 

vhodného zariadenia, Sú to predovšetkým požiadavky na: 

· HW vybavenie zariadenia, 

· opera� ný systém zariadenia, 

· ve� kos�  displeja zariadenia. 

8.1. HW vybavenie zariadenia 

V rámci vybavenia tabletu je pre naše potreby najpodstatnejšia konektivita. Tá je u všetkých 

sú� asných tabletov zabezpe� ená cez WiFi, no iba u niektorých aj formou mobilného prenosu 

dát cez dátový modem alebo bluetooth. Aj ke�  možnos�  dátového prenosu nie je 

nevyhnutným predpokladom pre používanie tabletu pre let VFR, prináša so sebou mnoho 

výhod, ako napríklad možnos�  získavania správ METAR, spolu s GPS modulom ur� enie 

polohy. Pre LVVC by teda boli najvýhodnejšie zariadenia s 3G/4G modemom a GPS 

modulom. Pre pamä�  zariadenia sme stanovili požiadavku aspo�  32 GB. Ke� že mnohé 
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aplikácie disponujú internou databázou, ktorú je možne rozširova�  o doplnky, ako napríklad 

mapy, pamä�  16 GB, ktorá je základom u viacerých zariadení, by mohla by�  nedosta� ujúca 

pre komfortné mapové pokrytie v rámci EÚ. 

8.2. Opera� ný systém zariadenia 

Pred výberom konkrétneho zariadenia je nevyhnutné ur� i�  prioritu opera� ného systému. V 

prípade OS Android a iOS to však nie je také jednoduché. V minulosti mal Android problémy 

so stabilitou, z � oho � ažil iOS a vybudoval si pozíciu stabilného systému. V sú� asnosti sú oba 

OS na rovnakej úrovni takmer vo všetkých aspektoch. Pod� a najnovších prieskumov sú verzie 

Androidu od 4.0 a vyššie dokonca stabilnejšie, ako iOS. Pod� a prieskumu spolo� nosti 

Crittercism, ktorý bol vykonaný na miliarde zariadení, pravdepodobnos�  zlyhania Android-u 

4.0 Ice Cream Sandwich, 4.1 - 4.3 Jelly Bean a 4.4 KitKat bola len 0,7 %. Naopak 

pravdepodobnos�  nefunk� nosti iOS v najnovšej verzií 7.1 bola 1,6 %. 

8.3. Ve� kos�  displeja zariadenia 

� alším dôležitým aspektom pre výber zariadenia, ktorý je nutné posúdi� , je potrebná ve� kos�

displeja. Na trhu sú dostupné zariadenia s uhloprie� kou displeja od 7" do 12,2", � o 

predstavuje širokú škálu možností, ke� že rozdiel medzi uhloprie� kou najmenšieho a 

najvä� šieho zariadenia je približne 13 cm. Ak uvažujeme s použitím pre lety VFR, 

potrebujeme zariadenie, ktoré za každých okolností zobrazí relevantné informácie zrete� ne a 

zárove�  nebude prekáža� � innosti posádky. Zariadenie bude využívané predovšetkým na 

zobrazovanie statických dát, ako napríklad správy METAR, na � o pohodlne posta� uje displej 

menších rozmerov. Pre zobrazenie máp je však vhodnejší vä� ší displej, avšak u integrovaných 

prehliada� ov, ako aj u všetkých aplikácií, poskytujúcich zobrazenie máp je samozrejmos� ou 

funkcia "zoom", s ktorou je možné zobrazi�  potrebnú oblas�  aj na menšom zariadení. Z 

hodnotenia teda vyplýva, že pre lety VFR je vhodnejšie zariadenie menšej ve� kosti o 

uhloprie� ke približne 8". 

9. ZÁVER 

Popularita multimediálnych prenosných zariadení má od svojich po� iatkov narastajúcu 

tendenciu. Moderné tablety sa stali bežnou sú� as� ou života a svoje uplatnenie našli v 

mnohých odvetviach. Letectvo je tiež jednou z oblastí, kde tablet môže pilotovi u� ah� i�  a 

zjednoduši�  celý proces vykonania letu. Tento príspevok analyzoval základné parameter a 



14. mezinárodní v� decká konference „M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel“  2014 

-211- 

požiadavky na pre vybavenie leteckej školy tabletmi, resp. EFB. Tento príspevok pokrýva 

všetky k� ú� ové oblasti, ktoré súvisia s problematikou použitia multimediálnych prenosných 

zariadení pre lety VFR a v leteckých školách. Dospeli sme tiež k záveru, že vybavenie 

tabletmi by prinieslo nieko� ko prínosov, ako napr. zvýšenie bezpe� nosti. Bezpe� nos�  je 

najdôležitejším faktorom v rámci leteckej dopravy a aj v súvislosti s leteckou školou je jej 

úrove�  ukazovate� om kvality. Tablet by mohol pomôc�  odvráti�  nebezpe� né situácia, ako 

napr. nechcené vletenie žiaka do vyhradeného priestoru po� as sólo letu. Vybavenie tabletmi 

by mohlo tiež zlepši�  imidž leteckej školy navonok a bol by to jasný znak, že škola sleduje 

moderné trendy a snaží sa ich implementova�  do svojej prevádzky. Použitie tabletov by tiež 

mohlo pomôc�  inštruktorom a žiakom osvoji�  si dotykové ovládanie, ktoré za� ínajú používa�

už aj výrobcovia avionických systémov a môžeme o� akáva� , že v krátkej budúcnosti budú 

takéto systémy bežným vybavením lietadiel všeobecného letectva. 
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Presnos�  a vierohodnos�  štatistického odhadu spo� ahlivosti MPM 

�Accuracy and Credibility of a Statistical Estimate of Reliability MPM 

Nyulászi L.1, Lazar, T.2, Madarász, L.3

1,3 Technická Univerzita v Košiciach, Fakulta elektrotechniky a informatiky,  
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Resumé: 

� lánok sa zaoberá stanovením presnosti a vierohodnosti odhadu spo�ahlivosti 

u termodynamických systémov, najmä leteckých motorov. V � lánku je popísaná metóda pre 

ur� enie strednej doby bezporuchovej práce malého prúdového motora MPM-20, na ktorom 

prebiehajú skúšky v Laboratóriu inteligentných riadiacich systémov leteckých motorov (LIRS 

LM). 

The article deals with the determination of the accuracy and credibility of estimating the 

reliability of the thermodynamic systems, particularly aircraft engines. The paper describes a 

method for determining the mean time of work without failure of a small turbojet engine 

MPM-20, which is tested in the Laboratory of Intelligent Control Systems of Jet Engines 

(LIRS LM). 

1 Úvod 

Malý prúdový motor MPM-20 [1] vznikol úpravou turbospúš� a� a TS-20, ktorý je možné 

za� leni�  do skupiny leteckých turbokompresorových motorov (LTKM), presnejšie do triedy 

malých turbínových motorov. Výhodná je jeho komer� ne prijate� ná štruktúra a relatívne malá 

ve� kos� , � o mu zaru� uje schopnos�  adaptácie na použitie vo výskume, ktorou sa odlišuje od  

klasických leteckých motorov. 

Skúšanie motora triedy MPM, ktorý generuje súbor náhodných údajov a umož� uje štatistický 

výber, predstavuje originál, ktorého pozorovate� nos�  je osobitá. Z uvedeného dôvodu všetky 

ukazovatele spo� ahlivosti sú vždy približné, a preto aj výsledky pozorovania (merania) 

predstavujú odhad, ktorého hodnoty sú platné len v danom meranom � asovom úseku skúšky. 

Uvedené tvrdenie predstavuje fyzikálnu podstatu vzájomnosti pôsobenia termodynamických 

procesov, ktoré majú náhodný charakter. 
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2 Vierohodnos�  a vierohodný interval 

Odhad spo� ahlivosti sa ur� uje pod� a zvolenej pravdepodobnostnej miery, ktorú ozna� íme 

symbolom � * . Miera sa stanoví zákonom rozdelenia, ktorý podlieha po� tu vykonaných 

skúšok N. Presnos�  odhadu nahradíme pojmom „vierohodnos�  pravdepodobnosti“ (� alej 

Pravd{...}) v hraniciach „vierohodný interval“. Stanovíme si, že s vierohodnos� ou �  sa od 

pravdepodobnosti �  odchy� uje odhadnutý ukazovate� � *  o hodnotu chyby � . Potom je možné 

napísa�  nerovnos�  pravdepodobnosti: 

Pravd{ } beaae =<-<- * (1)

Vzh� adom na metódy používané pri laboratórnych meraniach systému, ignorujme chyby a 

predpokladajme, že pravdepodobnos�  odhadu � *  je rovná jednej (Pravd{� * } = 1). Z 

nerovnosti (1) vyplýva, že pravdepodobnos� a bude vždy menšia od pravdepodobnosti rovnej 

jednej o hodnotu � : 

Pravd{ } ba -= 1 (2)

Z uvedeného vyplýva, že vä� šie chyby �  (váhové hodnoty) môžu vzniknú�  len za predpokladu 

platnosti rovnice (2). V takom prípade je možné (1) prepísa�  na tvar: 

Pravd{ } beaaea =+<<- ** (3)

Interval (3) má pomenovanie „vierohodný interval“ a pravdepodobnos� �  nazývame 

„vierohodná pravdepodobnos� “. Zvyšovanie po� tu štatistických údajov zvyšuje presnos�

odhadu, t. j. pri rovnakej veli� ine �  sa bude pravdepodobnos�  intervalu zmenšova� . 

3 Matematický model vierohodnosti 

Úloha ur� enia ve� kosti intervalu � ,  �  by bola jednoduchá, ak by bol známy zákon rozdelenia 

� . Ak taký zákon nepoznáme, potom od neznámej náhodnej veli� iny � *  odvodíme hodnotu �

pod� a po� tu skúšok N a od tvaru rozdelenia udalostí, ktoré vyvolali vznik poruchy. Postup je 

možné odvodi�  z príkladu Poissonovho zákona rozdelenia toku porúch, ktoré sa fyzicky 

prejavili v prerušení práce laboratória inteligentných riadiacich systémov leteckých motorov 

(LIRS LM). V súlade s uvedeným zákonom sa dá predpoklada� , že sumárna doba tsum

odpracovaných hodín na poruche zodpovedá približnému po� tu realizovaných skúšok. Potom 
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pod� a Poissonovho zákona rozdelenia [3] pravdepodobnos�  vzniku porúch pri známej dobe 

odpracovaných hodín bude: 

( ) ( ) p

sum

p

sum T

t
k

T
t

sumk e
k

tp
-

=
!

1 (4)

kde:  

Tp – je stredná doba po� tu hodín odpracovaných na vznik poruchy, 

k – súbor vybraných skúšok z celkového po� tu skúšok N. 

Napíšme (4) v normovanom tvare, � o predstavuje akceptáciu prejavu porúch pripadajúcich na 

� asovú funkciu tsum, ktorá zoh� ad� uje stredný � as 0,5Tp, t. j. tsum/0,5Tp. Potom miesto pk(tsum), 

ke�  rovnicu (4) podelíme � lenom 2k, dostaneme: 

( )
p

sum

p

sum

T

t

k

k

T
t

p

sum
k e

kT
t

p 2

22

2!
2 -

=�
�
�

�
�
�
�

�
(5)

Ozna� me u (5) 2tsum/Tp = � , vtedy pravdepodobnos� , že dôjde k prerušeniu práce bude ur� ená 

vz� ahom: 

( ) 2

2!

tt
t

-
= e

k
p k

k

k
(6)

Pravdepodobnos�  toho, že za � as �  bude v laboratóriu najviac n porúch sa vyjadrí pomocou 

(6) ako: 

( ) �
¥

=

-
=³

nk
k

k

k e
k

np 2

!2

tt
t (7)

alebo 

( ) �
-

=

-
-=³

1

0

2

!2
1

n

k
k

k

k e
k

np
tt

t (8)

Diskrétnu hodnotu pravdepodobnosti (8) je možné zapísa�  aj v tvare: 
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(9)

Tvar rovnice (9) umož� uje ukáza�  na pravdepodobnos� �  z odhadu � * , ak nahradíme �

hustotou pravdepodobnosti � 2 (chí – kvadrát), t. j. ak kone� ný tvar (9) uvedieme zápisom: 

( ) ( )
( )

2

12
2

2

!12

cc
c

-
-

-
= e

n
f n

n

(10)

4 Vzájomnos�  matematického modelu vierohodnosti a po� tu 

skúšok MPM 

Hustota pravdepodobnosti � 2 sa nahradí rozdielom po� tu nezávislých skúšok k (alebo po� et 

elementov, ktoré sú podrobené skúške) a po� tu vzájomností, ktoré majú vplyv na vznik 

poruchy. � íslo sa spravidla ozna� uje v literatúre [2], [3], [4] ako n alebo r, ktoré predstavujú 

koeficienty hodnôt ur� ených objemom (po� tom) skúšaných elementov [4], [5]. � íslo r je 

uvedené v tabu� ke ([2], str. 155) pre po� et skúšaných objektov (v našom prípade motorov) m, 

t. j. pre (10) platí r = 2m (kde r – je párne � íslo, ktoré je podmienkou ur� enia faktoriálu [2]). 

Z uvedenej faktorovej (t. j. dominujúceho faktoru � * ) analýzy vyplýva, že hustotu 

pravdepodobnosti (10) môžeme vyjadri�  plochou, t. j. prierezom, ktorého medzná hranica je 

ur� ená integrálnou � iarou. Pretože, ako vyplýva z definície pravdepodobnosti, � *  = 1 (presný 

odhad), potom bude plati�  (2), t. j. �  = 1 – � , kde �  < 1 a predstavuje doplnok do � *  = 1. Pre 

spodnú hranicu pravdepodobnosti � 1 a hornú hranicu � 2 je možné vykona�  nasledujúci zápis: 

{ } ( )�=<=-

2
2

2

0

2222
2 Pr1

ac

a cccca dfavd (11)

{ } ( )�
-

=<= -

2
11

1

0

222
1

2
1 Pr

ac

a cccca dfavd � (12)
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Pravdepodobnos�  toho, že reálna hodnota � 2 leží v hraniciach 222
1 21 aa ccc <<-  je: 

( ) ( ) ( )��
-

-=+-=

2
1

2
2/

0

22

0

22
211

aa cc

ccccaab dfdf (13)

Spravidla pri praktických výpo� toch platí, že 
2

1
221

ba
aa

-
=== , na základe � oho je 

možné interval premenlivosti � 2 zapísa�  ako: 

2

2

22

2
1

aa ccc <<
- (14)

Pre vierohodný interval potom bude plati�  nerovnos� : 

2

2

2

2
1

2
aa cc <<

-
p

sum

T
t

(15)

alebo po úprave nerovnosti pod� a platných pravidiel (vydelenie, recipro� ná hodnota, výmena 

strán): 

2

2
1

2

2

22

aa cc
-

<< sum
p

sum t
T

t
(16)

kde:  

tsum – je sumárny � as všetkých zariadení, v ktorom sa prejavili poruchy,  

hodnoty 2

2

ac , 2

2
1

ac
-

 sú uvedené v literatúre [2], [3] a � alších. 

Pri riešení praktických úloh sa používa hodnota �  = 0,9, ktorou sa vyjadrí pravdepodobnos�

odchýlky (chyby) hustoty rozdelenia � 2 [2]. Užito� nos�  vykonaných úvah oceníme pri 

prognózovaní strednej doby bezporuchovej práce štyroch (m = 4) jednotypových motorov 

MPM-20 ([6], str. 105), ktorých odpracovaný � as do prvej poruchy bol (postupne): 6, 8, 2, 10 

hodín, � o predstavuje sumárny � as tsum = 26 hodín. Z tabu� ky 3 v literatúre [3] pre � 2 a r = 2m

= 8 sa ur� ia hodnoty 4,132

2

=ac 
� 73,22

2
1

=
-

ac . Po dosadení do (16) stanovíme vierohodný 

interval pre strednú dobu bezporuchovej práce Tp: 



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

������
�

05,1988,3
73,2
262

4,13
262

<<	
×

<<
×

pp TT

Pri praktických odhadoch sa spravidla používa len dolná hranica stredného � asu 

bezporuchovej práce, ktorá ur� uje prognózu práce MPM empirickým vz� ahom: 

2

2 sum
p

t
T

bc
> (17)

kde:  

�  = 1 – �  (v našom prípade �  = 1 – 0,9 = 0,1), pri� om hodnota 49,32
1,0 =c ([3], Tabu� ka 3). 

Potom prognóza stredného bezporuchového � asu práce štyroch MPM je: 

52
14,9

3,49pT > = �hod. 

V dosiahnutom výsledku je vidite� ná približnos�  s vierohodnou hranicou hodnôt 

vypo� ítaných pod� a (16).  

5 Odhad pravdepodobnej chyby modelu 

Pomocou rovnice (10) je možné odhadnú�  hustotu pravdepodobnosti f(� 2). Postupnos�  krokov 

je ur� ená tvarom rovnice, ktorej zjednodušenie umožní pochopi�  použitú metódu. Nech v 

rovnici (10) menovate�  predstavuje konštanta K, potom: 

( ) ( )
2

12 21
exp

2

n
f

K
c

c c
- � �

= × -� �
� �

(18)

Interval � 2 sa ur� í pod� a (14). Známe intervalové hodnoty 4,132

2

=ac 
� 73,22

2
1

=
-

ac  umožnia 

vypo� íta�  pod� a (13) pravdepodobnos�  odchýlky (chyby) � . Dôkaz je možné vykona�

riešením praktickej úlohy v programovom prostredí MATLAB: 

% Vstupné údaje a symboly: 

m=4;%po� et jednotypových motorových jednotiek MPM-20. 
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%Transformácia symbolov do prostredia MATLAB: 

%chi=x; 

x=2.73:1:13,4,

%Symboly v rovnici (10), úprava zápisu: 

K=1./(2.^m*factorial(m-1)); 

fx=K.*x.^(m-1).*exp(-0.5.*x); 

plot(x,fx,'b'),hold on, 

xlabel('Dolná, horná hranica premennej (chi=x)') 

ylabel('Hodnoty hustoty presnosti rozdelenia (fchi=fx)'), 

title('Odhad pravdepodobnej chyby modelu hustoty rozdelenia "chi kvadrát"'), 

hold off 

Obr. 1: Odhad pravdepodobnej chyby modelu hustoty rozdelenia "chí kvadrát" 

6 Záver 

Na základe zhodnotenia analýzy � 2 rozdelenia vyplýva, že v letectve aj robotike môžu by�

používané technické zariadenia, ktoré vysoko prevyšujú spo� ahlivos� P = 0,9. Preto je � astý 

prípad skúšania motorov (robotov), kedy sa neprejavia žiadne poruchy, t. j. po� et porúch q  = 
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0. Použitá metóda umož� uje prognózova�  efektívnos�  procesu skúšok v laboratórnom 

prostredí. Dosiahnuté výsledky sú použite� né pri hodnotení a tvorbe plánu identifikácie 

zložitého termodynamického systému. Sú� asne ur� enie strednej doby bezporuchovej práce 

motora predstavuje významnú informáciu, ktorá má poslúži�  operátorovi pri rozhodnutiach 

o prerušení alebo pokra� ovaní v skúškach. 
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Detekce objekt�  použitím techniky prahování 

Object detection using threshold techniques 

Quy Ich Pham, Polášek M. 

Katedra leteckých elektrotechnických systém� , Fakulta vojenských technologií,  

email: [quyich.pham, martin.polasek]@unob.cz 

Resumé: 

Tento � lánek popisuje algoritmus využívající dv�  metody pro p� evod šedotónového obrazu 

infra kamery na binární obraz. První metoda ur� uje globální prahovou hodnotu, s využitím 

Otsuova algortimu, a druhá metoda využívá lokální prahování. Metoda globální prahové 

hodnoty je v� tšinou rychlejší než metoda lokálního prahování a poskytuje dobré výsledky pro 

specifické podmínky po� así jako je detekce objekt�  v zimním období. Ve specifických 

p� ípadech, získané obrazy mají dobré kontrastní podmínky. Existuje mnoho technik lokálního 

prahování, které spo� ívají v ur� ení prahové hodnoty pro každý obrazový bod na základ�

informací o sousedních pixelech. Tato metoda je vhodná pro detekci objekt�  v infra� erveném 

obraze v náro� ných kontrastních podmínkách, nap� . v letním období, nebo v m� stském 

prost� edí. V navrženém algoritmu, jsme využili kombinovanou metodu, která obsahuje jak 

metodu globálního ur� ení prahové hodnoty, tak metodu lokálního prahování. Použití lokální 

metody v algoritmu závisí na velikosti detekovaných objekt�  ur� ené s využitím metody 

globálního prahování. Algoritmus byl testován v prost� edí MATLAB a testované obrázky byly 

po� ízeny termo kamerami RayCam CA 1884 a thermoIMAGER 160. 

This article describes an algorithm that uses two methods to convert infrared grayscale image 

to a binary image. The first method determines the global threshold value, using Otsu 

algortimu, and the second method utilizes local thresholding. Global thresholding is usually 

faster than a local thresholding method and provides good results for specific weather 

conditions such as object detection in winter. In specific cases, acquired images have good 

contrast conditions. There are many local thresholding techniques, which determinate 

thresholds for each pixel based on the information about the neighbour pixels. This method is 

suitable for object detection in infrared image contrast in challenging conditions, eg. during 

the summer period, or in the urban environment. In the proposed algorithm, we used the 

combined method, which contains both a method of determining a global threshold and local 

thresholding method. The use local methods in the algorithm depends on the size of detected 
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objects determined by using the method of global thresholding. The algorithm was tested in 

MATLAB and tested images were taken by thermo cameras RayCam CA 1884 

thermoIMAGER 160. 

1 Úvod 

Metody, pro p�evod obrazu ve stupních šedi do binárního m� žeme rozd� lit do dvou kategorií: 

metody využívající globální prahování a metody využívající místní (lokální) prahování. 

Globální metody, využívající nap�. Otsuovu metodu pro hledání prahové hodnoty [1], 

využívají jedinou prahovou hodnotu pro celý obraz. Na základ�  této prahové hodnoty je 

každý pixel v obrazu ve stupních šedi p�eveden na binární hodnotu odpovídající pop�edí nebo 

pozadí, viz [2]. Tyto metody jsou vhodné k p�evodu obraz�  ve stupních šedi do binární formy 

v p�ípad� , že objekty pop�edí jsou dostate� n�  kontrastní v�� i pozadí. Jsou však nevhodné pro 

složité kontrastní podmínky jako jsou nap�íklad infra� ervené snímky získané v letním období 

a v m� stském prost�edí. Pro tyto p�ípady je vhodn� jší použít metody využívající lokální 

prahování. Tyto metody ur� ují hodnotu prahu pro každý pixel obrazu v závislosti na 

hodnotách sousedních pixel� , viz [3].  

Tento � lánek se zabývá porovnáním dosahovaných výsledk�  obou uvedených metod. 

2 Algoritmus a výsledky 

2.1 Globální prahování 

Pro infra� ervené obrazy zájmových objekt�  v m� stském prost�edí jsme použili Otsuovu 

metodu k nalezení globální prahové hodnoty. Obrazy byly rozd� leny do dvou skupin, kdy v 

první skupin�  byly obrazy po�ízené v zimním období a ve druhé obrazy po�ízené v jarním 

období. Pro každou skupinu byla ur� ena pr� m� rná prahová hodnota a její standardní 

odchylka. Tato pr� m� rná hodnota pak sloužila k nastavení konstantní prahové hodnoty pro 

celý soubor obraz� . Ve videosekvencích jsme využili Otsuovu metodu k ur� ení pr� m� rné 

prahové hodnoty z n prvních snímk� . Tato pr� m� rná hodnota pak sloužila k p�evodu zbylých 

snímk�  do binární formy. 

Na prvním obrázku (viz Obr. 1 vlevo) tmav�  zelená linka zobrazuje velikosti prahových 

hodnot pro obrazy získané v zimním období a jejich pr� m� rná hodnota (m1 = 0,2137) je 

vyjád�ena fialovou barvou. Sv� tle zelená barva zobrazuje velikosti prahových hodnot v 

obrazech získaných v jarním období. � ervená � ára zobrazuje jejich pr� m� rnou hodnotu (m2 = 

0,3829). Standardní odchylky pro první skupinu má hodnotu � 1 = 0,0874, a pro druhou � 2 = 
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0,1320. Na obrázku 1 vpravo je vyjád�ena zm� na prahových hodnot jednotlivých snímk�  pro 

t� i r� zné videosekvence. 

Obr. 1: Závislost prahové hodnoty na r� zných obrazech 

�

Obr. 2: Výsledky získané p� i použití globální metody 

Obrázek 2 ilustruje výsledky použití Otsuovy metody pro p�evod � ty� obraz�  ve stupních šedi 

ozna� ených písmenem a, na binární obrazy ozna� eny písmenem b. Obrazy 1a a 2a byly 

po�ízeny v zimním období a 3a a 4a v jarním období. 

2.2 Oprava prahové hodnoty 

Za ur� itých okolností, m� že pr� m� rná prahová hodnota být nedosta� ující k rozlišení 

zájmových objekt�  a pozadí. Jako zájmový objekt pak vznikne oblast ve snímku, jejíž velikost 

p�evyšuje o� ekávanou velikost zájmového objektu, viz snímek 4b na obrázku 2. V takovém to 

p�ípad�  se použije oprava prahové hodnoty, kdy se p� vodní prahová hodnota zvyšuje až o 

velikost standardní odchylky. Obrázek 3 ukazuje ú� innost použití metody opravy prahu. P�i 
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použití pr� m� rné hodnoty prahu jsme získali binární obraz, viz Obr. 3b, a p�i použití metody 

opravy prahu Obr. 3c. 

a)                                           b)                                          c) 

Obr. 3: Obraz ve stupni šedi (a), binární obrazy (b, c) 

2.3 Metoda lokálního prahování 

Ke zrychlení výpo� tu lokální prahové hodnoty byla použita technika integrálního obrazu, viz 

[4]. S využitím techniky integrálního obrazu použijeme k výpo� tu lokální prahové hodnoty T 

následující vzorec, viz [4]: 

( ) ( ) ( )
( ) �

�

�
�
�

�
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¶

+= 1
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yx
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Kde ( ) ( ) ( )yxmyxIyx ,,, -=¶  je místní standardní odchylka,   

k je bias koeficient, jehož rozsah je v intervalu [-1,1],  

( )yxm ,  je místní st�ední hodnota. 

Aritmetický pr� m� r ( )yxm ,  v okn�  o velikosti obrazu w×w je dán vztahem: 

( ) ( )
2

,
,

w
yxs

yxm = (2)

Kde ( )yxs ,  je lokální sou� et všech pixel�  v okn� w: 

( ) ( ) ( )[ ] ( ) ( )[ ]dydxgdydxgdydxgdydxgyxs --++-+----+-+-+= ,11,,1,1, (3)

Kde )2/(wroundd = . 
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P�íklady použití metody lokálního prahování pro infra� ervené obrazy jsou uvedeny na 

obrázku 4. Obraz ve stupních šedi, na Obr. 4a, byl zaznamenán v zimním období, a na Obr. 4c 

v jarním období. Uvedené obrazy byly p�evedeny s využitím (1) s experimentáln�  zvolenými 

hodnotami parametr� k = - 0,0001 a w = 7. 

                   a)                                b)                                 c)                                   d) 

Obr. 4: Výsledky využívané lokálního prahování 

S použitím uvedené metody se zlepšilo odd� lení zájmových objekt�  od pozadí, p�edevším u 

snímk�  z jarního období, oproti použití metody globálního prahování. Pokud však používáme 

tuto techniku pro všechny obrazové body v obraze, m� žeme narazit na dva problémy. Prvním 

z nich je, i p�es použití techniky sou� tu integrálního obrazu, dlouhý výpo� etní � as. Druhým je 

obtížné vzájemné odd� lení jednotlivých zájmových objekt�  v získaném binárním obraze. Toto 

nastává p� i nevhodn�  zvolených parametrech w a k. 

2.4 Kombinování metod 

Kombinace uvedených metod umož� uje dosahovat uspokojivých výsledk�  pro obrazy 

po�ízené v r� zných obdobích. V p�ípad�  dobrých kontrastních podmínek, p�evážn�  v zimním 

období, je dosta� ující globální ur� ování prahové hodnoty. Detekované objekty jsou v� tšinou 

dob�e ohrani� ené a není tak nutné aplikovat metodu lokálního prahování, která je náro� ná na 

výpo� etní � as. 
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Obr. 5: Vývojový diagram metody využívající úpravu prahové hodnoty 

t - st�ední prahová hodnota testovaných snímk�  v daném období, K - pixelová velikost nejv� tšího 

detekovaného objektu, A - hranice pro aplikaci úpravy globální prahové hodnoty, B - spodní hranice 

pro aplikaci metody lokálního prahování

V situacích, kde je tepelný kontrast zájmových objekt�  a pozadí nedosta� ující, je naopak 

vhodné metodu lokálního prahování použít.  

Na Obr. 5 je vývojový diagram algoritmu kombinující ob�  výše uvedené metody. Vstupní 

barevný nebo šedý obraz (input data) se p�evede na binární obraz pomocí metody globálního 

práhování. Po p�evodu se ur� í, podle po� tu pixel�  pat�ících jednotlivému objektu, velikosti 

získaných objekt� . Dále se ur� í velikost nejv� tšího detekovaného objektu K1 a porovná se 

s hodnotou A. Pokud K1 � A algoritmus pokra� uje metodou úpravy hodnoty prahu. V 

opa� ném p�ípad�  algoritmus rozd� lí získáné objekty do t�í skupin. První skupina obsahuje 

objekty, které mají po� et pixel�  v intervalu (S, B), kde S p�edstavuje spodní hranici pixelové 

velikosti zájmového objektu a která se ur� uje experimentáln� . Detekované objekty této 

skupiny považujeme za zájmové. Do druhé skupiny pat�í objekty, jejichž po� et pixelu je 

menší, než S. Tyto objekty jsou považovány za šum a jsou odfiltrovány. Pro objekty t�etí 

skupiny, jejichž po� et obrazových bod�  leží v intervalu (B, A), se aplikuje metoda lokálního 

prahování. Hodnota A je nastavená mez, která zabezpe� uje zmenšení výpo� etní náro� nosti 

tím, že zamezuje používání metody lokálního prahování tam, kde to není nezbytné, viz obr. 

2(4b). Algoritmus byl testován jak pro statické obrazy, tak i pro videosekvence. 

2.4.1 Detekce objekt�  ve statickém obraze 

Nejd�íve uvedeme první p�íklad, kde jsme p�edpokládali, že velikost zájmových objekt�  bude 

v rozmezí (S, B) = (350, 4000). Horní hranice A byla nastavena na hodnotu A = 14114, která 

p�edstavuje 5% velikosti p� vodního obrazu. Na Obr. 6. je ukázán p�evod obrazu po�ízeného 
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v zimním období (a) do binární formy (b) pomocí globálního prahování, kdy pr� m� rná 

hodnota prahu byla m1 = 0,2137. V tomto p�ípad�  detekované objekty nep�ekro� ily horní 

hranici A, a tudíž úprava globální prahové hodnoty nebyla aplikována. 

Výb� r parametr� S, B, bude mít vliv na velikost detekovaných objekt� . V uvedeném p�íkladu, 

t�etí skupina zahrnovala objekt 1 a objekt 2, viz Obr. 6b. Tyto objekty mají po� et obrazových 

bod�  v intervalu (B, A) = (4000, 14114), proto na tyto objekty budeme aplikovat metodu 

lokálního prahování. Po použití této metody dostaneme nové objekty 1 a 2, viz Obr. 7a. 

Objekty spadající do první skupiny jsou zobrazeny Obr. 7b. Kone� ný výsledek použití 

kombinované metody je uvedena na Obr. 7c. U tohoto p�íkladu je vid� t vliv nevhodn�

nastaveného parametru B, kdy jeho malá velikost zp� sobila, že zájmový objekt 2 (Obr. 6b) 

spadl do t�etí skupiny. 

Obr. 6: Detekce objektu s využitím metody úpravy prahové hodnoty 

Pro co nejlepší výsledky kombinované metody je nutné nastavit optimální hodnoty parametr�

S, B a A. V uvedeném p�íkladu by zm� na hodnoty parametru B zp� sobila správné za� len� ní 

zájmového objektu 2 (Obr. 6b) do první skupiny. 

a)                                   b)                                             c) 

Obr. 7: Výsledky p� i použití kombinace metod (zimní období) 

Druhý p�íklad pracuje s obrazem, který byl po�ízen v jarním období, viz obr. 8. Obraz ve 

stupních šedi (a) se p�evede na binární (b) pomocí pr� m� rné hodnoty globální prahování 
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m2 = 0,3829. V tomto p�ípad�  jsme používali stejné hodnoty parametr� S, B jako 

v p�edchozím p�íkladu. Parametr A byl nastaven na hodnotu 9231. 

Obr. 8: Výsledky p� i použití kombinace metod (jarní období) 

Pomocí globálního prahování jsme získali pouze jeden objekt, který má po� et pixel�  v� tší než 

A. Algoritmus tedy dále pokra� uje použitím metody opravy prahu, viz Obr. 8b. Následn�

získaný binární obraz je zobrazen na Obr. 8c. Po tomto kroku jsme získali 4 objekty. Objekty 

1 a 2, které mají po� et pixel�  v� tší než A i po nastavení maximální hodnoty globálního prahu, 

byly odfiltrovány. V tomto p�íkladu, metoda lokálního prahování nebyla aplikována, jelikož 

zbylé detekované objekty nespl� ovaly daná kritéria, viz obr. 8d. Do první skupiny algoritmus 

za�adil objekty 3 a 4 (obr. 8c). Velikost t�etího objektu je 3386 pixel� , a � tvrtý objekt má 

2272 pixel� . Výsledek kombinované metody je uveden na Obr. 8e.

Nyní se vrátíme k prvnímu p�íkladu. Aby bylo možné detekovat objekty zájmu s nejv� tší 

maximální velikostí jako reálný objekt, bez použití lokálního prahování, museli bychom 

zm� nit nastavení parametr�  (S, B) = (350, 12000). P� i t� chto hodnotách všechny detekované 

objekty pat�í do první skupiny. Snímky na Obr. 9a, b, c ukazují výsledek kombinované 

metody. V tomto p�ípad�  je pixelová velikost zájmového objektu tém��  stejná jako pixelová 

velikost p� vodního objektu ve snímku v odstínech šedé. 

Velikost detekovaných objekt�  se pohybuje v rozmezí (S, B) = (350, 8000), Výsledek je 

vyjád�en na Obr. 9d, e, f. 

Obr. 9: Výsledky p� i použití kombinace metod jiných parametr�

Kombinovaný algoritmus byl testován i pro vstupní obraz, který obsahoval více než jeden 

zájmový objekt. V prvním p�ípad�  byly použity následující parametry (S, B) = (350,4000), 
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A = 14114. Výsledek je ukázán na obr. 10b. V druhém p�ípad�  byla velikost detekovaného 

objektu hledána v intervalu (S1, B) = (350, 8000). Získané výsledky jsou na obr. 10c.

Obr. 10: Výsledky r� zných p� ípad�

(a)použití globální metody, (b)1. p�ípad kombinace, (c)2. p�ípad kombinace

2.4.2 Detekce objekt�  ve video sekvencích 

Pro video sekvence je možné také použít kombinovaný algoritmus, který se p�íliš neliší od 

algoritmu používaného ve statických obrazech. Rozdíl je v tom, že najdeme st�ední hodnotu 

prahu a sm� rodatnou odchylku na základ�  t�etiny p� vodního po� tu snímk�  každé video 

sekvence. Vypo� tená pr� m� rná hodnota prahu je považována za globální prahovou hodnotu 

pro konverzi dalších snímk�  videosekvence v stupních šedi na binární. Kombinovaný 

algoritmus je realizován v následujících snímcích po získání st�ední hodnoty prahu. 

V následujících dvou p�íkladech bude demonstrována ú� innost metody lokálního prahování a 

metody opravy hodnot prahové hodnoty. 

Hodnoty jednotlivých parametr� , pro první p�íklad, byly nastaveny takto: 

• velikost okna w = 3, 

• koeficient bias k = -0,05, 

• A = velikost snímku / 10, 

• (S, B) = (40, 500). 

Po� et krok�  použitý pro metodu opravy hodnoty prahu je 20. 

Na obr. 11 je znázorn� na zm� na prahové hodnoty v závislosti na r� zných snímcích. Od 20. 

snímku má práh v podstat�  stabilní hodnotu, která je p� ibližn�  0,4. Dosažené výsledky jsou 

ilustrována na obr. 12. P� i použití metody globálního prahování byl ze šedo tónového obrazu 

Obr. 12a, který p�edstavuje jeden snímek z celkové videosekvence, získán binární obraz obr. 

12b. P� i použití metody globálního prahování bylo nedostate� né k nalezení zájmového 

objektu. 
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Obr. 11: Závislost práhu na snímku videosekvence 1 

Obr. 12: Dosažené výsldeky na snímku videosekvence 1 

Originální snímek (a), binární pomocí globální metody (b), binární pomocí metody opravy práhu (c), 

binární pomocí lokální metody (d), objekty v intervalu (S1, B) (e), p�i použití kombinování metod (f)

Dalším krokem algoritmu byla úprava velikosti prahové hodnoty. Po tomto kroku byl již 

zájmový objekt detekován, ale po�ád obraz obsahuju mnoho rušivých objekt� , viz obr. 12c. 

Objekty, za�azené do t�etí skupiny jsou zpracovány pomocí metody lokálního prahování. 

Výsledek této metody je ilustrován na obr. 12d, a objekty pat�ící do první skupiny jsou na 

obr. 12e. Další objekty byly považovány za šum. Kone� ný výsledek získaný pomocí 

kombinované metody je vid� t na obr. 12f. Z tohoto kone� ného výsledku je možné odfiltrovat 

zájmový objekt na základ�  pomocných kritérií, jako jsou pom� r délky a ší�ky objektu nebo 

jeho pixelová velikost. 
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P� i zvýšení hodnoty velikosti okna w na hodnotu 7 došlo ke zm� n�  pouze v obr. 12d, kdy 

detekované objekty byly tvo�eny v� tším po� tem pixel� . � ím je hodnota velikosti okna w

v� tší, tím bude i v� tší po� et výpo� etních krok� . V tomto p�ípad�  zájmový objekt nebyl 

detekován pomocí lokálního prahování. 

Druhý p�íklad pracoval s videosekvencí, ve které se nacházelo více zájmových objekt�

zárove� . Pr� m� rná hodnota práhu byla vypo� tena stejným zp� sobem jako v prvním p�íkladu. 

Graf vyjad�ující závislost prahových hodnot, na r� zných snímcích, je znázorn� n na obr. 13. V 

tomto p�ípad�  byl zm� n� n po� et krok�  používaných p� i metod�  opravy prahu a to na hodnotu 

35. Výsledky jsou pak zobrazeny na obr. 14a, b, c, d, e, f. Kde originální snímek (a), binární 

pomocí globální metody (b), binární pomocí metody opravy práhu (c), binární pomocí lokální 

metody (d), objekty v intervalu (S1, B) (f), p� i použití kombinování metod (f). 

Obr. 13: Dosažené výsldeky na snímku videosekvence 2 

Obr. 14: Závislost práhu na snímku videosekvence 2 
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3 Záv� r 

Tento � lánek p�edstavil algoritmus k detekci zájmových objekt�  ve snímcích a 

videosekvencích po�ízených infra kamerou. V algortimu bylo použito n� kolik metod pro 

ur� ení optimální prahové hodnoty pro p�eved šedotónového obrazu do binární formy. V 

� lánku byly porvnány výsledky detekce zájmových objekt�  s využitím jednotlivých metod a 

jejich kombinace. V p�ípad�  dostate� ného kontrastu objektu a pozadí byla zcela dosta� ující 

metoda globálního prahování, která je zárove�  nejmén�  náro� ná na výpo� etní � as. V p�ípad�

složit� jších kontrastních podmínek, zejména u snímk�  po�ízených v jarním období, je však 

tato metoda nedosta� ující. Ke zlepšení detekce zájmových objekt�  byly zkombinovány 

metody globálního prahování a lokálního prahování. Kombinace t� chto metod dávala 

podstatn�  lepší výsledky pro snímky se složitými kontrastními podmínkami. Nevýhoda 

kombinace t� chto metod spo� ívá ve zvýšené výpo� etní náro� nosti. 
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Modernizace spoušt� cího panelu malého proudového motoru 

Modernization of Starting Panel of Small Jet Engine  

Št� pánek, M. 1, Dub, M. 2
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2University of Defence, email: michal.dub@unob.cz  

Resumé: 

P� ísp� vek pojednává o problematice spoušt� ní a zapalování leteckých proudových motor� . V 

� lánku je nejprve popsán proces spoušt� ní jednoproudového motoru JPM-TS-20, na jehož 

základ�  byl navržen modern� jší, univerzáln� jší a efektivn�  využívaný elektronický spoušt� cí 

panel. Experimentální � ást potom popisuje realizaci prvního a druhého prototypu 

elektronického spoušt� cího panelu. V záv� ru jsou shrnuty dosažené výsledky v� etn�  grafické 

prezentace m�� ených veli� in b� hem procesu spoušt� ní. 

The article deals with aircraft engines ignition and electrical systems. Analysis of starting 

process of small turbine engine JPM-TS-20 is explained because it is a base for design of 

more modern and more universal electronic starting panel of effective use. Following 

experimental part presents design and construction of first and second prototype of electronic 

control panel. Experimental results are discussed including graphical presentation of 

measured values during starting process. 

1 Úvod 

Katedra leteckých elektrotechnických systém�  Univerzity obrany vzd� lává studenty rovn� ž 

v oblasti palubních spot�ebi��  elektrické energie, elektrické systémy spoušt� ní a zapalování 

leteckých motor�  nevyjímaje. Budoucí p�íslušníci Inženýrské letecké služby v pr� b� hu svého 

magisterského studia musí mimo jiných p�edm� t�  úsp� šn�  absolvovat také p�edm� t Elektrické 

a speciální systémy. 

Na za� átku posledního ro� níku studia jsou studenti magisterského studia vyzváni k volb�

tématu diplomové práce. Následující p�ísp� vek pojednává o diplomové práci, která byla 

zam�� ena na modernizaci elektrické � ásti stávajícího systému spoušt� ní malého proudového 

motoru.  
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Obr. 1: Experimentální pracovišt�  pro JPM-TS-20 

Malý proudový motor sesterské Katedry letectva a letecké techniky je umíst� n ve zkušebním 

kontejneru a je tvo�en turbospoušt�� em TS-20, elektrickým spoušt�� em ST-3PT, spoušt� cím 

panelem APD-21 a �adou dalších ovládacích a m�� icích prvk� . Cílem práce byl návrh a 

realizace pln�  elektronického spoušt� cího panelu, který by nahradil zmín� ný spoušt� cí panel 

APD-21, jehož � asování je ješt�  založeno na malém elektromotoru a va� kovém mechanismu.  

2 Spoušt� ní jednoproudového motoru JPM-TS-20 

Proces elektrického spoušt� ní JPM-TS-20 je obdobný jako u jiných proudových motor�

spušt� ných elektrickým spoušt�� em (startérem). Tím je myšleno rozto� ení kompresoru 

motoru na ur� ité otá� ky (podmínka zapálení paliva), p�ekonávání rostoucího odporu 

kompresoru a turbíny (akcelerace turbíny) a odpojení spoušt�� e (samostatná práce leteckého 

motoru). Tento základ spln� ní podmínek pro úsp� šné spušt� ní proudového motoru je ve své 

podstat�  vždy analogický. Avšak každý motor má svá ur� itá specifika, jako jsou doba � innosti 

spoušt� cích agregát� � i okamžik zapálení a p�ívodu paliva [1]. 

Spoušt� ní JPM-TS-20 probíhá následovn� :  

t = 0 s 

• Spoušt��  roztá� í h�ídel motoru, na které je radiální kompresor a hnací turbína. 

• Aktivují se zapalovací sví� ky a dochází ke vzniku jisker (sršení). 

t = 2-3 s 

• Spoušt��  je rozto� en p�ibližn�  na 20 000 ot/min [2], tím vznikne dostate� ný tlak za 

kompresorem a m� že dojít k p�ívodu paliva do spalovacích komor. 

• Dojde k zapálení palivové sm� si a následnému ho�ení. 
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t = 8 s 

• Spoušt��  je odpojen od h�ídele motoru. 

• Zapalovací systém ukon� í svojí � innost. 

t > 8 s 

• Motor je schopen samostatné práce jen za pomocí p�ivád� ného paliva. 

• Motor m� že dosáhnout až 50 500 ot/min  

�

Obr. 2: Pohled na �JPM-TS-20 (vlevo) a spoušt� cí panel APD-21 bez krytu (vpravo) 

Základní stavební kámen celé automatiky spoušt� ní motoru je tedy spoušt� cí panel APD-21 a 

jeho nejpodstatn� jší interní sou� ástka tzv. programový mechanismus, což je v našem p�ípad�

malý elektromotorek ovládající v daných intervalech jednotlivé va� ky. Tento stavební kámen 

je v této práci nahrazen za modern� jší a variabiln� jší spoušt� cí panel, umož� ující nové 

schopnosti, které budou p�ínosné pro experimentální využívání motoru. [2]. 

3 První prototyp spoušt� cího panelu 

Na základ�  znalostí systému JPM-TS-20 byl vytvo�en prototyp nového spoušt� cího panelu. 

Pon� vadž je spoušt� ní ve zkušebním kontejneru zna� n�  zjednodušené oproti spoušt� ní 

realizovaném na letounu, na což je APD-21 p�izp� soben, bylo možno p�i návrhu 

elektronického spoušt� cího panelu mnoho funkcí p� vodního APD-21 zanedbat. 
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P�edkládaný prototyp pln�  využívá potenciálu mikrokotroléru (dále jen MCU), který je 

jádrem celého spoušt� cího systému. Z hlediska efektivity byl vybrán 8bitový mikroprocesor 

Atmel z �ady ATmega 48/V s 32 piny. Zdrojový kód programu pro daný MCU je vytvo�en 

pomocí programovacího jazyku C. Program MCU je založen na individuálních p�erušeních 

jednotlivých periferií. Pro MCU je tato varianta naprogramování efektivn� jší a úsporn� jší. 

Díky této struktu�e externích p�erušení není pot�eba využívat neustálého dotazování pomocí 

smy� ek IF, ELSE, atd.  

Podmínky IF jsou využity pouze pro spln� ní požadavk�  kladených na spušt� ní daných 

agregát�  a pro eliminaci ur� itých spína��  za p�edpokladu, že je sepnut nad�azený spína� . Pro 

použitou � asovou aplikaci je využito 8bitového � íta� e (zpožd� ni 2 s), a 16bitového � íta� e 

(zpožd� ní 8 s a 57 s). Pro p�esný taktovací kmito� et a následné p�esné stanovení � asových 

interval�  je u 16bitového � íta� e využívána tzv. „p�edd� li � ka“ (prescaler) interních hodin a 

kmito� et externího krystalu 8 MHz [3]. 

�

Obr. 3: Prototyp spoušt� cího panelu – spodní strana a vrchní strana 

Pomocí editoru plošných spoj�  byla navržena deska plošných spoj�  (dále jen DPS). DPS 

obsahuje krom�  MCU, konektory, tlumivku, krystal, kondenzátory, rezistory, stabilizátor, 

m� stek, ochranné diody, tranzistory a jako koncové � leny jsem použil relé.  D� ležitou roli 

zastává ISP konektor. Díky n� mu lze programovat MCU p�ímo na DPS, a tím je dosaženo 

univerzálnosti spoušt� cího panelu. P�i eventuelních požadavcích na zm� nu doby spoušt� ní tak 

lze jednoduše, za pomocí n� kolika krok� , provést žádanou transformaci.  
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Sou� ástí modernizace spoušt� cího panelu je, krom�  nové kabeláže, i návrh a realizace nového 

ovládacího panelu, v� etn�  nového hlavního STOP tla� ítka. Ovládání a zapojení je tak 

p�ehledn� jší. Navíc díky zakomponovaným signaliza� ním diodám na ovládacím panelu lze 

pozorovat pr� b� h spoušt� ní. Modernizovaný spoušt� cí systém, krom�  samotného spoušt� ní, 

poskytuje uživateli možnost aktivovat jednotlivé agregáty systému JPM-TS-20 pro 

vyzkoušení jejich funk� nosti. 

Nový spoušt� cí panel pln�  zastane funkci svého p�edch� dce APD-21. Jeho životnost je díky 

své ne p�íliš složité výrob�  tak�ka neomezená. P� i potenciální poruše spoušt� cího panelu lze 

kdykoliv vym� nit kus za kus, nebo pomocí m�� ících p�ístroj�  lokalizovat chybu v zapojení a 

pop�ípad�  vym� nit poškozenou sou� ástku. V tom tkví obrovská výhoda oproti APD-21, v 

jehož složitém zapojení lze jen t� žko lokalizovat n� jakou poruchu a vým� na kus za kus je 

neuskute� nitelná. 

Vytvo�ená nová verze spoušt� ní byla n� kolikrát úsp� šn�  testována. Všechny funkce 

spoušt� cího panelu fungují podle požadavk� . Pr� b� hy m�� ení jednotlivých parametr�  motoru 

jsou obdobné jako p�i spoušt� ní p� vodním spoušt� cím panelem APD-21. To jsou 

nejd� ležit� jší výstupní informace p�edkládaného projektu [3]. 

4 Druhý prototyp spoušt� cího panelu 

První prototyp elektronického spoušt� cího panelu sice pracoval správn� , p�esto bylo p�i jeho 

testování nalezeno n� kolik drobných nedostatk� , které si vyžádaly rekonstrukci 

elektronického spoušt� cího panelu p�edevším z d� vodu v� tší spolehlivosti a delší životnosti. 

Provedené zm� ny se p�edevším týkají ochrany MCU proti potenciálním nap�� ovým špi� kám 

vznikajících v d� sledku velkého skokového odb� ru v okamžiku sepnutí � i rozepnutí 

výkonových styka�� . Proto je do cesty k výstupním pin� m MCU, které mají vliv na styka� e, 

za�azen transil. Do t� chto cest jsou sou� asn�  za�azeny i ochranné Schottkyho diody. Pro 

zvýšenou ochranu elektronických sou� ástek byla zv� tšena vzdálenost mezi silovým okruhem 

a �ídícím okruhem. Jsou zde použita i jiná relé, jejichž ovládací nap� tí je z p� vodních 5 V 

zvýšeno na 12 V, protože se jimi tolik nezat� žuje stabilizátor nap� tí a je tak prodloužena jeho 

životnost. DPS je navíc osazena dv� ma SMD diodami, kdy jedna signalizuje p�ipojení panelu 

k síti, a druhá signalizuje funkci MCU. Pro finální verzi spoušt� cího panelu je využito 

dvouvrstvé DPS, která byla vyrobena na zakázku u specializované firmy. 
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Obr. 4: Druhý prototyp spoušt� cího panelu – spodní strana a vrchní strana 

�

Obr. 5: Porovnání druhého prototypu elektronického spoušt� cího panelu (vlevo) 

a p� vodního elektromechanického spoušt� cího panelu APD-21 (vpravo) 
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5 Záv� r 

Diplomová práce naplnila zadání, všechny zadané úkoly byly spln� ny. Student práci úsp� šn�

obhájil p�ed zkušební komisí v pr� b� hu státních záv� re� ných zkoušek v � ervenci 2014. 

Výsledku práce bude jist�  využito jak v prezen� ní výuce p�edm� t� , tak i v krátkodobých 

kurzech po�ádaných pro p�íslušníky A� R na Kated�e leteckých elektrotechnických systém� . 

Modernizace spoušt� cího panelu je p�ínosem p�edevším z hlediska nahrazení zastaralého 

APD-21 a rekonstrukce celé elektrické � ásti (v� etn�  kabeláže) systému JPM-TS-20. Další 

p�ínos lze spat�ovat v zakomponování signaliza� ních LED diod, které slouží sou� asn�  jako 

diagnostika i jako signalizace jednotlivých � asových cykl�  automatiky spoušt� ní. 

Nov�  realizovaná individuální tla� ítka jednotlivých agregát�  lze využít pro vyzkoušení jejich 

správné funk� nosti a v p�ípad�  P-O � erpadla jako p�ivedení paliva z palivové nádrže do 

komory � erpadla, což bylo do této doby celkem problematické. Spoušt� cí panel je 

zakomponován v �ídící místnosti, je tedy daleko od motoru a jeho konstrukce tedy nepodléhá 

vliv � m mechanického namáhání zp� sobeného vibracemi p�i spoušt� ní. 
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  Kalmanov filter pre odhad zemepisných súradníc objektu 

Kalman filter for geographic coordinate estimation of object. 
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email: [tomas.vaispacher, robert.breda, frantisek.adamcik.2]@tuke.sk 

Resumé: 

Tento príspevok pojednáva o jednoduchom návrhu rozšíreného Kalmanovho filtra pre odhad 

zemepisných súradníc stacionárneho objektu na báze informácie o polohe štyroch satelitov 

GPS. Príspevok obsahuje matematické postupy nutné pre vyjadrenie polohy stacionárneho 

objektu a satelitov a tiež matematický aparát nutný pre návrh a programovú implementáciu 

rozšíreného Kalmanovho filtra. Odvodené � asti algoritmu odhadu sú implementované do 

prostredia MATLAB a grafické výsledky simulácie sú uvedené v príspevku. Rozsah tohto 

príspevku sa zameriava na odhad zemepisnej d�žky a zemepisnej šírky stacionárneho objektu, 

pri� om je predpokladaná nulová výška nad povrchom.     

This contribution discusses a simple proposal of Extended Kalman filter for geographic 

coordinate estimation of a stationary object which is based on position information of four 

GPS satellites. A content of the contribution are mathematical procedures necessary for 

evaluation of stationary object and satellites attitude also with mathematical approach 

necessary for proposal and program implementation of the Kalman filter. Derivatives of the 

estimation algorithm are implemented to MATLAB environment and graphical results of the 

simulation are mentioned in the paper. Range of this paper is focused on estimation of 

geographical longitude and latitude of the stationary object, while zero altitude above the 

surface is expected. 

1 Úvod 

Kalmanova filtrácia reprezentuje z h� adiska aplikácie dôležitý a prepracovaný matematický 

algoritmus, ktorý zabezpe� uje odhad stavových premenných. Implementácia tohto 

matematického nástroja v programovej forme vyžaduje analýzu dynamického systému, pre 

ktorý je tento filter navrhovaný. V tomto príspevku je uvedený návrh jednoduchého 

Kalmanovho filtra, ktorý na základe znalosti polohy satelitov systému GPS odhaduje 
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stacionárnu polohu objektu na zemi. Návrh filtra je v tomto príspevku zjednodušený, a to 

z h� adiska rozmeru stavového vektora a popisu odvodených kovarian� ných matíc. Rozšírený 

Kalmanov filter umož� uje výpo� et odhadu stavových premenných v prípade nelineárnych 

charakteristík dynamického systému, v ktorom je aplikovaný. Systém GPS je radený do 

kategórie globálnych naviga� ných satelitných systémov, ktorého skladba a princíp � innosti je 

podrobne popísaný v publikáciách [1], [2] a [5]. Systém je rozdelený do troch segmentov a 

pre rozsah tohto príspevku je dôležitý kozmický segment. Skladba tohto a rovnako ostatných 

segmentov je podrobnejšie popísaná v [1]. Kozmický segment pozostáva z 24 satelitov 

pohybujúcich sa po orbitálnych dráhach okolo Zeme vo výške približne 20 500 km. Tento 

po� et satelitov je rozdelený na šes�  skupín obiehajúcich po orbitálnych dráhach, pri� om na 

každej dráhe sú umiestnené štyri satelity. Znalos�  polohy satelitov je v tomto príspevku spolu 

so stacionárnou polohou objektu vstupujúcim parametrom pre návrh Kalmanovho filtra. 

2 Transformácie súradníc a ur� ovanie polohy 

Pre návrh filtra� ného algoritmu a tiež overenie správnosti odhadu je nutné vyjadrenie 

satelitných koordinátov rovnako ako koordinátov objektu v jednotnej súradnicovej sústave. 

Zemská súradnicová sústava je vzh� adom na výpo� ty, ktoré zah�� ajú aj informácie o polohe 

satelitov, zvolená ako základná pre tvorbu algoritmu a štruktúry Kalmanovho filtra. 

Zemepisné súradnice stacionárneho objektu rovnako ako súradnice satelitov sú � asto 

vyjadrované sférickej podobe ako zemepisná d�žka a šírka [8]. Pre návrh a výpo� ty v tomto 

príspevku bude zachovaná zemská súradnicová sústava, informácie o polohe budú však 

premietnuté do karteziánskeho vyjadrenia. Vzh� adom na [3] sú vzájomné prepo� ty 

nasledovné.    

� � � �� � � �	
��

���                                                   (1) 

� � � �� � � �	
��
����                                                   (2) 

� � � �
� �

� � � � �� ���
                                                      (3) 

� � �
� �

�� � 
�� � 
 � � � ��� � 

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

� �  ! "
� �

� � ����������# � ! "
�

�
                                                  (5) 
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Vz� ahy (1) – (5) reprezentujú základ z h� adiska prepo� tu sférického vyjadrenia do 

karteziánskej formy. Spätné overenie vyžaduje prepo� et odhadnutých informácií v 

karteziánskych súradniciach do sférického vyjadrenia, � ím je možné graficky porovna�

nameranú a odhadnutú polohu stacionárneho objektu. Prepo� et sférických súradníc do 

karteziánskych je nasledovný [1].  

� � �$��% &
� �

� � ' ���������������������������������������������������������������� �(	

) � � � � � 	 � � � � � 	 � ��������������������������������������������������������������*	

+ � �$�� &
� � �
)�

' ��������������������������������������������������������������� �,	
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Nasledovný obrázok ilustruje problematiku vz� ahov medzi sférickým a karteziánskym 

vyjadrením polohy na zemskom povrchu v zemskej súradnicovej sústave.  

Obr. 1: Vyjadrenie polohy sférickými a karteziánskymi súradnicami 

V tomto príspevku je odhad súradníc bodu A založený na znalosti polohy štyroch satelitov 

GPS, pri� om súradnice týchto satelitov sú za týmto ú� elom rovnako prepo� ítané do 

karteziánskeho vyjadrenia zemskej súradnicovej sústavy.  
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3 Pohyb satelitov systému GPS 

Systém GPS (Global Positioning System) a jeho skladba satelitov je navrhnutá tak, aby bola 

zabezpe� ená celosvetová dostupnos�  potrebných satelitných informácií. Toto je dosiahnuté 

nie len ich po� tom, ale tiež výškou, v� aka ktorej je z jedného miesta po� as d� a možné 

pozorova�  asi 12 satelitov [1], [2]. Vzh� adom na nutnos�  dostupnosti informácie minimálne 

zo štyroch satelitov je pre tento príspevok modelovaný pohyb štyroch zvolených satelitov 

s použitím [4]. V oblasti vidite� nosti týchto satelitov je zvolený stacionárny bod na zemskom 

povrchu s predpokladanou nulovou výškou. Modelovanie pohybu satelitov približuje 

nasledovná tabu� ka.  

Ozna� enie Výška [km] �  [°] 	  [°] K (� ) [°] K (	 ) [°] 

PRN – 29 

(BIIRM – 5)  

20194 37,2 -3,1 0,4 0,2 

PRN – 25  

(BIIF – 1) 

20165 48,6 32,3 -0,3 0,4 

PRN – 12  

(BIIRM – 3) 

20249 28,5 63,8 -0,4 0,1 

PRN – 02  

(BIIR – 13) 

20505 51,2 86,3 0,2 0,5 

Tab. 1: Preh� ad parametrov pre modelovanie pohybu satelitov 

Vyššie uvedená tabu� ka uvádza pomenovanie konkrétneho satelitu a jeho výšku nad 

zemským povrchom. Hodnoty �  a 	  reprezentujú po� iato� né súradnice definujúce po� iatok 

modelovania a hodnoty K(� ) a K(	 ) reprezentujú krok, ktorý približne definuje pohyb satelitu 

po jeho orbite. Tieto informácie sú získané z [4] a sú základom pre simuláciu pohybu a vo� bu 

súradníc stacionárneho bodu. Dostupnos�  informácií z vä� šieho po� tu satelitov zvyšuje 

presnos�  ur� enia polohy objektu na Zemi [1], [5]. Pohyb satelitov vypo� ítaný uvedeným 

postupom je transformovaný do karteziánskeho vyjadrenia v zemskej súradnicovej sústave 

pomocou vz� ahov (1) až (5). H� adisko pohybu satelitov je v rozsahu príspevku zjednodušené 

pre návrh EKF. Reálne je pohyb satelitov riešený prostredníctvom konkrétneho GPS 

prijíma� a a stup� a informácií, ktoré tento prijíma�  vyhodnocuje. Bližšie sa problematikou 

využitia GPS informácie zaoberajú autori v publikáciách [1],[2] a [5].  
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4 Návrh rozšíreného Kalmanovho filtra 

Rozšírený Kalmanov filter, aj napriek mnohým iným definíciám, reprezentuje formu 

základnej myšlienky lineárneho Kalmanovho filtra aplikovanú pre systémy definované ako 

nelineárne. Nelinearita je v tomto prípade uvažovaná ako systémový alebo merací popis 

prostredníctvom polynómov vyšších stup� ov, trigonometrických funkcií a pod. Za ú� elom 

aplikácie Kalmanovej filtrácie je nutná linearizácia, ktorá v závislosti na prevedení vytvára 

možnos�  aplikácie linearizovaného (LKF) alebo rozšíreného (EKF) odhadového algoritmu. 

V rozsahu tohto príspevku nebude uvedený ucelený sled rovníc, pre preh� adnos�  budú 

uvedené všeobecné alebo odvodené formy jednotlivých krokov algoritmu. Bližšie ozrejmenie 

uceleného algoritmu je uvedené v [6] a [7].   

4.1 Základ matematického aparátu Kalmanovho filtra 

Sled rovníc definujúcich Kalmanov filter je založený na rovnici pre nelineárny model systému 

a rovnici nelineárneho modelu merania. Ich všeobecný tvar je nasledovný.  

� 1 � 2 � � 134 5 6 " ! 	 � 7 134 ���������������������������������������������������!8	

� 1 � � � � 15 6	 � 9 1 ������������������������������������������������������������!!	

V rovniciach (10) a (11) reprezentujú premenné wk a vk procesný a merací šum, pre ktoré 

platí:  

7 1 :�� � 85 ;1 	 ������������������������������������������������������������������!%	

91 :� � 85 �1 	 ������������������������������������������������������������������!<	

kde pod ozna� ením Qk a Rk vystupujú kovarian� né matice. Rozdiel v porovnaní so základnou 

myšlienkou lineárneho Kalmanovho filtra spo� íva v linearizácií. Pre skladbu algoritmu je 

nutná linearizácia v podobe štyroch Jacobiho matíc. Tieto matice reprezentujú parciálne 

derivácie, ktoré zabezpe� ujú linearizáciu potrebnú v rovniciach predikcie a korekcie. 

Rozšírený Kalmanov filter sa vyzna� uje implementa� nou a programovou náro� nos� ou, 

pomerne náro� ným ladením a inými vlastnos� ami, ktoré sú postavené na správnosti modelu 

a výpo� te parciálnych derivácií v jednotlivých iteráciách odhadového algoritmu. Všeobecný 

zápis pre jednotlivé derivácie je nasledovný.  

= 134 >
?2��5 6 " !	
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@
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Vz� ahy uvedené v (14) vedú k výpo� tu tzv. state transition matrix � k matice meraní Hk. Tieto 

vz� ahy sú parciálnou deriváciou vz� ahov (10) a (11) pod� a stavového vektora x. Pre úplnos�

odvodenia všetkých Jacobiho matíc je nutná parciálna derivácia vz� ahov (10) a (11) pod� a 

procesného a meracieho šumu nasledovne.  

; 1 >
?2� �5 6 " ! 	

?7 1
����������������������� �1 >

?� � �5 6	

?91
���������������������������������� �!I	

Vz� ah (15) popisuje kovarian� nú maticu procesného šumu Qk a kovarian� nú maticu 

meracieho šumu Rk. Hodnoty týchto matíc je nutné v každej iterácií prepo� ítava�

a implementova�  do rovníc predikcie a korekcie, ktoré tvoria sadu rovníc Kalmanovho filtra. 

V nasledujúcej � asti sú uvedené niektoré konkrétne hodnoty a rozmery vstupujúcich 

premenných.   

4.2 Navrhnutý rozšírený Kalmanov filter 

Rozmer stavového vektora reprezentuje filtra� ný rozsah a výpo� tovú náro� nos�  celkového 

procesu odhadu, ktorý je úmerný po� tu vstupujúcich a odhadovaných premenných. Pre tento 

filter je rozmer stavového vektora nasledovný.  

� 1 � � J� KLM�� KLM�� KLM�
������ ��KLM �N�O
P

� 7 1 ��������������������������������������������!(	

Stavový vektor (16) obsahuje osem stavových premenných, pri� om platí definícia ur� ená 

rovnicou (10). Výsledkom tohto vektora je poloha stacionárneho objektu v karteziánskych 

súradniciach zemskej súradnicovej sústavy. Vstupnými údajmi sú zemepisné súradnice, výška 

nad zemským povrchom a chyba ur� enia � asu. V súlade s (10) sú funkciami (1), (2), (3) a (4) 

vypo� ítané karteziánske súradnice. Premenná RN pos reprezentuje polomer krivosti. Rozmer 

nelineárneho modelu meraní je závislý na po� te uvažovaných satelitov a má nasledovný tvar.  

Q4 � �  �� 4 " � KLM	 � � �� 4 " � KLM	 � � �� 4 " � KLM	 � � 
N� � 9 14 ������������������!*	

Q� � �  �� � " � KLM	 � � �� � " � KLM	 � � �� � " � KLM	 � � 
N� � 9 1� ������������������!,	

Q. � �  �� . " � KLM	 � � �� . " � KLM	 � � �� . " � KLM	 � � 
N� � 9 1. ������������������!0	

QR � �  �� R " � KLM	 � � �� R " � KLM	 � � �� R " � KLM	 � � 
N� � 9 1R������������������%8	
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V rovniciach (17) – (20) vystupujú karteziánske súradnice jednotlivých satelitov spolu 

s karteziánskym vyjadrením polohy objektu xpos, ypos a zpos. Hodnota c reprezentuje rýchlos�

svetla, � b posun � asovej základne a výsledkom týchto výpo� tov je pseudovzdialenos�

k jednotlivým satelitom. Stavový vektor a jednotlivé pseudovzdialenosti vstupujú do rovníc 

(14) a (15). Parciálna derivácia pod� a stavového vektora a šumov vedie k odvodeniu 

potrebných matíc definovaných vz� ahmi (14) a (15). V rozsahu tohto príspevku nebude 

uvedené úplné odvodenie, nasledujúce rovnice � iasto� ne nazna� ujú rozmery a � leny 

vystupujúce v jednotlivých maticiach.  
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Matica vyjadrená vz� ahom (21) obsahuje � leny A – L ktorú sú výsledkom parciálnej derivácie 

vyjadrenej rovnicou (14). Pod� a rovnice (14) je rovnako vyjadrená nasledovná matica.  
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Kovarian� né matice jednotlivých šumov sú vyjadrené vzh� adom na (15) nasledovne. 

; 1 � f
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Vzh� adom na zjednodušený návrh rozšíreného odhadového algoritmu obsahujú kovarian� né 

matice len diagonálne prvky, ktoré v tomto návrhu reprezentujú variancie jednotlivých 

šumov. Šum je generovaný v prostredí MATLAB s predpokladanými vlastnos� ami, aké 

uvádzajú vz� ahy (12) a (13). Matice Qk a Rk sú štvorcové a ich rozmer odpovedá po� tu 
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diagonálnych prvkov, pri� om model využívajúci dostupnos�  vä� šieho po� tu satelitov by 

disponoval vä� ším rozmerom matice Rk.  

Obr. 2: Grafické výsledky odhadu zemepisnej šírky 

Obr. 3: Grafické výsledky odhadu zemepisnej d�žky 
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Výsledky na Obr. 2 a Obr. 3 demonštrujú výsledný odhad rozšíreného Kalmanovho filtra. Na 

oboch obrázkoch reprezentuje plná � iara výstupný odhad Kalmanovho filtra. Ako bolo 

uvedené v kapitole 3 tohto príspevku, poloha stacionárneho objektu je zvolená vzh� adom na 

„vidite� nos� “ satelitov, ktorých informácia vstupuje do výpo� tov. Pre simuláciu a overenie je 

zvolený stacionárny bod so súradnicami �  = 40° a 	  = 51° v predpokladanej nemennej nulovej 

výške nad zemským povrchom. Štatistické výsledky odhadu sú nasledovné.   

- �  [°] �  filt  [°] 	  [°]  	  filt  [°] 

Priemer 
  [°] 40.1183 39.9566 51.2828 51.0674 

Št. odchýlka �  [°] 0.167 0.1162 0.173 0.1204 

Tab. 2: Štatistické zhrnutie výsledkov odhadu  

5 Záver 

Obsah tohto príspevku je zameraný na návrh zjednodušeného rozšíreného Kalmanovho filtra 

pre odhad stacionárnej polohy objektu pomocou informácie zo systému GPS. Príspevok 

pojednáva o problematike z h� adiska vyjadrenia zemepisných súradníc, v krátkosti približuje 

problematiku systému GPS pre potreby tohto príspevku a na základe uvedených informácií 

popisuje samotný návrh odhadového algoritmu. Podrobnejší popis matematických postupov, 

ktoré sú nutné pre návrh a skladbu Kalmanovho filtra, sú uvedené v odkazoch na použitú 

literatúru. Príspevok obsahuje návrh osem stavového rozšíreného filtra, ktorý na základe 

uvedených vstupných premenných odhaduje zemepisné súradnice stacionárneho objektu 

v karteziánskych súradniciach. Tento odhad je podložený znalos� ou polohy štyroch satelitov 

GPS, ktorých pohyb je zjednodušene namodelovaný. Výsledky navrhovaného filtra sú zhrnuté 

na Obr. 2, Obr. 3 a v Tab. 2. Štatistické zhodnotenie simulácie odhadu zemepisnej polohy 

vykazuje zlepšenie v porovnaní so zašumenými meraniami v oboch zemepisných 

súradniciach. Štandardná odchýlka vykazuje v prípade odhadovaných hodnôt menšiu hodnotu 

než jej hodnota bez Kalmanovej filtrácie. Zlepšenie výsledkov a ich teoretické využitie vedie 

cestou presnejšieho popisu šumových vlastností a ich implementáciou do navrhovaného 

modelu. � alší faktor zvyšujúci výpovednú hodnotu návrhu je modelovanie pohybu satelitov 

pomocou ich dynamického modelu, ktorý by bol rovnako aplikovaný do rozšíreného 

Kalmanovho filtra. Pre praktické aplikácie by bolo nutné využitie reálneho GPS prijíma� a 

a implementácia jeho meraných hodnôt do uvedeného modelu, � o by však viedlo aj k zmenám 

v samotnej štruktúre filtra z h� adiska po� tu odhadovaných veli� ín.  
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Resumé: 

P� ísp� vek pojednává o problematice zachování letové zp� sobilosti letounu L 410 v evropském 

právním systému. V � lánku je popsán nejen právní rámec na� ízení Evropského parlamentu, 

ale také stru� ný postup procesu zachování letové zp� sobilosti v Aircraft Industries, a.s. Záv� r 

pojednává o dynamice zm� n typového osv� d� ení v závislosti na komer� ním požadavku, ale 

také o zm� nách interních p� edpisu v Aircraft Industries, a.s. v závislosti na zm� nách na� ízení 

Evropské komise. 

The article discusses the issue of the continued airworthiness of L 410 aircraft within the 

European legal system. The article not only describes the legal framework of the European 

Union, but also a brief procedure process of continuing airworthiness in the Aircraft 

Industries, a. s. The conclusion is focused on the dynamics of changes to the type certificate 

depending on commercial requirements, but also by changes in the internal regulations of the 

Aircraft Industries, a.s. which are depending on changes to regulation of the European 

Commission. 

1 Úvod 

Firma Aircraft Industries, a.s., v � eské republice a ve sv� t�  známá jako LET Kunovice, je v 

sou� asné dob�  jediným domácím výrobcem dopravních letadel. Jejich devatenáctimístný 

dvoumotorový celokovový hornoplošník, známý jako „� ty�istadesítka“, je dnes vyráb� ný s 

motory GE H80, vrtulemi AV 750 a avionikou EFI-890R tvo�ící tzv. „semi-glass cockpit“. V 

tomto roce je to p�esn�  45 let, kdy tento slavný letoun poprvé vzlétl. Od té doby p� vodní 

letoun L-410 zaznamenal mnoho úprav, které stály za vnikem známých variant užívaných jak 

civilními leteckými spole� nostmi po celém sv� t� , tak i armádami mnoha evropských, 

afrických a asijských stát� . Mezi nejznám� jší varianty pat�í L-410, L-410M, L-410UVP,  

L-410UVP-E a poslední komer� n�  známa a prodávána L410 UVP-E20. Doposud bylo 

vyrobeno p�es 1100 kus�  letounu typu L 410. 
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Nad� asová konstrukce trupu a k�ídla s unikátními letovými vlastnostmi umož� ující vzlet z 

krátkých travnatých a nezpevn� ných p�istávacích ploch s definovaným maximálním zatížením 

6 kg/cm2 byl certifikována v souladu se stavebním p�edpisem bývalého Sov� tského svazu 

NLGS 2. Avionika byla certifikována na základ�  p�edpisu FAA Part 23 Amendment 34. Pro 

americký trh byl certifikován letoun s ozna� ením L420 spl� ující valida� ní požadavky FAA 

podle Amendment 41.  

Dnešní evropský typový certifikát EASA.A.026 získaný v rámci inicializa� ního procesu 

typových certifikací je základem pro zachování letové zp� sobilosti v rámci zástaveb a 

modernizací provád� ných nejen na základ�  požadavku zákazníka, ale p�edevším na základ�

zvýšení prodejnosti letounu na sv� tových trzích. Proces certifikací zm� n typového certifikátu 

je popsán Evropskou leteckou bezpe� nostní agenturou schválenou v interní sm� rnicí Q0406. 

Mezi nejvýznamn� jší projekty realizované v Aircraft Industries (dále jen AI) pat�í: 

• „Semi-glass cockpit“ ukon� ený v roce 2008 tvo�ený avionikou: 

o EFI-890R 

o GNS-430 

o EGPWS (Mark IV) 

o RDR 2000 

• „Remotorizace“ ukon� ená v roce 2013: 

o P�estavba letounu z motor�  M601 na motory GE H80 

• Náhrady primárních konstruk� ních materiál�  v letech 2012, 2013, 2014. 

Proces zachování typové zp� sobilosti je nejd� ležit� jší a je jediným legálním postupem 

provedení úprav letounu. Sm� rnice Q0406 popisující jednotlivé fáze zm� ny typové 

zp� sobilosti, vzorová dokumentace je zcela pod dozorem inspektor�  EASA. Poslední audit 

prob� hl v polovin�  m� síce zá�í. 

2 Legislativa prokázání typové zp� sobilosti

Legislativní proces, znázorn� ný na obr. 1 je nejp�esn� jší definicí krok� , kterými prošel 

evropský parlament. Tento je dále rozpracován do interních sm� rnic AI a zcela odráží hlavní 

myšlenku spole� ných pravidel v zabezpe� ení bezpe� ného letového provozu v evropském 

regionu v na�ízeních Evropského parlamentu, jak je uvedeno níže.  

Evropská komise vydala dne 3. srpna 2012 Na�ízení Komise (EU) � . 748/2012, kterým se 

stanoví provád� cí pravidla pro certifikaci letové zp� sobilosti letadel a souvisejících výrobk� , 

letadlových � ástí a za�ízení a certifikaci ochrany životního prost�edí, jakož i pro certifikaci 
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projek� ních a výrobních organizací. V úvodu tohoto na�ízení jsou definovány d� vody vzniku 

o na�ízení, z nichž z technického hlediska lze považovat za nejpodstatn� jší tyto principy: 

• Je nutné stanovit spole� né technické požadavky a správní postupy pro zajišt� ní 

slu� itelnosti letové zp� sobilosti a ochrany životního prost�edí, pokud jde o letecké 

výrobky, letadlové � ásti a za�ízení podléhající na�ízení (ES) � . 216/2008.  

• Organizace zapojené do projektování a výroby výrobk� , letadlových � ástí a za�ízení 

by m� ly spl� ovat ur� ité technické požadavky za ú� elem prokázání své zp� sobilosti a 

prost�edk�  pro pln� ní svých povinností a souvisejících práv.  

• Pot�eba zajistit jednotnost používání spole� ných požadavk�  pro letecké výrobky, 

letadlové � ásti a za�ízení v oblasti letové zp� sobilosti a ochrany životního prost�edí. 

�

Obr. 1: Rozpad klí� ové legislativy a na� ízení ES. 

2.1 Na� ízení Komise (EU) � . 748/2012 

Zmín� né na�ízení bylo p�ijato s ohledem na Smlouvu o fungování Evropské unie, s ohledem 

na na�ízení Evropského parlamentu a Rady (ES) � . 216/2008 ze dne 20. února 2008 o 

spole� ných pravidlech v oblasti civilního letectví a o z�ízení Evropské agentury pro 
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bezpe� nost letectví, a zejména na � l. 5 odst. 5 a � l. 6 odst. 3 uvedeného na�ízení. Na�ízení 

Komise (EU) � . 748/2012 stanovuje spole� né technické požadavky a správní postupy pro 

certifikaci letové zp� sobilosti výrobk� , letadlových � ástí a za�ízení a certifikaci ochrany 

životního prost�edí a vymezuje podmínky pro:  

a) vydávání typových osv� d� ení, typových osv� d� ení pro zvláštní ú� ely, dopl� kových 

typových osv� d� ení a zm� n t� chto osv� d� ení;  

b) vydávání osv� d� ení letové zp� sobilosti, osv� d� ení letové zp� sobilosti pro zvláštní 

ú� ely, povolení k letu a osv� d� ení o uvoln� ní oprávn� nou osobou;  

c) vydávání schválení návrh�  oprav;  

d) pr� kaz vyhov� ní požadavk� m na ochranu životního prost�edí;  

e) vydávání osv� d� ení hlukové zp� sobilosti;  

f) ozna� ování výrobk� , letadlových � ástí a za�ízení;  

g) certifikaci ur� itých letadlových � ástí a za�ízení;  

h) certifikaci projek� ních a výrobních organizací; 

i) vydávání p�íkaz�  k zachování letové zp� sobilosti. 

2.2 P� íloha PART-21 

Tato hlavní p�íloha Na�ízení Komise (EU) � . 748/2012 obsahuje provád� cí pravidla pro toto 

na�ízení a skládá se z oddílu A, oddílu B a dodatk� :   

• Oddíl A – „Technické požadavky“ stanovuje obecná ustanovení ur� ující práva a 

povinnosti držitele a žadatele o osv� d� ení, které bylo nebo má být vydáno v souladu s 

tímto oddílem. Typového osv� d� ení se týká p�edevším: 

o Hlava B - Typová osv� d� ení a typová osv� d� ení pro zvláštní ú� ely 

o Hlava D - Zm� ny typových osv� d� ení a typových osv� d� ení pro zvláštní ú� ely 

• Oddíl B – „Postupy pro p�íslušné ú�ady“ stanovuje postup pro p�íslušný ú�ad 

� lenského státu p�i vykonávání svých úkol�  a odpov� dností, pokud jde o vydávání, 

zachovávání, zm� ny, pozastavování a rušení platnosti osv� d� ení, schválení a 

oprávn� ní uvedených v p�íloze PART 21. 

o P�ijatelné zp� soby pr� kazu AMC 

o Poradní materiály GM k PART-21 �editele EASA 

Rozsah prokázání typové zp� sobilosti je potom kategorizován na: 

• Nová typová certifikace (Organiza� ní Sm� rnicí AI) Q1601 (PART-21, Hlava B), kdy 

jsou prokazovány všechny body p�edpisu,  
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• Zm� ny typového návrhu (Organiza� ní Sm� rnicí AI) OS Q0406 a Q0506  (PART-21, 

Hlava D), kdy jsou prokazovány pouze dot� ené body p�edpisu nebo pr� kazy 

ekvivalence. 

3. Prokazování typové zp� sobilosti 

Hlava D stanovuje postup schvalování zm� n typových osv� d� ení a stanovuje práva a 

povinnosti žadatel�  a držitel�  t� chto schválení. Tato hlava rovn� ž definuje standardní zm� ny, 

které nepodléhají procesu schvalování podle této hlavy. Odkazy na typová osv� d� ení v této 

hlav�  zahrnují jak typová osv� d� ení (TCC), tak typová osv� d� ení pro zvláštní ú� ely. Postup 

zm� n typového certifikátu letounu po ukon� ení typového certifikátu je v AI zpracován v 

EASA schválené sm� rnici Q0406. Dokumentace a záznamy jsou vedeny na základ�

p�ijatelných zp� sob�  pr� kazu (AMC), poradních materiál�  (GM) a certifika� ní specifikace 

(CS) v souladu s níže uvedeným bodem 21.A.105 Vedení záznam� : „Pro každou zm� nu je 

žadatel povinen mít pro agenturu k dispozici veškeré významné konstruk� ní informace, 

výkresy a zkušební protokoly, v� etn�  záznam�  o kontrolách zm� n� ného zkoušeného výrobku, a 

je povinen je uchovávat, aby poskytovaly informace nezbytné k zajišt� ní zachování letové 

zp� sobilosti zm� n� ného výrobku, zachování platnosti jeho údaj�  provozní vhodnosti a jeho 

trvalé vyhov� ní použitelným požadavk� m na životní prost� edí.“ 

3.1 Postup schválení zm� ny typového osv� d� ení (TCC) dle schválených 

dokument�  Aircraft Industries, a.s. Q0406 

• Vydání konstruk� ní zm� ny ZKx s odkazem na TCC-� íslo 

• Sestavení Programu certifikace a stanovení certifika� ního týmu 

• Provedení klasifikace TCC 

• Popis zm� ny TCC v Defini� ním dokumentu 

• Zpracování metodik 

• Provedení zkoušek 

• Vypracování pr� kazné dokumentace 

• Nezávislá kontrola pr� kaz�  (CVE) 

• Prohlášení o vyhov� ní požadavk� m p�edpisu 

• Schváleno TCC 
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3.2 Program certifikace zm� ny typového osv� d� ení TCC 

Obsahuje výb� r dot� ených bod�  p�edpisu, které mají být v rámci TCC prokázány. Program 

certifikace ur� uje, jakým zp� sobem mají být body p�edpisu prokázány: 

• vyjád�ení, 

• analýza, 

• výkresy, 

• laboratorní zkouška,  

• pozemní nebo letová zkouška. 

V programu certifikace je ur� en certifika� ní tým ve složení: 

• koordinátor TCC, 

• verifika� ní inženýr schválený EASA CVE za danou oblast. 

3.2.1 Pr� kazy vyhov� ní bodu programu podle PART 21 

• Soubor analýz, zpráv ze zkoušek dle schválených metodik 

• Pr� kazy musí být podrobeny nezávislé kontrole pr� kaz�

• Nezávislou kontrolu pr� kaz�  provádí CVE 

• Nezávislá kontrola pr� kaz�  spo� ívá v porovnání výsledk�  analýz a zkoušek s 

požadavky definovaných v p�edpisu (FAR-23, CS-23) 

• P�edpis FAR-23 apod., jsou minimální požadavky, které musí být prokázány 

3.2.2 Metodiky pr� kazu bodu programu 

Popisují, jakým zp� sobem má být prokázáno vyhov� ní požadavk� m p�edpisu uvedených v 

programu certifikace.  Na za� átku je stanoven cíl zkoušky, kterého má být v rámci pr� kazu 

bodu dosaženo. Na základ�  toho cíle je zpracován detailní postup provedení laboratorní, 

pozemní anebo letové zkoušky. Výsledkem vyhovující je zpráva o pr� kazu stavebního bodu 

programu v p�ípad�  L410 je to podle FAR 23.  

Metodiky: 

• Zadání ke zkoušce Zpracovává Konstrukce letadel 

• Metodiku k certifika� ní zkoušce  Zpracovává Vývojová zkušebna 

3.3 Klasifikace zm� n typového osv� d� ení 

Pod tímto pojmem rozumíme postup prost�ednictvím odkazu na použitelné certifika� ní 

specifikace. Uvádíme, jakým zp� sobem jsou vlivy na letovou zp� sobilost od samotného 

po� átku analyzovány.  
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Výsledkem tohoto procesu je rozd� lení zm� n na dv�  základní klasifikace a to na významné 

„major“ a nevýznamné „minor“ zm� ny: 

• významné zm� ny – na vyšet�ování se podílí EASA 

o Provád� ní certifika� ních zkoušek je podmín� no souhlasem EASA. 

o souhlas žádá dostate� n�  p�edem Koordinátor TDC 

• nevýznamné zm� ny – vyšet�ování v rámci privilegií projek� ní organizací DOA 

o Klasifikaci schvaluje ur� ený koordinátor TDC (pracovník odd� lení Letové 

Zp� sobilosti LZ). 

Poznámka: TDC „Technical Design Change“ je d�ív� jší ozna� ení pro zm� ny typového 

návrhu. Z d� vodu rozší�ení TDC do postup� , funkcí atd. v konstruk� ních organizacích je 

zkratka stále používaná.  

3.4 Defini� ní dokument 

Popisuje zm� nu typového návrhu. Cílem je dosažení souborného popisu TCC na základ�

informací z konstrukce letadel. Ve svém obsahu uvádí: 

• p�íslušnou výkresovou dokumentaci, 

• ovlivn� nou provozní dokumentaci, 

• p�ípadný odkaz na bulletin, kterým se zm� na bude realizovat v provozu. 

3.5 Prohlášení o vyhov� ní požadavk� m p� edpisu 

Je vystaveno, jakmile jsou uzav�eny pr� kazy a je zpracovaná záv� re� ná souhrnná zpráva 

uvád� jící odkazy na jednotlivé dokumenty pr� kazu uvedené v odstavci 3.2. Kompletní 

dokumentace k zachování zm� ny typové zp� sobilosti jsou podepsány schválenými 

zam� stnanci DOA organizace: 

• hlavním konstruktérem, 

• vedoucí letové zp� sobilosti LZPL, 

• vedoucím projektové organizace DOA (�editel Technického úseku). 

V souladu s odstavcem 3.3 jednotlivé zm� ny technické certifikace spadají do schvalovací 

kompetence v závislosti na klasifikaci zm� ny. Potom jsou:  

• nevýznamné zm� ny schváleny pouze podpisem na formulá�i „Prohlášení o vyhov� ní 

požadavk�  p�edpisu“, 

• významné zm� ny schváleny až po obdržení dopisu EASA. 
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Aktuáln�  probíhající zm� ny typových certifikací na letounu L-410 jsou (v závorce typ 

zm� ny): 

• zástavba pov� trnostního radaru GWX70 (nevýznamná), 

• zástavba audio systému PMA 8000 (nevýznamná), 

• zástavba záložního displeje vertikální situace TRILOGY ESI-2000 (významná), 

• zástavba GTN 650/750 (významná), 

• náhrada materiál�  (významná). 

�

Obr. 2: Grafický postup schvalování typového osv� d� ení 
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4 Záv� r 

V konkuren� ním prost�edí celosv� tového leteckého trhu jsou zm� ny letadlových systém�

velice rychlé. Základní hybné instrumenty, jako je požadavek zákazníka, hardwarové a 

softwarové zm� ny letadlových � ástí ze strany výrobc�  a v neposlední �ad�  p�irozená snaha 

výrobc�  letadel nabízet bezpe� né a spolehlivé letadla, vedou k nutným zm� nám typových 

certifikací. K uvedení letounu do typového stavu jsou využity certifika� ní postupy stanovené 

právními p�edpisy Evropského parlamentu a � eské republiky. M� nící se proces požadavk�  na 

certifikace je dynamický a Aircraft Industries, a.s. musí pružn� , v rámci interních p�edpis� , 

reagovat na všechny legislativní podn� ty tak, aby byla zachována kontinuální zp� sobilosti 

letoun�  L-410 stanovené EASA.  
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