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Úvodní slovo p � edsedy v � deckého výboru  

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

 

Ji� je tomu ji� krásných 15 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 jubilejní 15. 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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 Bojová ú� innost vybraných kanón�   

Combat Effectiveness of the Selected Guns 
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Resumé: 

� lánek se zabývá problematikou vyjád� ení bojové ú� innosti leteckých automatických kanón�

a problematikou porovnání bojové ú� innosti zbraní používaných na letounech Armády � eské 

republiky (A� R) a rota� ního kanónu M61A1. V � lánku je uvedena metodika a p� íklady 

výpo� tu pravd� podobnosti zni� ení vzdušného cíle leteckými vysokokaden� ními kanóny p� i 

st� elb�  jednou dávkou. Metodika je objasn� na pro skokový a exponenciální zákon zni� ení cíle 

a pro konstantní a m� nící se pravd� podobnost zásahu cíle. Jsou zde zohledn� né základní 

vlastnosti všech typ�  vysokokaden� ních kanón� , které tvo� í standardní výzbroj soudobých 

vojenských letadel. 

The article deals with the problem of an expression of combat effectiveness of aircraft 

automatic cannons and comparison of combat effectiveness of the M61A1 rotary cannon and 

cannons being used on aircraft of the Armed Forces of the Czech Republic. The procedure 

and examples of the calculation of the probability of aerial target destruction by means of 

rapid fire weapons firing one burst are presented. The procedure is expressed for the step and 

exponential law of target destruction and for constant and changing probability of hitting the 

target. Basic characteristics of all types of cannons with high rate of fire, which are part of 

standard armament of nowadays aircraft, are taken into consideration. 

1 Úvod 

Letecké automatické zbran� , kulomety a kanóny, jsou standardní sou� ástí výzbroje soudobých 

letadel. Jsou ur� ené k ni� ení vzdušných i pozemních cíl�  na krátké vzdálenosti. Požadované 

ni� ivé ú� inky st�el jsou dané odolností cíle, a proto má každá zbra�  obvykle pestrý sortiment 
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munice zahrnující p�edevším st�elivo s ni� ivým ú� inkem pr� bojným a trhavým, t�íštivým a 

zápalným. Základní typy vysokokaden� ních leteckých automatických zbraní (LAZ) jsou: 

• zbran�  revolverové, 

• zbran�  s rotujícím svazkem hlavní, zbran�  rota� ní, 

• zbran�  se sdruženými hlavn� mi. 

K posouzení bojové ú� innosti (výkonnosti) LAZ p�i ni� ení vzdušných cíl�  je nutné vzít 

v úvahu p�edevším následující základní parametry LAZ a munice: 

• ráži, 

• kadenci zbran� , 

• hmotnost trhavinové nápln�  st�ely. 

Na t� chto parametrech závisí celková hmotnost st�el, které dopadnou na cíl p�i ur� ité délce 

dávky. V p�ípad�  st�elby na vzdušný cíl m� žeme p�edpokládat, že ni� ivý ú� inek je dán 

celkovou hmotností trhavinové nápln�  v cíli. Krom�  toho je schopnost ni� it cíl závislá také na 

pravd� podobnosti zásahu cíle. Podle pravd� podobnosti zásahu a ni� ivého ú� inku munice 

v cíli lze vyjád�it bojovou ú� innost dané zbran�  prost�ednictvím pravd� podobnosti zni� ení 

cíle.      

Vzhledem k tomu, že na letounech A� R se používají zbran�  se sdruženými hlavn� mi a 

revolverové r� zných ráží a na mnohých zahrani� ních letounech zbran�  rota� ní, nabízí se 

otázka, jaká je výkonnost jednotlivých zbraní z hlediska pravd� podobnosti zni� ení cíle. Tato 

veli� ina je totiž jedním z hlavních kritérií, které je nutné vzít v úvahu p�i výb� ru zbran�  pro 

dané letadlo. Cílem � lánku je prezentace metodiky výpo� tu pravd� podobnosti zni� ení a její 

porovnání pro � ty�i vybrané typy vysokokaden� ních LAZ.   

2 Kadence vysokokaden� ních leteckých automatických zbraní 

Kadence zbran� k je dána obecným vztahem [1] 

v

1
t

k = ,  (1)

kde  tv  –  � asový interval mezi dv� ma po sob�  jdoucími výst�ely.  

Pro klasickou zbra�  je � asový interval mezi dv� ma po sob�  jdoucími výst�ely tk dán vztahem  

fcvk ttt == ,  (2)

kde  tfc  –  doba trvání jednoho funk� ního cyklu. 

Potom kadence klasické zbran� kk je: 
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k
k

1
t

k = .  (3)

Zvyšování kadence klasické zbran�  lze uskute� nit jen cestou zkracování funk� ního cyklu. 

Pro vysokokaden� ní LAZ platí: 

fcv tt < .  (4)

Revolverové LAZ 

Kadence revolverových zbraní závisí obecn�  na po� tu hlavní a nábojových komor. Pro zbran�

s jednou hlavní a � ty�mi, nebo p� ti komorami, s jednou hlavní a více než p� ti komorami a se 

dv� ma hlavn� mi a osmi komorami jsou kadence kR15>, kR15<, resp. kR28 dané následujícími 

vztahy [1] 

k15R 8,1 kk »< , k15R 3kk »> , ( ) kR28 7,35,3 kk ×¸= . (5)

Dále budeme uvažovat jen jednohlav� ový revolverový kanón s p� ti nábojovými komorami a 

kadencí kR, pro kterou platí: kR = kR<15. 

Rota� ní LAZ 

Nominální (maximální) kadence rota� ních zbraní kG je dána vztahem [1] 

khG kik ×= ,  (6)

kde  ih – po� et hlavní. 

Této kadenci odpovídá pro každou zbra�  ur� itá nominální úhlová rychlost otá� ení svazku 

hlavní. 

LAZ se sdruženými hlavn� mi

Kadence zbraní se sdruženými hlavn� mi kS je dána vztahem [1] 

kS 2kk = .  (7)

Kadence revolverových zbraní a zbraní se sdruženými hlavn� mi dosahují nominálních hodnot 

okamžit�  po zahájení st�elby. Kadence rota� ních zbraní v po� áte� ním období st�elby postupn�

nar� stá a teprve až po ur� ité dob�  dosahuje maximální hodnoty, která je dále konstantní. [1], 

[2] Je to dané setrva� nými silami p� sobícími na roztá� ející se svazek hlavní. Doba dosažení 

nominální úhlové rychlosti otá� ení je �ádov�  desetiny sekundy. Za zjednodušujícího 

p�edpokladu rovnom� rn�  zrychleného rozb� hu svazku hlavní je � asová závislost kadence 

rota� ních zbraní kG£tr dána následujícím vztahem [1] 
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t
t
k

k ×=£
r

G
trG ,  (8)

kde tr  – doba rozb� hu; � as, ve kterém je dosaženo nominální kadence, 

t  – � as, 

   t Î �0, tr� . 

V � ase t > tr je kadence rota� ního kanónu rovna nominální kadenci kG.  

Obr. 1:  Závislost kadence na � ase 

� asové závislosti kadencí zbraní jednotlivých typ�  kanón�  jsou na obr. 1. Pr� b� hy jsou 

ilustra� ní a vycházejí z tvrzení uvedených v p�edchozí � ásti. Grafy platí pro následující 

parametry: kk = 800 min-1, ih = 5, tr = 0,3 s. 

Reálné rota� ní zbran�  však uvedený zjednodušující p�edpoklad nespl� ují. Modelovaný a 

zm�� ený pr� b� h kadence rota� ního kulometu ráže 12,7 mm jsou uvedené nap�íklad v [2]. 

Rozb� h kulometu je nelineární a p�echod na nominální kadenci je plynulý.   

3 � asová závislost po� tu vyst� elených náboj�

Po� et náboj�  vyst�elených kanóny jednotlivých typ�  nar� stá v � ase v souladu s � asovými 

závislostmi kadencí uvedenými v p�edchozí � ásti. Pro revolverový kanón, respektive kanón se 

sdruženými hlavn� mi platí [1]: 

tkn ×= RR ,  (9)

tkn ×= SS , (10)

kde nR, nS – po� et náboj�  vyst�elených revolverovým kanónem, resp. kanónem se 

sdruženými hlavn� mi za dobu t.  
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U kanónu rota� ního je situace pon� kud složit� jší, nebo�  musíme vzít v úvahu skute� nost, že 

nominální kadence je dosaženo s ur� itým zpožd� ním až po rozb� hu zbran� . Po� et náboj� nG

vyst�elených b� hem rozb� hu rota� ního kanónu za dobu t od zahájení st�elby, kde t £ tr, je dán 

obecným vztahem 

� ×= ££

t

kn
0

trGtrG dt .  

Po dosazení pravé strany vztahu (8) za kG£tr dostaneme: 

� ××=£

t

t
k

n
0 r

G
trG dtt .  

� ešením integrálu získáme  

2

r

G
trG 2

t
t

k
n ×=£ .  (11)

Pro � as t > tr platí: 

��
�

�
��
�

	
-×=> 2

r
GtrG

t
tkn .  (12)

� asové závislosti po� tu vyst�elených st�el pro jednotlivé zbran�  jsou na obr. 2. Jednotlivé 

pr� b� hy platí op� t pro kk = 800 min-1, ih = 5 a tr = 0,3 s.

Obr. 2:  Závislost po� tu vyst� elených st� el na � ase 
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4 Pravd� podobnost zni� ení cíle

V následujících kapitolách je analyzována pravd� podobnost zni� ení cíle za p�edpokladu 

st�elby jednou dávkou, kdy lze výst�ely v dané skupin�  ran považovat za nezávislé. [3] 

Pravd� podobnost zni� ení cíle je úm� rná pravd� podobnosti zásahu cíle p každou jednotlivou 

st�elou a po� tu st�el n vyst�elených na cíl, protože pravd� podobnost zni� ení bezprost�edn�

závisí na po� tu zásah�  cíle. Tato pravd� podobnost je dána p�edevším typem cíle, ni� ivým 

ú� inkem munice a ráží munice, na které závisí množství materiálu vyslaného k cíli. Vzhledem 

k tomu, že reálný cíl je složitý objekt, jehož r� zné � ásti mají r� znou zranitelnost a odlišný 

význam pro fungování cíle, jsou pro r� zné typy cíl�  a munice pravd� podobnosti zni� ení cíle 

odlišn�  závislé na po� tu zásah� .  

Na základ�  praktických experiment�  lze stanovit po� et zásah�  pot�ebný ke zni� ení cíle 

s praktickou jistotou. Experimentáln�  zjišt� né hmotnosti trhaviny Mt, pot�ebné nap�íklad ke 

zni� ení vzdušných cíl�  jsou [3], [4]:      

• Mt = 0,08 kg ̧  0,15 kg, ke zni� ení stíhacího letounu, 

• Mt = 0,20 kg ̧  0,30 kg, ke zni� ení taktického bombardovacího letounu, 

• Mt = 0,40 kg ̧  0,70 kg, ke zni� ení strategického bombardovacího letounu. 

Z toho lze potom ur� it po� et st�el n, kterými musí být cíl zasažen, aby byl zni� en s praktickou 

jistotou. Tento po� et je dán vztahem [3], [4] 

t

t

m
M

=n ,  (13)

kde  mt – hmotnost trhaviny ve st�ele.    

S ohledem na uvedené okolnosti je nutné úlohu pravd� podobnosti zni� ení cíle �ešit nejen 

podle po� tu zásah� , ale také s p�ihlédnutím k pravd� podobnosti zni� ení cíle G(j) p�i zásahu 

cíle j st�elami. Funk� ní závislost pravd� podobnosti G(j) na po� tu zásah�  j se nazývá zákonem 

zni� ení cíle. [3], [4]  

Skute� ný zákon zni� ení cíle lze získat jedin�  na základ�  experimentálních st�eleb. [3] St�ílí se 

náboji ur� itého typu na ur� itý cíl, nebo�  každý zákon zni� ení cíle je jedine� ný práv�  pro tyto 

dva specifické znaky st�elby. K hodnocení bojové ú� innosti st�elecké výzbroje letadla lze 

však využít i teoretické zákony zni� ení cíle, kterými jsou:  

• skokový zákon, 

• exponenciální zákon.   

Skokový zákon zni� ení cíle je dán vztahem 
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( )
s

s

pro1

pro0

n
n

³

<
=

j

j
jG ,  (14)

kde ns  –  po� et zásah�  pot�ebný ke zni� ení cíle s praktickou jistotou pro skokový zákon 

zni� ení cíle.  

V tomto p�ípad�  je po� et zásah� ns roven minimálnímu po� tu st�el pot�ebných ke zni� ení cíle, 

ns = n. Typicky vyhovuje skokový zákon v takovém p�ípad� , kdy ke zni� ení cíle (málo 

odolného) posta� uje jen jeden kus velmi ú� inné munice (nap�íklad �ízená st�ela apod.), ns = 1. 

[3], [4]   

Exponenciální zákon, rovn� ž nazývaný jako ideální, je dán vztahem [3], [4]  

( )
j

1
11 �

�

�
�
�

	 --=
w

jG ,  (15)

kde w – st�ední po� et zásah�  pot�ebný ke zni� ení cíle pro exponenciální zákon zni� ení. 

St�ední po� et zásah�  je definován vztahem [3], [4] 

[ ]

¥

=

-=
0

)(1
j

jGw .  (16)

Po� et zásah�  pot�ebný ke zni� ení cíle s praktickou jistotou v tomto p�ípad�  ozna� íme ne,       

ne = n. Dosazením ne za j do (15) dostaneme 

( )
e1

11e

n

w
n �

�

�
�
�

	 --=G .  

Z p�edchozího vztahu lze vyjád�it st�ední po� et zásah�  pot�ebný ke zni� ení cíle [3], [4] 

e )(11

1

e
n n

w
G--

= .  (17)

Hodnotu pravd� podobnosti G(ne) lze zjistit experimentáln�  nebo se zvolí, obvykle G(ne) = 0,9 

[3]. Skokový a exponenciální zákon zni� ení cíle pro r� zné hodnoty po� tu zásah� ns a w jsou 

graficky znázorn� né na obr. 3 a obr. 4.   
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Obr. 3: Skokový zákon zni� ení cíle 

Obr. 4: Exponenciální zákon zni� ení cíle 

Pravd� podobnost zni� ení cíle je s ohledem na pravd� podobnost zásahu cíle a 

pravd� podobnost zni� ení cíle dána obecným vztahem [3], [4] 

( )

=

×=
n

j

jGPP
0

IjD ,  (18)

kde PIj – pravd� podobnost zásahu cíle j st�elami z n st�el vyst�elených, 

G(0) = 0. 
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Vzhledem k tomu, že st�ely jsou z kanónu obvykle vypoušt� né v sérii (postupn�  za sebou), je 

pravd� podobnost zni� ení cíle závislá na � ase (Závisí na délce st�elby.). To je významná 

skute� nost, nebo�  na vzdušné cíle se st�ílí relativn�  velmi krátkými dávkami. Hlavními 

parametry a charakteristikami, na kterých závisí pravd� podobnost zni� ení cíle kanónem 

konkrétního letadla, jsou: 

• pravd� podobnost zásahu cíle, 

• kadence zbran� , 

• ráže zbran� , 

• délka dávky, 

• zranitelnost cíle, 

• zákon zni� ení cíle. 

Pravd� podobnost zásahu cíle závisí na zákonu rozptylu a jeho parametrech. Pro st�elbu 

z leteckých kanón� , kdy p�edpokládáme, že vypušt� ní jednotlivých st�el v jedné dávce se 

uskute�� uje za stejných podmínek, se zákonem rozptylu rozumí normální zákon rozd� lení 

polohy bodu dopadu. [3], [4] Pravd� podobnost zásahu cíle je v rovin�  rozptylu potom dána 

velikostí a tvarem cíle, p�esností zamí�ení a pravd� podobnými odchylkami.   

Podle kadence, ráže zbran�  a délky dávky lze vyjád�it celkovou hmotnost st�el (respektive 

trhavinové nápln� ) vyst�elených na cíl. S ohledem na délku dávky je d� ležité, zda zbra�

dosáhne své nominální kadence okamžit�  p�i prvním výst�elu, nebo s ur� itým zpožd� ním. 

Jestliže není k dispozici skute� ný zákon zni� ení cíle zjišt� ný z výsledk�  experimentálních 

st�eleb, je nutné rozhodnout o zákonu zni� ení cíle na základ�  analýzy zranitelnosti cíle a 

ni� ivých ú� ink�  munice. K výpo� tu pravd� podobnosti zni� ení cíle je nutné znát parametry 

zvoleného zákona zni� ení. Výsledky a záv� ry uvedené v kapitolách 4.1 až 4.3 platí za 

p�edpokladu, že jednotlivé zbran�  mají stejnou ráži, st�ely mají stejné ni� ivé ú� inky, 

pravd� podobnost zásahu cíle každou zbraní je stejná a všechny zbran�  st�ílí na stejný cíl.  

4.1 Konstantní pravd� podobnost zásahu a skokový zákon zni� ení  

Pravd� podobnost zni� ení cíle p�i konstantní pravd� podobnosti zásahu cíle jednotlivými 

st�elami a skokovém zákonu zni� ení cíle lze vypo� ítat relativn�  jednoduše na základ�

pravd� podobnosti výskytu ur� itých kombinací zásahu a minutí cíle jednotlivými st�elami. 

Všechny možné kombinace daného po� tu zásah�  a minutí mají stejnou pravd� podobnost. 

Z toho vyplývá, že pravd� podobnost jevu spo� ívajícího v konkrétním po� tu zásah�  a minutí je 

dána sou� inem pravd� podobnosti konkrétní kombinace a odpovídajícího kombina� ního � ísla.  
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Je-li pravd� podobnost zásahu cíle p jednotlivými st�elami stejná, je pravd� podobnost zásahu 

cíle stanoveným po� tem st�el j z celkového po� tu n st�el vyst�elených na cíl PIj(Aj) dána 

vztahem [3], [4], [5]        

( ) ( ) jnj
jIj 1

j

n --××��
�

�
��
�

	
= ppAP ,  (19)

kde Aj – jev, že z n vypušt� ných st�el je cíl zasažen jen a práv�  jen j st�elami, 

 j  –   po� et zásah�  cíle,  

n  –  celkový po� et vyst�elených st�el, 

 p – pravd� podobnost zásahu jednotlivou st�elou, 

 (1 – p) – pravd� podobnost minutí cíle jednotlivou st�elou.

Pravd� podobnost zni� ení cíle lze vyjád�it jako pravd� podobnost zásahu cíle PD(A³n s) alespo�

(minimáln� ) ns st�elami. Tato pravd� podobnost je dána vztahem 

( ) ( )

=

-
³ -××��

�

�
��
�

	
=

n

j

ppAP
s

jnj
	 sD 1

j

n

n

,  (20)

kde A³n s – jev, že z n vypušt� ných st�el je cíl zasažen alespo� ns st�elami. 

Jedná se o sou� et všech pravd� podobností zásahu cíle ur� itým po� tem st�el od ns až po n.  

Pravd� podobnost PND(A<ns), že p�i vyst�elení n st�el nebude cíl zni� en, je dána vztahem 

( ) ( )

-

=

-
< -××��

�

�
��
�

	
=

1

0

jnj
	 sND

s

1
j

nn

j

ppAP ,  (21)

kde A<ns – jev, že z n vypušt� ných st�el je cíl zasažen jen takovým po� tem st�el, který je 

menší než ns (maximáln�  tedy ns – 1). 

Zni� ení a nezni� ení cíle jsou komplementární jevy, pro jejichž pravd� podobnosti platí: 

( ) ( ) 1	 sND	 sD =+ <³ APAP ,  

( ) ( ) 11
j

n
1

j

n 1

0

jnjjnj
s

s

=-××��
�

�
��
�

	
+-××��

�

�
��
�

	




-

=

-

=

-
n

n j

n

j

pppp .  

Vzhledem k tomu, že po� et st�el pot�ebných ke zni� ení cíle je zpravidla menší než polovina 

celkového po� tu vyst�elených st�el, je pro výpo� et pravd� podobnosti zni� ení cíle výhodné 

použít vztah 

( ) ( )

-

=

-
³ -××��

�

�
��
�

	
-=

1

0

jnj
	 sD 1

j

n
1

s

j

ppAP
n

.  

Po vyjád�ení kombina� ního � ísla dostaneme:  
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pp
jnj

n
AP .  (22)

K tomu, abychom mohli graficky znázornit pravd� podobnost zni� ení cíle v závislosti na dob�

st�elby a pr� b� hy pro jednotlivé typy LAZ navzájem porovnat, je nutné vyjád�it dobu st�elby 

v závislosti na po� tu vyst�elených náboj� . Na základ�  (9) a (10) m� žeme pro revolverový 

kanón a kanón se sdruženými hlavn� mi psát: 

R
R k

n
t = , (23)

S
S k

n
t = . (24)

Dobu st�elby pot�ebnou k vyst�elení n st�el rota� ním kanónem vyjád�íme z (11) a (12). Pro 

období, kdy t £ tr, dostaneme: 

G

r
trG

2
k

nt
t

×
=£ . (25)

Pro � as t > tr platí: 

2
r

G
trG

t
k
n

t +=> . (26)

Obr. 5:  Pravd� podobnost zni� ení cíle – konstantní pravd� podobnost zásahu a skokový 

zákon zni� ení cíle 
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Graficky je pravd� podobnost zni� ení cíle PD(t) uvedena v závislosti na � ase pro jednotlivé 

typy kanón�  na obr. 5. Jednotlivé pr� b� hy platí pro následující hodnoty vstupních veli� in a 

parametr� : 

• kadence klasického kanónu kk 800 min-1, 

• po� et hlavní rota� ního kanónu ih 5, 

• doba rozb� hu rota� ního kanónu tr 0,3 s 

• po� et hlavní revolverového kanónu 1, 

• po� et nábojových komor revolverového kanónu 5, 

• pravd� podobnost zásahu cíle jednotlivou st�elou p 0,3, 

• minimální po� et zásah�  pot�ebných ke zni� ení cíle ns 3. 

4.2 Rozdílné pravd� podobnosti zásahu a skokový zákon zni� ení 

P�i výpo� tu pravd� podobnosti zni� ení cíle p�i rozdílných pravd� podobnostech zásahu cíle 

jednotlivými st�elami a skokovém zákonu zni� ení cíle nelze využít vztahy (19) až (22). 

Pravd� podobnost každé možné kombinace zásah�  a minutí musíme vy� íslit samostatn� .  Tuto 

úlohu lze �ešit s využitím pravdivostních tabulek. 

Jak již bylo uvedeno v p�edchozí kapitole, pravd� podobnost zni� ení cíle pro skokový zákon 

zni� ení je výhodné �ešit prost�ednictvím pravd� podobnosti nezni� ení cíle. Pravd� podobnost 

nezni� ení cíle je dána sou� tem pravd� podobnosti, že cíl zasažen nebude, a všech 

pravd� podobností, že cíl bude zasažen jen takovým po� tem st�el, který je menší než 

minimální po� et st�el pot�ebný k jeho zni� ení. Pro jednotlivé podmínky nezni� ení cíle 

m� žeme sestavit pravdivostní tabulky.  

P�edpokládejme, že na cíl budou vyst�elené � ty�i st�ely, st�ela 1 až 4. Nech�  pravd� podobnosti 

zásahu cíle t� mito st�elami jsou p1, p2, p3 a p4. Každá kombinace zásah�  a minutí cíle 

jednotlivými st�elami p�edstavuje jeden jev, který je pr� nikem t� chto zásah�  a minutí. Jeho 

pravd� podobnost je dána sou� inem pravd� podobností zásahu, resp. minutí cíle jednotlivými 

st�elami. Pravd� podobnost, že cíl bude zasažen jen daným po� tem st�el, lze vypo� ítat jako 

sou� et pravd� podobností jednotlivých kombinací pro tento daný po� et st�el. Dále 

p�edpokládejme, že zákon zni� ení cíle je skokový, kdy ke zni� ení musí být cíl zasažen 

alespo�  t�emi st�elami. Bude-li zasažen mén�  než t�emi st�elami, zni� en nebude.  

Uvažujme nap�íklad kombinaci, že cíl bude zasažen jen druhou st�elou a ostatními zasažen 

nebude. Pravd� podobnost takové kombinace ozna� me P0100. Platí: P0100 = q1 ×p2 ×q3 ×q4, kde 

q1, q3, q4 – pravd� podobnosti minutí cíle st�elami 1, 3 a 4. Vzhledem k tomu, že zásah cíle a 

minutí cíle jsou komplementární jevy, platí: q1 = 1 – p1,  q3 = 1 – p3, q4 = 1 – p4. 
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Jednotlivé kombinace, které vyhovují požadavku, že cíl nebude zni� en, jsou pro zvolené 

pravd� podobnosti zásahu cíle jednotlivými st�elami uvedené v tabulkách Tab. 1 až Tab. 3. 

Zásah je ozna� en � íslem 1, minutí cíle je 0. 

St�ela 
St�ela 1 St�ela 2 St�ela 3 St�ela 4 

Pravd� podobnost zásahu cíle danou st�elou 
p1 p2� p3� p4�
0,3 0,35 0,35 0,32 

Po�adové � íslo 
kombinace 

Pravd� podobnost minutí cíle danou st�elou  
Pravd� podobnost kombinace q1 = 1 – p1 q2 = 1 – p2 q3 = 1 – p3 q4 = 1 – p4

0,7 0,65 0,65 0,68 
Kombinace 

1 0 0 0 0 P0000 = q1 ×q2 ×q3 ×q4 = 0,20111 
Tab. 1: Cíl nebude zasažen ani jednou st� elou

St�ela 
St�ela 1 St�ela 2 St�ela 3 St�ela 4 

Pravd� podobnost zásahu cíle danou st�elou 
p1 p2� p3� p4�
0,3 0,35 0,35 0,32 

Po�adové � íslo 
kombinace 

Pravd� podobnost minutí cíle danou st�elou  
Pravd� podobnost kombinace q1 = 1 – p1 q2 = 1 – p2 q3 = 1 – p3 q4 = 1 – p4

0,7 0,65 0,65 0,68 
Kombinace 

1 0 0 0 1 P0001 = q1 ×q2 ×q3 ×p4 = 0,09464 
2 0 0 1 0 P0010 = q1 ×q2 ×p3 ×q4 = 0,10829�
3 0 1 0 0 P0100 = q1 ×p2 ×q3 ×q4 = 0,10829�
4 1 0 0 0 P1000 = p1 ×q2 ×q3 ×q4 = 0,08619�

Pravd� podobnost, že cíl bude zasažen jen a jen jednou st�elou ze � ty� výst�el� P1(4). 
P1(4) = P0001 + P0010 + P0100 + P1000 = 0,39741 

Tab. 2: Cíl bude zasažen pouze jednou st� elou

St�ela 
St�ela 1 St�ela 2 St�ela 3 St�ela 4 

Pravd� podobnost zásahu cíle danou st�elou 
p1 p2� p3� p4�
0,3 0,35 0,35 0,32 

Po�adové � íslo 
kombinace 

Pravd� podobnost minutí cíle danou st�elou  
Pravd� podobnost kombinace q1 = 1 – p1 q2 = 1 – p2 q3 = 1 – p3 q4 = 1 – p4

0,7 0,65 0,65 0,68 
Kombinace 

1 0 0 1 1 P0011 = q1 ×q2 ×p3 ×p4 = 0,05096 
2 0 1 0 1 P0101 = q1 ×p2 ×q3 ×p4 = 0,05096�
3 1 0 0 1 P1001 = p1 ×q2 ×q3 ×p4 = 0,04056�
4 0 1 1 0 P0110 = q1 ×p2 ×p3 ×q4 = 0,05831�
5 1 0 1 0 P1010 = p1 ×q2 ×p3 ×q4 =�0,04641�
6 1 1 0 0 P1100 = p1 ×p2 ×q3 ×q4 =�0,04641�

Pravd� podobnost, že cíl bude zasažen jen a jen dv� ma st�elami ze � ty� výst�el� P2(4). 
P2(4) = P0011 + P0101 + P1001 + P0110 + P1010 + P1100 = 0,29361 

Tab. 3: Cíl bude zasažen pouze dv� ma st� elami 
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Pravd� podobnost, že po � ty�ech výst�elech nebude cíl zni� en PND, tj. že nebude zasažen nebo 

bude zasažen mén�  než t�emi st�elami, je dána vztahem PND = P0000 + P1(4) + P2(4) = 0,89213. 

Pravd� podobnost, že po � ty�ech výst�elech bude cíl zni� en, je dána vztahem                           

PD = 1 – PND = 0,10787. 

K posouzení bojových ú� inností kanón�  a k jejich vzájemnému porovnání není nutné se dále 

zabývat problematikou st�elby p�i rozdílných pravd� podobnostech zásahu jednotlivými 

st�elami. Pravd� podobnost zásahu cíle a její zm� ny jsou totiž dané nejen vlastnostmi samotné 

zbran�  a jejího st�eliva, ale i pohybem letadla, � inností pilota a p�esností zam�� ovacího 

systému.

4.3 Exponenciální zákon zni� ení 

V tomto p�ípad�  lze k výpo� tu pravd� podobnosti zni� ení cíle využít vytvo�ující funkci, která 

má obecný tvar [6]  

( ) ( )Õ
=

×+=
n

i
ii zpqz

1
nj ,    

kde  pi – pravd� podobnost zásahu cíle,  

qi – pravd� podobnost minutí cíle, qi = 1 –  pi, 

z – libovolný parametr. 

Podle v� ty o opakování pokus�  [6] a v souladu s d�íve zavedeným ozna� ením, viz (19), 

m� žeme psát    

( ) ( )
Õ
==

×=×+
n

j

n

i
ii zAPzpq

0

j
jIj

1

,    

kde  PIj(Aj) – pravd� podobnost zásahu cíle j st�elami z n vyst�elených.  

Na základ�  této v� ty lze pro pravd� podobnost nezni� ení cíle PND odvodit následující vztah 

[3], [4] 

( )[ ]Õ
=

×+=-=
n

i

GpqPP
1

iiDND 11 ,    

kde  ( ) ( )111 GG -= , 

G(1) – pravd� podobnost zni� ení cíle p�i jednom zásahu. 

S využitím (15) po dosazení za j = 1 a úpravou p�edchozího vztahu získáme [3], [4] 

Õ
=
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D 11
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.    (27)
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Pro konstantní pravd� podobnost zásahu cíle jednotlivými st�elami p�echází (27) na tvar 

n

D 11 �
�
�

�
�
	 --=

w
p

P .    (28)

P�edpokládejme, že po� et zásah�  pot�ebný ke zni� ení cíle s praktickou jistotou ne = 3 a 

odpovídající pravd� podobnost zni� ení cíle G(3) = 0,9. Dosazením t� chto hodnot do vztahu 

(17) dostaneme w = 1,87. � asové závislosti pravd� podobností zni� ení cíle jednotlivými typy 

zbraní pro konstantní pravd� podobnost zásahu jsou na obr. 6.  

Obr. 6:  Pravd� podobnost zni� ení cíle – konstantní pravd� podobnost zásahu a 

exponenciální zákon zni� ení cíle 

Pr� b� hy na obr. 6 platí pro tytéž hodnoty vstupních veli� in a parametr�  jako v p�ípad�  obr. 5. 

Z uvedených obrázk�  vyplývá, že rota� ní kanón dosahuje stejné pravd� podobnosti zni� ení 

cíle jako kanóny se sdruženými hlavn� mi a revolverové s ur� itým zpožd� ním. Tato skute� nost 

hraje d� ležitou roli p�i výb� ru zbran�  pro konkrétní letadlo.  

5 Pravd� podobnost zni� ení cíle vybranými kanóny 

V této kapitole jsou porovnané pravd� podobnosti zni� ení vzdušného cíle kanóny používanými 

na letadlech A� R a kanónem M61A1, který pat�í k nejpoužívan� jším leteckým automatickým 

zbraním na sv� t� . Ve výzbroji letadel A� R jsou kanóny ZPL-20 (letouny L-159), GŠ-23 

(letouny L-39ZA a vrtulníky Mi-24V) a Bk-27 (letouny JAS-39).  
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Základní municí pro kanóny ZPL-20 (ur� enou k ni� ení vzdušných cíl� ) jsou náboje s ni� ivým 

ú� inkem HEI (High-Explosive Incendiary; t�íštivý, trhavý a zápalný). Jejich st�ely mají ráži 

20 mm a hmotnost 101 g. Hmotnost trhavinové nápln�  st�ely je 11 g. [7], [8] 

Pro kanón GŠ-23 jsou ur� ené náboje s ni� ivými ú� inky OFZ (Oskolo� no-fugasnyj 

zažigat� lnyj; t�íštivý, trhavý a zápalný) a FZ (Fugasnyj zažigat� lnyj; trhavý a zápalný). Ráže 

st�el jsou 23 mm. St�ela náboje OFZ má hmotnost 184 g, st�ela náboje FZ má hmotnost 188 g. 

[9] Hmotnost trhavinové nápln�  st�ely je 19 g. [8] 

Náboje kanónu Bk-27 s ni� ivým ú� inkem HEI mají ráži 27 mm, hmotnost st�el je 260 g. 

Hmotnost trhavinové nápln�  je 39 g.  [8], [10]   

Typické náboje pro kanón M61A1 mají ni� ivý ú� inek HEI. St�ela má hmotnost 102 g a její 

prachová nápl�  9 g. [11] Proti vzdušným cíl� m lze také použít náboje s ú� inkem SAPHEI 

(Semi-Armor-Piercing High-Explosive Incendiary; pr� bojný, trhavý, t�íštivý a zápalný), které 

mají hmotnost 102 g; trhavinová nápl�  má hmotnost 10 g.  [11], [12] 

Nominální kadence jednotlivých zbraní jsou [8]: 

• kR = 1700 min-1 » 28 s-1, kanón Bk-27, 

• kS20 = 2600 min-1 » 43 s-1, kanón ZPL-20, 

• kS23 = 3400 min-1 » 56 s-1, kanón GŠ-23, 

• kG = 6000 min-1 = 100 s-1, kanón M61A1. 

Pokud p�edpokládáme, že rozb� h kanónu M61A1 je rovnom� rný, m� žeme dle údaj�

uvedených v [10] odhadnout dobu rozb� hu tr na 0,38 s.  

K posouzení pravd� podobnosti zni� ení cíle jednotlivými vybranými zbran� mi p�edpokládáme 

st�elbu na obecný cíl typu stíhací letoun. Zranitelnost je vyjád�ena jednak skokovým, jednak 

exponenciálním zákonem zni� ení; uvažujeme jen trhavý ni� ivý ú� inek st�el, zanedbáváme 

ú� inek t�íštivý a pr� bojný. P�edpokládáme, že množství trhaviny pot�ebné ke zni� ení 

zvoleného druhu cíle Mt = 0,08 kg. Dále p�edpokládáme, že pravd� podobnost zásahu cíle je 

pro všechny kanóny stejná. Její p�ibližná hodnota 0,4 byla pro dálku st�elby D = 500 m 

stanovena na základ�  údaj�  uvedených v [13] a následujícího zjednodušeného vztahu [8], [5] 

DP

DPT

A
A

p = ,    (29)

kde  ADP  – obsah plochy obrazce rozptylu, 

ADPT – obsah plochy p�ekrytí obrazce rozptylu a výpo� tového cíle v rovin�  rozptylu. 

Podle (13) jsou po� ty zásah�  pot�ebné ke zni� ení uvažovaného cíle podle skokového zákona a 

ke zni� ení cíle s praktickou jistotou podle exponenciálního zákona následující: nsR = neR » 2 
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(kanón Bk-27), nsS20 = neS20 » 7 (kanón ZPL-20), nsS23 = neS23 » 4 (kanón GŠ-23) a                

nsG = neG » 9 (kanón M61A1). 

Pro pravd� podobnost zni� ení cíle s praktickou jistotou G(ne) = 0,9 jsou odpovídající st�ední 

po� ty zásah�  pot�ebné ke zni� ení cíle následující: wR » 1,46 (kanón Bk-27), wS20 » 3,57 

(kanón ZPL-20), wS23» 2,28 (kanón GŠ-23) a wG » 4,43 (kanón M61A1); viz (17) 

� asové závislosti pravd� podobností zni� ení cíle jednotlivými kanóny pro skokový i 

exponenciální zákon zni� ení jsou graficky znázorn� né na obr. 7 a obr. 8. 

Obr. 7:  Pravd� podobnost zni� ení cíle vybranými kanóny – konstantní pravd� podobnost 

zásahu a skokový zákon zni� ení cíle 
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Obr. 8:  Pravd� podobnost zni� ení cíle vybranými kanóny – konstantní pravd� podobnost 

zásahu a exponenciální zákon zni� ení cíle 

6 Záv� r

Z obr. 7 a obr. 8 je patrné, že � asové závislosti pravd� podobnosti zni� ení cíle se liší podle 

použitého zákona zni� ení. Z toho vyplývá, že k v� rohodné analýze výkonnosti LAZ je nutné 

posuzovat jednotlivé zbran�  pro p�esn�  definované zákony zni� ení konkrétních cíl� . P�esto 

lze ze získaných výsledk�  u� init n� kolik záv� r� . 

Z hlediska pravd� podobnosti zni� ení cíle není mezi kanónem Bk-27 a GŠ-23 podstatný rozdíl. 

V závislosti na zvoleném zákonu zni� ení se každý z nich jeví v r� zných � asových intervalech 

jako výhodn� jší. Pravd� podobnosti zni� ení cíle s praktickou jistotou, pro kterou byla 

uvažována hodnota 0,9, dosahují ob�  zbran�  v � asech od 0,2 s do 0,3 s. U kanónu Bk-27 je 

však díky v� tší ráži po� et vyst�elených náboj�  pot�ebných k jejímu dosažení nižší. Z toho 

vyplývá, že je teoreticky možné zkrátit délku dávky a potenciáln�  prodloužit životnost hlavn� . 

K takovému rozhodnutí by však bylo nutné danou úlohu podrobn�  analyzovat. Kanóny     

ZPL-20 a M61A1 se z�eteln�  jeví jako mén�  výkonné. Pravd� podobnosti zni� ení 0,9 dosahují 

v � asech zhruba dvakrát delších než druhé dv�  zbran� .  

Výrazný je rozdíl mezi kanony ZPL-20 a Bk-27 p�i vyst�elení dvaceti st�el, což je jedna 

z nastavitelných délek dávky na letounu L-159. S využitím obr. 7 a obr. 8 a vztah�  (9) a (10) 
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lze vypo� ítat, že hodnoty pravd� podobnosti zni� ení cíle jsou pro zmín� né zbran�  0,75, resp. 1. 

Výb� r zbran�  pro konkrétní letadlo však musí zohlednit také další parametry, jako jsou 

hmotnost a rozm� ry zbran�  i munice, životnost zbran�  atd. S ohledem na tyto parametry je 

kanón ZPL-20, konkrétn�  pro letoun L-159, z�ejm�  výhodn� jší. 
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Resumé: 

Príspevok je vo svojom obsahu zameraný na problematiku integrácie inerciálneho 

naviga� ného systému, systému GPS a systému eLORAN s dôrazom kladeným na posledný 

uvedený systém. Príspevok pojednáva o základných charakteristikách a popise naviga� ného 

systému eLORAN. Integra� né architektúry, ktoré vo svojej funkcií využívajú uvedené systémy, 

sú v príspevku rozpracované, rovnako ako základný poh�ad na faktory ovplyv� ujúce presnos�

systému eLORAN. Posledná � as�  problematiky je zameraná na teoretický návrh Kalmanovo 

filtra vhodného pre integráciu uvedených systémov. Príspevok je svojím obsahom zameraný 

na teoretický a matematický fundament vyplývajúci z uvedenej integrácie. 

This contribution is in its content focused on the issue of integration of inertial navigation 

system, GPS and eLORAN system with emphasis on the latter system. The article deals with 

the basic characteristics and describes the navigation system eLORAN. Integration 

architectures, which are in their functions used by given systems, are elaborated in this paper 

as well as key insights into the factors affecting the accuracy of eLORAN.   The last part of 

the issue is focused on theoretical design of the Kalman filter suitable for the integration of 

these systems. Content of this contribution is focused on theoretical and mathematical 

fundamentals resulting from that integration.�

1 Úvod 

Presná navigácia je jedným zo základných atribútov moderných avionických systémov. Za 

predpokladu ideálnych podmienok je systém GPS vhodným zdrojom presnej a spo� ahlivej 

informácie o polohe alebo pohybe objektu, ktorého benefitom je tiež prijate� ná cena. 

Vzh� adom na pomerne slabú úrove�  signálu je reálna rýchla degradácia kvality a úrovne GPS 

signálu, ktorý môže by�  nepriaznivo ovplyvnený úmyselne alebo naopak neúmyselne. 

Predmetom štúdií a vývoja v smere zálohovania systému GPS je h� adanie vhodných 
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systémov, ktoré vytvoria vhodný systém zálohy v prípade nedostupnosti informácií zo 

systému GPS. Vysoko presný inerciálny naviga� ný systém je jednou z možností, pre široké 

spektrum rôznych praktických aplikácií je však nutné aj vytvorenie „low - cost“ aplikácií. 

Z h� adiska vývoja bolo nutné zvoli�  správny systém, ktorý by vytváral plnohodnotnú zálohu 

systému GPS. Z h� adiska stratégie výberu, ktorý je bližšie popísaný v literatúre [1], je prijatou 

vo� bou systém eLORAN. Dôležitým aspektom integrácie systémov je tiež bezpe� nos� , ktorá 

plynie z plnenia komplexných úloh [7]. 

2 Systém eLORAN a jeho integrácia s inými naviga� nými 
systémami 

Systém eLORAN je rozšírený LORAN (enhanced LORAN), ktorý je medzinárodne 

štandardizovaným pozi� ným, naviga� ným a � asovým systémom. Vzh� adom na jeho odlišný 

opera� ný princíp a chyby vytvára systém eLoran ideálny komplementárny systém k systémom 

GNSS, ktorý umož� uje GNSS užívate� ovi využívanie naviga� ných služieb aj v prípade, že 

signál zo satelitov je nedostupný alebo nepriaznivo ovplyvnený. Systém eLORAN ako 

modernizovaná froma LORANu predstavuje pozemný naviga� ný systém pracujúci na 

frekvenciách 90 – 110 kHz. Systém je synchronizovaný s UTC � asom. Základným rozdielom 

medzi systémami eLORAN a LORAN – C je vytvorenie a aplikácia dátového kanála. Tento 

dátový kanál je používaný pre prenos definovaného spektra informácií, medzi ktoré patrí 

identifikácia stanice, absolútny � as, výstrahy a anomálie a diferenciálne korekcie. Aplikácia 

týchto informácií zabezpe� uje presnos� , dostupnos�  a zabezpe� enie výkonnostných 

požiadaviek pre plnenie naviga� ných úloh. 

Intengrovaný systém vo forme GPS/eLORAN by mal sp�� a�  nieko� ko požiadaviek na 

integrovaný naviga� ný systém. Pre letecké aplikácie je tento rad požiadaviek stanovený 

a dôrazný na jednotlivé vlastnosti.  Základným ukazovate� om je splnenie požadovanej úrovne 

integrity, dostupnosti a kontinuity. Výkonnos�  systému eLORAN sa v ur� ovaní naviga� nej 

informácie ukazuje ako charakteristická z h� adiska nejednotných oneskorení šírenia signálu. 

Pri šírení signálu od vysiela� a k prijíma� u je rýchlos�  postupujúcej vlny ovplyvnená 

meniacou sa vodivos� ou zemského povrchu. Tento vplyv zmeny povrchovej vodivosti je 

jednotný nad vodnými plochami, jeho variácia však môže by�  zna� ná pri šírení nad pevným 

zemským terénom. Pri predpoklade, že sú polohy vysiela� a a prijíma� a fixné, následkom � oho 

signál prechádza stále rovnakú oblas�  a vzdialenos� , efekty sezónnych klimatických zmien 

budú ma�  vplyv na oneskorenia šíriaceho sa signálu. Variácia oneskorenia v tomto šírení 



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

�����
�

môže ma�  za následok nepresnosti až do hodnoty 1000 metrov. Problematika korekcie 

nepriaznivých javov prostredia patrí k dôrazne riešenej problematike, ktorá pripspieva 

k spo� ahlivosti a presnosti systému eLORAN tvoriaceho záložný systém v prípade 

nedostupnosti informácie zo systému GPS. Problematike chýb, ktoré sú následkom externých 

vplyvov pôsobiacich na šíriacu sa vlnu, je venovaná � as�  tohto príspevku. Na nasledujúcom 

obrázku je uvedený návrh integra� nej architektúry, ktorá zh�� a systém autonómnej, satelitnej 

a dia� kovej navigácie. Vzh� adom na použité zdroje je možné zvoli�  rôzne prístupy v skladbe 

konkrétnej architektúry [3]. 

Obr. 1: Integra� né architektúry INS/GNSS rozšírené o systém eLORAN 

Takto navrhnutý integrovaný systém je schopný produkova�  presné informácie o polohe, 

rýchlosti a � ase aj v prípade nedostupnosti informácií zo systému GPS. V prípade dostupnosti 

informácií zo systému GPS je dostupnos�  naviga� ných informácií založená na kombinácií 

systémov INS/GPS. Po� as dostupnosti GPS informácií dochádza k odhadu korekcií pre 

systém eLORAN. Po� as prechodu na režim nedostupnosti GPS je informácia systému 

eLORAN korigovaná práve pomocou odhadnutých korekcií. Navrhnutý systém teda môže 

fungova�  aj v režime INS/eLORAN spolu s využitím informácie z barometrického 

výškomera, pri� om všetky tieto informácie sú spracované Kalmanovym filtrom pre 

vytvorenie pozi� nej informácie. Drift IMU jednotiek kategórie „low - cost“ je zna� ný 

v dlhých � asových intervaloch, systém INS má však vlastnos�  krátkodobej stability. Systém 

LORAN je vo všetkých formách všeobecne „zašumený“, má však vlastnos�  dlhodobej 

stability. Kombinácia týchto troch systémov vedie k dosiahnutiu stabilných a presných 
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výsledkov vo forme naviga� ných informácií. Na nasledujúcom obrázku je prevzatý výsledok 

z literatúry [3], ktorý ilustruje výsledky dosiahnuté integráciou systémov INS/eLORAN pri 

nedostupnosti informácie zo systému GPS.  

Obr. 2: Porovnanie presnosti samostatných a integrovaných systémov 

3 Fázové faktory systému eLORAN 

Merania prevádzané systémom eLORAN sú založené na šírení signálu nad zemským 

povrchom z vysiela� a do bodu prijíma� a, ktorý sa môže nachádza�  vo ve� kej vzdialenosti. 

Hlavné externé vplyvy, ktoré ovplyv� ujú a degradujú prijíma� om zachytený signál sú tri 

externé fázové faktory.  

Primárny fázový faktor (PF – Primary Factor) je spôsobený vplyvom atmosféry. Priemerná 

hodnota indexu refrakcie je 320 ppm, � oho výsledkom je narušenie postupujúcej vlny 

vzh� adom na rýchlos�  svetla. Za predpokladu, že vzdialenos�  medzi vysiela� om a prijíma� om 

je 1000 km, tento efekt má za následok chybu v ur� ení polohy prijíma� a 320 m. Vplyv 

a hodnota tohto faktora je ovplyvnená prípadným frontálnym prechodom alebo zmenou 

v oblasti šírenia. Meraním teploty, tlaku a zmien vlhkosti v oblastiach šírenia je možné 

redukova�  vplyv tohto nepriaznivého efektu.  

Sekundárny fázový faktor (SF – Secondary Factor) je spôsobený vodivos� ou materiálu 

(terénu) pod šíriacou sa vlnou. Najlepšiu vodivos�  má morská voda s hodnotou 5 S/m, pri� om 

skalnatý zemský povrch má vodivos�  nižšiu v priemere o dva alebo tri rády. Vodivos�
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povrchu ovplyv� uje úrove�  signálu zvy� ajne meranú ako pomer signál – šum (SNR) alebo 

ako rýchlos�  šírenia povrchovej vlny. � asové oneskorenia spôsobené týmto faktorom môžu 

by�  merané, ak je vodivos�  a jej � asová zmena známa v oblasti šíriacej sa vlny. Prakticky je 

však táto informácia ve� mi tažko dostupná, ke� že mapy s informáciou o vodivosti majú slabé 

rozlíšenie nežiadúce pre túto aplikáciu.  

Prídavný sekundárny fázový faktor (ASF – Additional Secondary Factor) je spôsobený 

efektom topografie. Ak je oblas�  šírenia „plochá“, bude hodnota tohto faktora nulová. 

Prídavný sekundárny faktor a jeho priestorové variácie tvoria významnú systematickú chybu 

ovplyv� ujúcu merania systému eLORAN. Pokia�  nie je tento faktor a jeho variácie ur� ený 

pred samotnou naviga� nou úlohou v danej oblasti, môže spôsobi�  degradácie meraní 

v rozmere stoviek metrov. Hodnota prídavného sekundárneho faktora môže by�  vypo� ítaná 

analyticky integráciou informácií o topografií a vodivosti nad zemským povrchom v oblasti 

šírenia signálu. Tento prístup vyžaduje digitálny model terénu, ktorý je dostupný 

s požadovanou presnos� ou, a model vodivosti povrchu v danej oblasti, u ktorého je však 

vä� šinou problém s dostato� ným rozlíšením. 

Kombinácia uvedených faktorov má nasledovný ilustrovaný vplyv. Suma efektov dosahuje 

maximum na zemskom povrchu a zmenšuje sa s rastúcou výškou.  

Obr. 3: Celkový vplyv faktorov na šíriacu sa povrchovú vlnu (podobné v [2]) 

Meranie parametra TOA (Time of Arrival) – � as zachytenia šíriaceho sa signálu, je na základe 

uvedených faktorov a informácií popísané nasledovným vz� ahom: 
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V uvedenom vz� ahu vystupujú nasledovné premenné: 

s – geodetická vzdialenos�  (najkratšia spojnica medzi vysiela� om a prijíma� om) 

c – rýchlos�  svetla 

b – bias hodín prijíma� a 


  – chyby merania systému eLORAN 

PF, SF, ASF – vyššie popísané faktory 

Práve prídavný sekundárny faktor vykazuje najvä� šie � asové variácie a je obtiažne spo� ahlivo 

modelova�  tieto zmeny.  

3.1 Analýza ASF efektu 

Ako bolo uvedené v predošlých � astiach príspevku, zmena vlastností povrchu (vodivos� , 

zmena charakteru terénu) a topografia priestoru, ktorým sa šíri vlna, sú zahrnuté do ASF 

faktoru. Variácia ASF vzh� adom na zmenu povrchových vlastností zemského povrchu je 

variáciou povrchovou (ASF temporal variation) a variácia ASF vzh� adom na topografickú 

zmenu je variáciou priestorovou (ASF spatial variation). Oba prípady môžu ma�  zna� ný 

vplyv na presnos�  ur� ovania polohy. Skuto� ná hodnota ASF faktora pre prijíma�  v konkrétnej 

oblasti je popísate� ná nasledovne: 

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

��
 ���  je kalibrovaná (alebo priemerná) hodnota ASF faktora v špecifikovanej oblasti, ktorá 

môže by�  tiež definovaná ako kalibra� ný bod. V kalibra� nej oblasti centrovanej okolo 

kalibra� ného bodu je hodnota ��
 ���  považovaná za konštantnú. Povrchové variácie 

��
 ���� sú rozdelené na dlhodobé a krátkodobé variácie. Dlhodobé variácie sú zvy� ajne 

spôsobené sezónnymi zmenami vodivosti povrchu (� ad, sneh, ...), pri� om krátkodobé variácie 

sú výsledkom aktuálnych zmien po� asia. Priestorová variácia ASF je vysoko závislá na 

topografií prostredia. Rovinné oblasti vykazujú zna� ne menšie priestorové variácie ASF 

v porovnaní s hornatými alebo terénne � lenitými oblas� ami. Priestorový gradient variácie je 

definovaný nasledovne: 
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Vo vyššie uvedenom vz� ahu d reprezentuje vzdialenos�  medzi vysiela� om a prijíma� om. 

Modelovanie ASF faktora spolu s jeho � alšími subfaktormi je predmetom rozsiahlejšej 

problematiky, ktorej sa autori venujú v publikáciách [2][3]. Vzh� adom na zameranie tohto 

príspevku nebudú tieto � asti problematiky uvádzané.  

4. Rozšírený Kalmanov filter pre integráciu INS, GPS a 
eLORAN 

Výstupné informácie zo systémov GPS, INS a eLORAN sú kombinované v rozšírenom 

Kalmanovom filtri, ktorý slúži ako integra� ný prvok. Nosnou myšlienkou systému je využitie 

informácií zo systémov GPS a eLORAN na korekciu systému INS. Korekcia INS spo� íva 

v potla� ení chýb v ur� ovaní polohy, rýchlosti, uhlovej polohy a senzorových biasov 

aplikovanej inerciálnej meracej jednotky.  

Obsah tohto príspevku sa zameriava len na stavový vektor a stavový popis nelineárneho 

dynamického systému, podobnou problematikou sa zaoberá po� etné množstvo autorov 

v publikáciách [5][6][8]. Z h� adiska STM (State Transition Matrix) matice, ktorá reprezentuje 

diskrétny zápis stavového modelu, je možné aplikova�  nieko� ko modelov. Medzi základné je 

možné zaradi�  na základe informácií z [8] nasledovné: 

• Chybový model INS v naviga� nej súradnicovej sústave 

• Chybový $  – model 

• Chybový % – model  

• Modifikovaný $  – model 

• Modifikovaný % – model 

Tento príspevok bude zameraný na využitie chybového $  – modelu, ktorý bude rozšírený 

o stavy a informácie nutné k potla� eniu chýb systému eLORAN. Uvažovaný chybový model 

má nasledovný zápis: 

&�'� � () ��
� * &� � � &+ � ��������������������������������������������������������,�

&+'� � - � * $ ( � �) .�
� � ) ��

� � * &+ � � &� � � / 0
� &- 0 ��������������������������������1�

$' � ( � ) .�
� � ) ��

� � * $ ( / 0
2 &) .0

0 �������������������������������������������������3�
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&�'�  – vektor chyby v polohe vyjadrená v po� íta� ovej súradnicovej sústave

&+'�  – chyba v rýchlosti vyjadrená v po� íta� ovej súradnicovej sústave

$' – chyba v uhlovej polohe  

) ��
�  – uhlová rýchlos�  medzi po� íta� ovou a zemskou súradnicovou sústavou vyjadrená 

v po� íta� ovej súradnicovej sústave 

- �  – vektor špecifických síl v po� íta� ovej súradnicovej sústave 

&- 0  – vektor chyby akcelerometra 

&) .0
0  – vektor chyby gyroskopu 

) .�
�  – uhlová rýchlos�  medzi zemskou a inerciálnou súradnicovou sústavou vyjadrená 

v po� íta� ovej súradnicovej sústave 

&� �  – chybový vektor gravitácie v po� íta� ovej súradnicovej sústave 

/ 0
�  – transforma� ná matica medzi lietadlovou a platformovou súradnicovou sústavou 

/ 0
2  – transforma� ná matica medzi lietadlovou a naviga� nou súradnicovou sústavou 

Problematika uvedeného chybového modelu je rozsiahla a lepšie popísaná v literatúre [8]. Ak 

z rovnice (2) odstránime známu priemernú hodnotu ASF faktora, z h� adiska modelovania sú 

dôležité povrchové a priestorové variácie. 

��
 � � ��
 ���� � ��
 ���� �������������������������������������������������������4�

V uvedenej rovnici (7) je pod� a autorov [2] prvá � as�  definovaná nasledovne: 

��
 ���� � ! � � &��� � ! � * � � � � ! � � 	� 567 � ! � �������������������������������������8�

Prvý výraz je koeficient dlhodobej � asovej variácie, t.j. ro� ná alebo sezónna zmena 

povrchovej vodivosti, ktorá je konzistentná len na ve� kej geofyzikálnej oblasti. Druhý výraz 

je lokálna zmena vodivosti, ktorá je však zahrnutá v biase hodín. Tretí a posledný výraz je 

chyba závislá na smere šírenia a povrchu v tomto smere (tzv. „path – dependent error“). 

Z h� adiska modelovania je dôležitý prvý výraz rovnice (8), koeficient dlhodobej � asovej 

variácie &��� , ktorý je možné v Kalmanovom filtri modelova�  ako náhodnú konštantu 

(random constant). Ako bolo uvedené, druhý výraz je obsiahnutý v biase hodín, tretí výraz je 

závislý na smere šírenia a povrchu v tomto smere, � o je v [2] definované ako 

nepredikovate� né.  



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

�����
�

Priestorové variácie sú modelovate� né dvoma spôsobmi. Prvým spôsobom je vytvorenie 

úplnej modelovej charakteristiky, ktorá je založená na úplnom „pochopení“ priestorových 

variácií v danej oblasti. Tento typ variácií je však možné tiež modelova�  ako Gauss - Markov 

proces prvého rádu. 

��
 �����9 � � :;<= ��
 �����9:> � ? 9 ������������������������������������������������@�

V rovnici (9) je A�  vzdialenos�  medzi dvoma bodmi, pre ktoré je model aplikovaný. 

Konštanta vzdialenosti �BC je vysoko závislá na teréne. V rovinných oblastiach (flat area) 

môže by�  táto hodnota nastavená na relatívne ve� kú hodnotu (desiatky kilometrov). V prípade 

hornatých oblastí je táto hodnota relatívne malá. Pre � o najlepšie výsledky odhadu by mal by�

tento parameter adaptívny z h� adiska terénnych variácií.  

Na základe uvedených informácií je modifikácia stavového opisu uvedeného psi – modelu 

nasledovná (obsahuje tiež odhady biasov inerciálnych senzorov): 

&�'� � () ��
� * &� � � &+ � ���������������������������������������������������������D�

&+'� � - � * $ ( � �) .�
� � ) ��

� � * &+ � � &� � � / 0
� &- 0 �����������������������������������

$' � ( � ) .�
� � ) ��

� � * $ ( / 0
2 &) .0

0 ����������������������������������������������������

� ' � (���� � E� � � ? 0 ����������������������������������������������������������#�

� ' � (���� � C� � � ? = ���������������������������������������������������������,�

&���' � D���������������������������������������������������������������������1�

��
 ����' � (���� � F� ��
 ���� � ? 567GHIJ
����������������������������������������3�

V rovniciach  (13) a (14) sú zavedené ozna� enia pre biasy akcelerometrov b a gyroskopov d. 

V týchto rovniciach tiež vystupujú prevrátené hodnoty � asových konštánt Gauss – Markovho 

procesu E  a C spolu s budiacim šumom ? 0  a ? = . V rovnici (16) reprezentuje F taktiež 

prevrátenú hodnotu � asovej konštanty Gauss – Markovho procesu, ?567GHIJ
� budiaci 

širokopásmový šum.  

Stavový vektor má tvar: 

K9 � L&� � ����&+� ����$��������������&���������
 ���� M
N
�����������������������������������4�
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Pod� a definovaného návrhu (17) by Kalmanov filter pracoval so 17 stavmi, ktoré by 

zabezpe� ili odhad chýb naviga� ných parametrov INS, odhad biasov inerciálnych senzorov a 

tiež odhad koeficientu dlhodobej � asovej variácie a priestorovej variácie ASF systému 

eLORAN.  

5. Záver 

Obsahom príspevku je poh� ad na problematiku integrácie systémov INS, GPS a eLORAN. 

Príspevok sa zameriava prevažne na charakteristiky a faktory ovplyv� ujúce funckiu 

a pracovné parametre systému eLORAN. Navrhnuté možnosti integrácie sú podporené 

teoretickým návrhom Kalmanovho filtra, ktorý je rozšírený o stavy odhadujúce � asové 

variácie zložiek prídavného sekundárneho faktoru systému eLORAN. Obsah príspevku rieši 

� as�  problematiky dizerta� nej práce s názvom Integra� né architektúry naviga� ných systémov. 

	 alším rozvojom v tejto oblasti, ktorý by viedol k hlbšej analýze, je modelovanie uvedených 

variácií a ucelený návrh rozšíreného Kalmanovho filtra spolo� ne s testovaním a analýzou 

výsledných odhadov. 
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Resumé: 

� lánek � eší problematiku náhrady inkadescentního zdroje sv� tla, halogenové letecké žárovky, 

v sestupovém náv� stidle APAPI a PAPI (Abbrivated Precision Approach Path Indicator) LED 

zdrojem sv� tla vysoké sv� telné ú� innosti (Luminous Efficacy). � lánek prezentuje výsledky 

pracovního týmu katedry Leteckých elektronických systém� , v rámci ov�� ení v� deckých postup�

ve sfé� e: realizovatelnosti náhrady halogenové letecké žárovky s LED zdrojem sv� tla vysoké 

svítivosti, viditelnosti sestupového náv� stidla v nehomogenním vzdušném prost� edí, konstruk� ní 

návrh sv� telné optické jednotky sestupového náv� stidla PAPI a APAPI s LED zdrojem sv� tla, 

zm�� ení kmito� tového spektra a distribu� ního diagramu sestupového náv� stidla s 

inkadescentním a LED zdrojem sv� tla. 

The paper solves a problematics of exchange the incandescent light source – halogen bulb in 

the approach lightning systems PAPI and APAPI (Abbreviated Precision Approach Path 

Indicator) to LED light source with high luminous efficacy. The paper presents the results of 

Department of Air Electrical Systems workgroup and their scientific methods in the sphere of 

exchanging standard halogen bulb to high luminous flux LED light sources in inhomogeneous 

atmosphere. In addition it shows LED PAPI and APAPI optical unit design, measuring of the 

frequency spectrum and its light distribution diagram with incandescent and LED Light 

sources. 
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1 Úvod 

Sv� telná sestupová soustava pro vizuální p�iblížení letadel na p�istání PAPI nebo APAPI je 

základním sv� telným prvkem letištních sv� telných soustav stálých i opera� ních vojenských 

letiš�  [� OS 174001], [� OS 174002]. Systém PAPI nebo APAPI zabezpe� uje (umož� uje) 

sv� telné vyhodnocení polohy letadla vzhledem k sestupové � á�e ve vertikální rovin�  v etap�

p�iblížení letadla na p�istání na bázi vizuálního kontaktu pilota se sv� tly sestupové soustavy. Je 

to vizuální srovnatelnost vyhodnocení polohy letadla ve vertikální rovin�  s elektronickým 

zobrazením sestupové � áry GP (Glide Path) na k�ížovém indikátoru CPI (Cross Pointer 

Indicator) systému p�ibližovacích maják�  ILS. Posádka letadla/pilot v noci za normálních 

pov� trnostních podmínek (VMC – Visual Meteorological Conditions) je schopná s využitím 

PAPI dokon� it p�ibližovací manévr následným bezpe� ným p�istáním i bez elektronické 

podpory GP. Za ztížených pov� trnostních podmínek (IMC Instrument Meteorological 

Conditions) PAPI napomáhá zkrátit adapta� ní � as zraku pilota po vylétnutí z mrak�  v ICAO 

CAT II a III, a tak zvýšit bezpe� nost, spolehlivost i kontinuitu letového provozu [1].  

Požadavek celosv� tové úspornosti elektrické energie (atomových, tepelných a vodních 

elektráren), jednozna� n�  sm� ruje k využití obnovitelných zdroj�  elektrické energie založené na 

fotovoltaických nebo hybridních fotovoltaických zdroj�  elektrické energie. Tato skute� nost 

požaduje i náhradu halogenové letištní žárovky s malou sv� telnou ú� inností LED zdrojem 

sv� tla typu SMD (Surface Monted Device) o vysoké svítivosti i sv� telné ú� innosti. Problém 

spo� ívá ve zna� né technické, elektronické i sv� telné odlišnosti halogenových letištních žárovek 

(jednoduchost, ale velmi malá sv� telná ú� innost) od SMD LED zdroj�  sv� tla, které jsou 

plošným zdrojem o r� zné chromati� nosti sv� tla, mají nesrovnatelnou konstruk� ní odlišnost od 

inkadescentních zdroj�  sv� tla, což vede k úplné p�estavba optické jednotky PAPI nebo APAPI, 

nutnosti ú� inného chlazení, avšak odm� nou je vysoká sv� telná ú� innost a využitelnost místního 

solárního panelu jako zdroje elektrické energie. 

Sv� tový výrobci letištních sv� telných systém�  ALS (Airport Lighting Systems) uvedli na trh 

systém APAPI pro opera� ní letišt� , ale maticovým rozmíst� ním (32 LED diod st�ední svítivosti) 

relativn�  velkých rozm� r�  (velká pasivní chladící soustava). Výše uvedené technické odlišností 

LED zdroj�  sv� tla od klasických halogenových letištních žárovek mají za následek požadavek 

komplexní p�estavby optické i zdrojové jednotky sestupového náv� stidla PAPI nebo APAPI.  

Skupina Radiolektronických systém�  K-206 své v� decko – výzkumní úsilí zam�� ila na využiti 

LED zdroj�  sv� tla typu SMD LED � ipu, respektive COB (Chip On Board) LED zdroj�  sv� tla 
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velmi vysokého sv� telného toku F  [cd]  a sv� telné ú� innosti K = F /P [cd/W = cd.sr.W-1]

v optické jednotce PAPI nebo APAPI. 

2 Teoretická � ást � ešeného problému – ur� ení viditelnosti 
sestupového náv� stidla PAPI nebo APAPI v nehomogenním 
vzdušném prost� edí po� íta� ovou podporou 

Vzdálenost R [m] navázání vizuálního kontaktu se sv� tly sestupových náv� stidel PAPI nebo 

APAPI s pilotem v etap�  p�iblížení na p�istání závisí na následujících veli� inách: svítivosti 

sv� telného náv� stidla I [cd] , meteorologické (dráhové) dohlednosti Dm [m] , prahovém 

kontrastu jasu pozadí Kp a na prahovém osv� tlení oka pilota/pozorovatele Ep [lx] . Je vyjád�en 

v implicitním matematickým vztahem, nazývaným též Allardovým zákonem: 

( ) m
p

Km D
E
I

RDR
p

-�
�
�

�
�
�
�

�
=- loglog. 2 (1)

Svítivost I udává prostorovou hustotu sv� telného toku F  zdroje sv� tla ve sm� ru p�iblížení 

letadla na p�istání v prostorovém úhlu W. Svítivost lze ur� it pouze pro bodový zdroj sv� tla, tj. 

pro zdroj, jehož rozm� ry jsou zanedbatelné v porovnání se vzdáleností R zdroje sv� tla PAPI 

nebo APAPI. Tato podmínka je vždy spln� na pro sv� telné sestupové náv� stidlo systému PAPI 

nebo APAPI a jejich viditelnosti v etap�  p�iblížení letadel na p�istání.  

P�ímé vyjád�ení viditelnosti sestupového náv� stidla R z rovnice (1) je nemožné (rovnice o dvou 

r� zných základech logaritmu), proto bylo nutné hledat odpovídající �ešení po� íta� ovou 

podporou ve vývojovém prost�edí MATLAB. Výsledkem �ešení je graficko – � íselné ur� ení 

hodnoty svítivosti I [cd]  v závislosti na viditelnosti sestupového náv� stidla R [m] v etap�

p�esného p�iblížení letadla na p�istání pro zadané hodnoty meteorologické dohlednosti Dm [m]

a prahovém kontrastu jasu pozadí Kp. Prahové osv� tlení oka pilota/pozorovatele Ep [lx]  pro 

denní a no� ní období, jakož i pro bílou a � ervenou barvu sv� tla jsou pevnou sou� ásti programu. 

Grafické zobrazení svítivosti zdroje sv� tla I v závislosti na viditelnosti sv� tla R je obr. 1. 

Hodnoty meteorologické dohlednosti Dm [m] , rozsahu stupnice viditelnosti sv� telného 

náv� stidla R [m] a prahového kontrastu jasu pozadí Kp se zadává zápisem do okének ovládacího 

panelu, viz. obr.2. 
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Programem ur� ená hodnota svítivosti zdroje sv� tla pro I. CAT ICAO p�istávacích minim je 

minimáln� I = 1,4.104 cd ve dne. K této hodnot�  má odpovídat minimální svítivost LED zdroje 

sv� tla I. 

3 Výb� r LED zdroje sv� tla 

Technologie výroby LED zdroj�  sv� tla v posledním desetiletí zna� n�  postoupila. Od klasických 

LED diod malé a st�ední svítivosti technologie sm� rovala k integrovaným LED zdroj� m sv� tla 

SMD typu COB (Chip on Board) o normalizovaných rozm� rech p�i r� zných hodnotách 

svítivostí, tj. od jednotek až k tisíc� m candel. Rozdíl mezi LED diodou a COB LED zdrojem 

sv� tla lze charakterizovat následovn� : 

1. Každá LED dioda je samostatnou elektrosou� ástkou. Pro získání požadovaného 

sv� telného výkonu (svítivosti) I [cd]  musí být spojeno do matice typu m x n nebo m x 

m LED diod i s p�ed�adnými odpory. Po elektrické stránce se matice skládá z 

r� znorodých sou� ástek, kde ani jednotlivé LED diody nemají shodné elektrické 

parametry, v d� sledku toho dochází u nich po ur� itém � ase k destrukci, což vede jednak 

ke zm� n�  svítivostí (rozhození svítivosti matice) a postupn�  k úplné poruše LED zdroje 

sv� tla. Po optické stránce je nutný upravit sv� telný paprsek každé LED diody 

Obr. 1: Grafické zobrazení svítivosti zdroje sv� tla I [cd] v závislosti na viditelnosti 

zdroje sv� tla R [m] – navázání kontaktu s pilotem se zdrojem sv� tla 

Obr. 2: �Ovládací panel programu pro výpo� et svítivosti sv� telného zdroje 
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„p�ídavnou optikou“ pro dosažení požadované sv� telné charakteristiky – distribu� ního 

diagramu.  

2. Zcela jiná je elektrická a sv� telná charakteristika SMD COB LED zdroj�  sv� tla. COB 

LED zdroje sv� tla lze p�irovnat integrovanému obvodu, který obsahuje, jak matici 

sv� tlo emitující prvky, tak jejich integrované p�ed�adné odpory. COB LED zdroj sv� tla 

je velice homogenní prvek se shodnými elektrickými vlastnostmi materiálu, tudíž 

nedochází u nich ke zni� ení jednotlivých prvk�  jako u matice LED. Po sv� telné stránce 

COB vyza�uje optický svazek kuželovitého tvaru s úhlem 135° na každou stranu, který 

není nutné dále upravovat jako u LED diody p�ídavnou optikou. Díky výrobní 

technologii lze COB sv� telné prvky vyráb� t v r� zných tvarech (pro široké uplatn� ní 

v b� žném život�  byl zaveden jednotný tvar, obr. 3) a výkonech od 1 až do 300 Watt� , 

r� zné barvy emitovaného sv� tla a s r� zným DC napájecím nap� tím. COB prvky mají 

proti LED maticím vyšší sv� telný výkon p�i stejném elektrickém p�íkonu. Navíc je u 

nich díky podkladní kovové desce zajišt� n lepší odvod ztrátového tepla. V blízké 

budoucnosti se o� ekává výroba COB zdroj�  sv� tla napájené se st�ídavým AC proudem. 

Konstruk� ní provedení COB LED zdroje sv� tla je obr. 3. Tvar a rozm� ry COB LED zdroje 

sv� tla bílé i � ervené barvy jsou normalizované. Výhodou stejných rozm� r�  COB LED � ipu 

emitující bílé a � ervené sv� tlo a spo� ívá v univerzálnosti jak držáku, tak aktivního, pasivního 

nebo kombinovaného chladicího systému. 

Pro osazení sestupového náv� stidla typu PAPI 95 293 firmy ELTODO byly vybrané následující 

typy COB LED zdroj�  sv� tla, viz Tab. 1. 

Obr. 3: Pohled na COB LED zdroj sv� tla (vlevo) – rozm� ry a provedení jsou shodné jak 

pro COB LED diodu emitující bílé sv� tlo i � ervené sv� tlo jsou shodné 
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COB LED zdroj sv� tla emitující bílé sv� tlo teplé 
barvy 

COB LED zdroj sv� tla emitující � ervené  sv� tlo 

Výrobce Shenzhen Vanq 
Technology Co., Ltd 

Výrobce Shenzhen Vanq 
Technology Co., Ltd 

Typ  VQ-P100W - warm 
white 

Typ VQ-P100W – red 

Vstupní nap� tí 30 – 34 V DC Vstupní nap� tí  30 – 36 V 

Vstupní proud 3,5 A Vstupní proud 2,45 A  

Sv� telný tok  8700 - 9700 lm Sv� telný tok  7000 – 8500 lm 

Vyza�ovací úhel  1200 Vyza�ovací úhel 1200 

Barevná teplota 2700 – 3500 K Vlnová délka sv� tla 630 nm 

Tab. 1: Hodnota prahového osv� tlení oka E0 v závislosti na barv�  sv� tla 

4 Spektrální charakteristiky zdroj �  sv� tla PAPI 

V sestupovém náv� stidle PAPI 95 293 firmy ELTODO zdrojem sv� tla je letištní halogenová 

žárovka typu OSRAM - Pk30d 200W emitující bílé sv� tlo teplé barvy. � ervené sv� tlo se 

získává pomocí � erveného filtru umíst� né v optické jednotce sestupového náv� stidla. 

Laboratorn�  zm�� ená spektrální charakteristika bílého sv� tla letištní halogenová žárovka typu 

OSRAM - Pk30d 200W je na obr. 4. 

Laboratorn�  zm�� ené spektrální charakteristiky vybraných COB LED zdroj�  sv� tla emitující 

bílé a � ervené sv� tlo jsou na obr. 5. 

Obr. 4: �Spektrální charakteristika halogenové žárovky OSRAM - Pk30d 200W 
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Na obr. 6 je znázorn� na požadovaná charakteristika svítivosti náv� stidel PAPI daná p�edpisem 

ICAO Annex 14, kde jsou znázorn� ny hodnoty minimální svítivosti v � erveném sektoru (v 

závorkách jsou hodnoty pro redukovanou soustavu APAPI). Hodnoty pro bílý sektor musí být 

minimáln�  dvakrát až šest a p� l krát v� tší než pro � ervený sektor. 

Na speciálním laboratorním pracovišti pro m�� ení hodnot osv� tlení sestupového náv� stidla bylo 

realizované komplex m�� ení hodnot osv� tlení E [lx]  sestupového náv� stidla v 2D zobrazení. 

Grafické uspo�ádání nam�� ených hodnot osv� tlení sestupového náv� stidla po p�epo� tení na 

hodnoty svítivosti v podob�  distribu� ního diagramu je na obr. 7. 

Obr. 5: ��Spektrální charakteristiky COB LED zdroj �  sv� tla 

Obr. 6: Charakteristika svítivosti sestupového náv� stidel p� edepsaná p� edpisem L – 14 
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Tento složitý kombinovaný matematicko – grafický proces poz� stávající z ru� n�  realizovaného 

m�� ení, programem �ízený matematický p�epo� et intenzity sv� tla [lx] na svítivost [cd] jakož i 

programem podporované grafické zobrazení distribu� ního diagramu sestupového náv� stidla, 

tvo�í základní proces pro sv� telné srovnání podobnosti sestupového náv� stidla s LED zdrojem 

sv� tla s reálným sestupovým náv� stidlem PAPI 95 293 firmy ELTODO halogenovou letištní 

žárovkou. Na základ�  po� etní a grafické podobnosti distribu� ních diagram�  lze zhodnotit (bylo 

zhodnocené) použitelnost nov�  realizovaného sestupového náv� stidla s LED zdrojem sv� tla. 

5 Laboratorní konstrukce optického systému sestupového 

náv� stidla s COB LED zdrojem sv� tla 

Na základ�  komplexní analýzy byla konstruk� n�  navržená a prakticky realizovaná optická 

jednotka sestupového náv� stidla s LED zdrojem sv� tla, obr. 8. Výsledky laboratorního m�� ení 

ukazují reálnost nahrazeni letištní halogenové žárovky v sestupovém náv� stidle PAPI nebo 

APAPI s COB LED zdrojem sv� tla. 

Obr. 7: �Grafické zobrazení p� epo� tených hodnoty osv� tleni svítivosti E [lx]  na svítivost 

I [cd] sestupového náv� stidla PAPI 
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6 Záv� r 

Výsledky v� decké práce, jakož i inženýrské výstupy v� etn�  realizovaných m�� ení p�evedené v 

rámci „Projektu pro rozvoj pracovišt�  K 206  - Komplexní letecký elektronický systém pro 

UAS“ ukazují reálnost náhrady klasického incadescentního zdroje sv� tla halogenové letištní 

žárovky s nízkou ú� inností s moderním LED zdrojem sv� tla typu COB s vysokou sv� telnou 

ú� inností K [lm/W].
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Laboratorní p � ípravek „DUOCOPTER“ 

Laboratory equipment „DUOCOPTER“ 

Ing. Radek Byst�ický, Ph.D. 

Katedra leteckých elektrotechnických systém� , Univerzita obrany, Brno, 

email: radek.bystricky@unob.cz

Resumé: 

� lánek se zabývá popisek konstrukce laboratorního p� ípravku nazvaného DUOCOPTER, který 

slouží jako � ízená platforma pro studium pohybu a chování bezpilotních prost� edk�  za letu v 

prost� edí omezeného prostoru laborato� e. Pohybující se platforma je osazená celou � adou 

senzor�  a umož� uje záznam vybraných parametr�  letu uložit respektive bezdrátovým spojem 

odesílat online do po� íta� e a sledovat tak odezvy na jednotlivé povely � ízení � i poruchy 

p� icházející z ven� í. 

The paper deals with description of laboratory multi-rotor helicopter measurement prototype. 

This prototype serves as a controlled flying platform allowing us spatially limited but complete 

3D movements. The laboratory model is equipped with various sensors in order to capture 

various flight parameters and wirelessly connected so the movement could be recorded and 

further analyzed allowing us to see the performance of the flight as well as influence of the 

outside world. 

1 Úvod 

Bezpilotní prost�edky se již celou �adu let stávají vd�� ným objektem celé �ady lidí, od 

oby� ejných RC modelá��  p�es v� dce, po firmy které je cht� jí využívat jako autonomní 

prost�edky pro p�enášení materiál� , nebo armáda jako autonomní prost�edky pr� zkumu � i 

pomocníky p�i evakuaci osob.  

P�ed � lov� kem, který se hodlá zabývat m�� ením parametr�  letu a vytvá�ením matematických 

model�  pohybu, obvykle stojí problém jak získat letová data bez nutnosti u� it se �ídit bezpilotní 

prost�edek. Mojí inspirací bylo zhlédnutí n� kolika videí, viz obrázek � . 1, která ale dle mého 

soudu �ešily celý problém jen z� ásti. 

V prvním p�ípad�  bylo �ízení provád� no bezdrátov�  na základ�  m�� ení polohy prost�edku 

kamerami v omezeném prostoru haly, což znamená, že mimo halu nebo v omezeném prostoru 

je létání neproveditelné. 



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

�����

Obr. 1: Zdroj inspirace pro vytvo� ení laboratorního p� ípravku 

V druhém p�ípad�  zase auto�i ne�ešili problém se samotnou váhou prost�edku, �ešili pouze jeho 

naklán� ní v prostoru, což ale bez uvažování vlastní váhy ztrácí význam, nebo�  smy� ky �ízení 

nejsou nalad� ny na konkrétní váhu a jejich zesílení nereflektuje skute� ný stav modelu. Navíc 

ne�ešili samotnou rotaci v kurzu, kterou je v reálné situaci pot�eba ovládat. 

Vzhledem k tomu, že nedisponuji rozsáhlými prostorami, jsem se rozhodl adoptovat druhou z 

možností a doplnit ji o možnost vertikálního pohybu. 

2 Popis konstrukce 

Prvotní idea je velmi dob�e patrná z obrázku � . 2 vlevo, kde je vid� t prvotní zámysl kardanových 

rám�  umož� ující pohyb ve dvou rovinách, a uprost�ed kluzný � ep, umož� ující pohyb kolem 

ty� e nejen ve t�etí rovin�  ale také umož� ující vertikální pohyb.  

    

Obr. 2: První prototypy sklopné plošiny  

(vlevo balzová studie proveditelnosti, vpravo hliníkové jednoosé zjednodušení) 

Balzová studie ale ukázala, že je pom� rn�  náro� né vytvo�it konstrukci dostate� n�  pevnou a 

p�itom rozm� rov�  malou. Proto byla celá idea zjednodušena a jeden z kardanových rám�  byl 
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odstran� n. Tím se celá konstrukce zjednodušila, ale zárove�  se automaticky p�edpokládá, že 

celá konstrukce bude osov�  symetrická, nebo�  se model m� že nakláp� t pouze v jedné a ne ve 

dvou rovinách. U symetrických konstrukcí1 ale tento fakt nep�edstavuje žádný problém. 

Obr. 3: Výrobní plány vytvo� ené v programu Microsoft Visio 

Základem mé konstrukce se tedy stal � ty�-rotorový model vrtulníku, který ale principieln�  m� že 

být rozší�en až na osmi-rotorový, s tím omezením že m� že být nakláp� n pouze v jedné rovin� . 

Ob�  studie ukázaly celou �adu technologických problém� , které bylo nutné vy�ešit, a vytvo�it 

výrobní plány viz obrázek � . 3, podle kterých by se dal p�ípravek vyrobit. 

Jednou z nejv� tších otázek bylo jaké materiály zvolit pro konstrukci jednotlivých prvk� , aby 

byla konstrukce pevná, ale zase ne p�íliš t� žká. Volba nakonec padla na duralové profily a 

desky, nebo�  výroba jednoho respektive dvou desek z uhlíkových vláken by byla neúm� rné 

drahá. Samotné nosníky se na skute� ných prost�edcích obvykle vyrábí z duralu nebo uhlových 

trubek. Zvýšená váha pak kompenzuje chyb� jící � ásti kostry modelu a zát� ž, kterou by 

prost�edek v reálné situaci nesl. 

Celá tato konstrukce je kluzn�  uložena na hliníkovou ty�  a upevn� na na závaží, které zabra� uje 

p�evržení celé konstrukce. Díky kluznému uložení na ty� i se celý systém m� že vertikáln�

pohybovat i rotovat, � ímž odstra� uje nevýhody konstrukce, která sloužila jako vzor. 

                                                 
1 Drtivá v� tšina vícemotorových vrtulník�  je takto více mén�  konstruována 
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3 Elektronické vybavení 

Samotná konstrukce ale musí být dopln� na o elektronické prvky a samotné motory s vrtulemi. 

Jako první je pot�eba vy�ešit otázku vzletové hmotnosti, respektive se alespo�  pokusit ji 

odhadnout a na základ�  této odhadnuté hmotnosti vybrat dostate� n�  silné motory. Po mnoha 

m�� eních a pokusech v m�� ením statického tahu vrtulí moje volba padla na motory Axi 2814/20 

které se parametrov�  shodovali s mými pot�ebami. 

    

Obr. 4: Motor Axi 2814/20 a jeho tabulkové parametry 

Jedním z nejzajímav� jších technických parametr�  pro�  však byl tento motor koupen, byl údaj 

získaný z internetových diskuzí, ze kterých vyplívalo, že se s tímto motorem dá p�í použití 

vrtule 14''x4,7'' dosáhnout hodnoty tém��  dvou kilogram�  na jeden motor. 

Obr. 5: Motor Axi s karbonovou vrtulí 14''x4,7'' a 40A regulátorem 

Jako �ídící jednotka otá� ek motoru byl použit ESC regulátor Eflite 40A, viz obrázek � . 5 

respektive � . 6, který díky maximální hodnot�  proudu 40A p�edstavuje dostate� nou zálohu pro 

p�ípadné proudové špi� ky a je prodáván na rozdíl od konkurence v dob�e uchylitelném 

hliníkovém pouzd�e. 



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

�����

Do kompletního letuschopného modelu ješt�  schází RC p�ijíma�  a hlavní �ídicí jednotka 

modelu. Jako RC p�ijíma�  jsem zvolil Futabu R6008, což je osmi-kanálový p�ijíma�  posta� ující 

k �ízení maximáln�  6 kanál�  hlavní �ídící jednotky Flip MWC 1.5. 

   

Obr. 6: Elektronické prvky p � ípravku  

(zleva p� ijíma�  Futaba R6008, ESC regulátor Flite 40A, � ídící jednotka Flip MWC 1.5 

Samotná �ídící jednotka je bohužel velmi primitivní a v tuto chvíli umož� uje pouze �ízení 

samotného modelu, respektive jeho stabilizaci ve vodorovné pozici. Není osazen žádným 

sníma� em umož� ujícím m�� it výšku letu, orientaci v kurzu, neumož� uje ani p�ipojení dalších 

periferií atd. Nicmén�  se jedná o velmi levnou �ídící jednotku pro prvotní pokusy. 

Obr. 7: Hotový laboratorní p� ípravek  

Ve velmi blízké budoucnosti tak bude tato deska vym� n� na za desku Naze32, která již 

umož� uje m�� it výše zmín� né chyb� jící letové veli� iny, nebo p�ipojit celou �adu dodate� ných 

senzor�  komunikujících po sb� rnici RS232 � i I2C a tím prakticky eliminovat pot�ebu dalších 

složitých externím sníma��  letových dat. Navíc se tato �ídící jednotka dá nastavit tak, aby 
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interní letová data byla ukládána do vnit�ní pam� ti a následn�  stažena po sb� rnici USB, � i za 

využití sériové linky bezdrátov�  p�enesena do po� íta� e v reálném � ase. 

Kompletn�  sestavený laboratorní p�ípravek je zobrazen na obrázku � . 7. Bohužel takto 

sestavený neumož� uje napájet další m�� ící prvky, a proto bude dopln� n ješt�  o rozvodnou 

desku, která tento nedostatek odstraní. 

4 Provedená m�� ení 

Krom�  samotného m�� ení letových dat, jsem p�ípravek respektive jeho prototypové p�edch� dce 

použil k n� kolika m�� ením, které se zabývali výb� rem vhodného typu motoru a následn�  pak 

výb� rem správného páru motor-vrtule. M�� ení jednozna� n�  ukázali, že neexistuje jednoduché 

pravidlo jak zvolit vhodnou kombinaci.  

    

Obr. 8: M �� ení tahových charakteristik vrtulí  

Naopak je pot�eba pro danou hmotnost modelu volit velikost vrtule experimentáln�  tak, aby 

proud tekoucí do motoru v režimu visení byl minimální. P�i vhodné volb�  vrtule pro daný model 

a motor lze získat i 2-3 násobn�  delší � asy letu, viz obrázek � . 8. Vzhledem k úspo�e elektrické 

energie touto cestou se naopak naprosto neefektivní zdá snižování p�íkonu m�� ící soustavy, 

která z celkového proudu tekoucího z akumulátoru využívá pouhý zlomek. 

Dalším zjišt� ním bylo, že je výhodn� jší použít pr� m� rov�  v� tší vrtule s menším stoupáním, než 

naopak. D� sledkem bylo op� tovn�  výrazn�  zvýšený odb� r proudu z akumulátoru. 

5 Záv� r 

Laboratorní p�ípravek potvrdil možnost použití jednoduché sklopné platformy nejenom pro 

studium pohybu a chování bezpilotních prost�edk�  za letu v prost�edí omezeného prostoru 

laborato�e, ale i dalším m�� ením souvisejícím s návrhem skute� ného létajícího prost�edku. S 

využitím vhodného m�� ícího systému, ideáln�  integrovanému do desky � ídicí jednotky, lze 

provád� t rychlá a bezdrátová m�� ení pohybu. 
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Resumé 

V praktických aplikáciách, kde sú � asto kladené vysoké nároky na rýchlos�  spracovania 

signálov, nízku výpo� tovú náro� nos�  a zárove�  ú� innos�  algoritmu, si stále nachádzajú svoje 

uplatnenie jednoduché spôsoby spracovania meraných signálov rôznych fyzikálnych veli� ín. 

� lánok pojednáva o výpo� tovo nenáro� ných spôsoboch zníženia šumových parametrov 

inerciálnych „low cost“ senzorov založených na viacnásobnom snímaní meranej fyzikálnej 

veli� iny, prípadne na vhodnom polohovaní senzora. Dôkaz funk� nosti a efektívnosti 

navrhovanej metódy je overená pomocou praktického merania lineárneho zrýchlenia s využitím 

akcelerometrov. Analyzovaná metóda je aplikovate�ná na široké spektrum senzorov. 

In practical applications where high demands on signal processing speed, low computational 

demandingness and also algorithm efficiency are often required, simple approaches of 

measured signal processing of various physical quantities still find their place. The article deals 

with the computational undemanding methods of noise parameters of inertial low-cost sensors 

reduction based on the multiple sensing of a measured physical quantity, eventually on the 

suitable sensor positioning. Functionality and efficiency of the proposed methodology is 

verified by means of an experimental measurement of a linear acceleration using 

accelerometers. The analysed method can be applicable for a wide range of sensors. 

1 Úvod 

Ur� ovanie letových parametrov a súvisiace zvyšovanie kvality a presnosti informácie 
poskytovanej senzormi je dôležité nielen v oblasti konven� ného letectva, 
ale aj pri bezposádkových dopravných prostriedkoch (UAV). Pri vývoji UAV je stále ve� mi 
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dôležitým faktorom nízka hmotnos� , malé rozmery použitej senzorovej techniky a zárove�
� oraz vyššie nároky na presnos�  a kvalitu meraných veli� ín. Miniaturizácia senzorov, 
ako aj znižovanie výrobných nákladov, bohužia� � asto spôsobujú zhoršenie presnosti 
a šumových parametrov senzorov, a preto je nevyhnutné merané signály dôkladne spracova� . 
Pri stabilizácii a riadení malých UAV ako celku, alebo ich � astí, napr. kamerových plošín, sa 
� asto využívajú malé, lacné mikrokontroléry s obmedzeným výpo� tovým výkonom, v dôsledku 
� oho je potrebné navrhova�  jednoduché a rýchle algoritmy � íslicového spracovania signálov 
[1]. Za najjednoduchší � íslicový filter môžeme považova�  priemerovanie vzoriek, ktoré bolo 
v rôznych variáciách využité aj vo vykonaných experimentoch [2]–[4]. 

2 Teória 

Pre riadenie lietadiel je najdôležitejšia znalos�  uhlových rýchlostí, lineárnych zrýchlení 
a polohových uhlov zvoleného prostriedku. Tieto informácie získavame z inerciálnych 
senzorov, a to gyroskopov, akcelerometrov a magnetometrov [5]. Pri zdvojení 
(alebo aj viacnásobnom použití) jednotlivých senzorov je možné dosiahnu�  zna� né zníženie 
pomeru signál/šum. Pri použití n-tice senzorov je šum možné potla� i�  súhlasným alebo 
antiparalelným zapojením senzorov. Spôsoby polohovania zdvojených akcelerometrov, resp. 
magnetometrov, ilustruje obr. 1 a), 1b), usporiadanie gyroskopov znázor� uje obr. 1. c) a d). 

Obr. 1: Súhlasné a antiparalelné zapojenie dvojice senzorov 

Pre vyhodnotenie a porovnanie šumových parametrov ur� íme smerodajnú odchýlku – 
amplitúdu šumu. Pri spracovaní signálu z n sníma� ov a ur� ení výslednej hodnoty 

ako aritmetického priemeru z n sníma� ov, predpokladáme šum výsledného signálu n -krát 
menší: 

n
AAA

nA xnxx
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�++
= 21)( (1)
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Kde Ax1, Ax2... Axn sú zrýchlenia z akcelerometra s poradovým � íslom 1, 2... n snímajúceho 
zrýchlenie v osi x, pri� om n je po� et senzorov, v našom prípade po� et akcelerometrov, � 1, � 2,... 
� n predstavuje odpovedajúcu smerodajnú odchýlku šumu sníma� a s poradovým � íslom 1, 2... n
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Obdobné vz� ahy potom platia aj pre akcelerometre snímajúce zrýchlenie v osi y. 

�

� Obr. 2: Ur � enie pozd�žneho sklonu 

Pre jednoduchos�  sa budeme zaobera�  meraním lineárneho zrýchlenia a ur� ením pozd�žneho 
sklonu zo zložiek tiažového zrýchlenia snímaného v jednotlivých osiach citlivosti 
akcelerometra: 

�
�
�

�
�
�
�

�
=

y

x

A

A
atanJ (3)

kde Ax a Ay sú zložky zrýchlenia v jednotlivých osiach citlivosti. 

Pri meraní uhlov v zapojení pod� a obr. 2 a) v rozsahu ± 30° sa nachádzame v prevodovej 
charakteristike osi y akcelerometra na úseku s najnižšou citlivos� ou. Z dôvodu zlepšenia 
presnosti je vhodnejšie využi�  zapojenie ilustrované na obr. 2 b). Pri zapojení pod� a Obr. 2 b) 
sú akcelerometre umiestnené tak, že pri nulovom nato� ení objektu sú osi citlivosti 
akcelerometra pooto� ené vo� i horizontálnej rovine o uhol 45°. Pozd�žny sklon �  sa v tomto 
rozložení akcelerometrov ur� uje nasledovne:  

4
atan

p
J -�

�
�

�
�
�
�

�
=

y

x

A

A
(4)

Aj v tomto prípade sú Ax a Ay zložky zrýchlenia v jednotlivých osiach citlivosti. 

Po� as merania sa ale nachádzame na prevodovej charakteristike akcelerometra v oblasti, 
kde jednotkovej zmene uhla nato� enia na vstupe odpovedá najvä� šia zmena zrýchlenia 
na výstupe, teda v oblasti s najvä� šou citlivos� ou. 

3 Experiment 

Prakticky bolo zrealizované meranie tiažového zrýchlenia a následný výpo� et uhla nato� enia 
(pozd�žneho sklonu) pri dvojnásobnom zálohovaní senzora (n=2) – akcelerometra ADXL 213. 
Akcelerometre boli napájané stabilizovaným napätím 3,3 V. Dvojica akcelerometrov bola 
pripevnená na oto� nej plošine, ktorá umož� ovala rotáciiu okolo osi kolmej na tiažové 

� � � 	
 �� �� � � � � �
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zrýchlenie. Uhlové nato� enie sa menilo v rozsahu –180° až +180° s krokom 5°, pri� om 
v statickej polohe sa odobralo 100 vzoriek pri vzorkovacej frekvencii 100 Hz. Dáta boli 
spracovávané mikrokontrolérom Arduino Duemilanove a zaznamenávané do súboru na 
pamä� ovú kartu. Pre analýzu a porovnanie šumových vlastností jednotlivých druhov 
spracovania signálu bola vypo� ítaná smerodajná odchýlka uhla pozd�žneho sklonu. Bol 
vypo� ítaný priemer z dvoch nezávislých akcelerometrov, k�zavý priemer s ve� kos� ou okna dve 
vzorky na údajoch z každého akcelerometra osobitne, ako aj priemer vypo� ítaný z hodnôt 
k�zavého priemeru z jednotlivých akcelerometrov. Výsledky experimentu ilustrujú obr. 3 – 6. 

Merania boli realizované s tromi akcelerometrami: 1, 2 a 3. Akcelerometre 1 a 2 boli umiestnené 
pod� a obr. 1 a). Uhol pozd�žneho sklonu bol ur� ený na základe vz� ahu (3) (obr. 2 a)). 
Akcelerometer 3 bol pooto� ený vo� i akcelerometrom 1 a 2 o 45° (obr. 2 b)). 

Na obr. 3 je priebeh smerodajnej odchýlky pozd�žneho sklonu vypo� ítaného z údajov 
akcelerometra 1 a 2 znázornený ako � 1 a � 2. Pri tomto rozložení sa realizovali dva druhy 
vyhodnotenia meraného uhla: 

1. Jednotlivé hodnoty zrýchlenia z dvoch akcelerometrov – Ax1 a Ax2 sa s� ítali a bol 
vypo� ítaný ich aritmetický priemer. Predpokladané potla� enie šumu bolo na hodnotu 

0,707, resp. 2/1  z pôvodnej hodnoty. Praktickým experimentom sa overilo, že došlo 
k zníženiu amplitúdy šumu zhruba na hodnotu 0,70-násobku z pôvodnej hodnoty šumu � 1, 
takže je možné skonštatova� , že viacnásobným snímaním tej istej meranej veli� iny 
pomocou viacerých sníma� ov sa podarilo zníži�  hodnotu šumovej zložky pod� a vz� ahu 
(1). Priebeh smerodajnej odchýlky na obr. 3 znázor� uje priebeh ozna� ený ako � 12. 
Následne sa vypo� ítal priemer z už vypo� ítaných dvoch hodnôt k�zavých priemerov. 
V tomto prípade bolo potla� enie šumu najintenzívnejšie, takmer dvojnásobné, na hodnotu 
0,5-násobku z pôvodnej hodnoty, ako je vidie�  na priebehu smerodajnej odchýlky 

12
s

na obr. 3. 

Obr. 3: Závislos�  amplitúdy šumu od uhla nato� enia pri použití dvojice senzorov 

(priemerovanie realizované po s� ítaní výstupných signálov senzorov) 
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2. Odoberali sa vzorky z jednotlivých akcelerometrov 1 a 2 a realizoval sa k�zavý priemer 
s ve� kos� ou okna 2 vzorky (nastane oneskorenie vo výstupných dátach v zrýchlení o jednu 
vzorku) samostatne pre akcelerometer 1 a akcelerometer 2, ako je vidie�  na Obr. 4 
v priebehoch ozna� ených ako 

1
s  a 

2
s . Pri filtrovaní sa dosiahlo porovnate� né potla� enie 

šumu pri oboch akcelerometroch. Došlo k zníženiu šumu �  zhruba na hodnotu 0,70-
násobku z pôvodnej hodnoty šumu � 1. 

Obr. 4: Závislos�  amplitúdy šumu od uhla nato� enia pri použití dvojice senzorov 

(priemerovanie realizované pre každý senzor samostatne) 

3. Boli realizované merania s dvojzložkovým akcelerometrom – akcelerometer 3, 
s rozložením osí zodpovedajúcim obr. 2. b). Priebeh smerodajnej odchýlky v uhle 
pozd�žneho sklonu (na obr. 5. znázorneného ako � 3) je v tomto zapojení, � o sa týka hodnôt, 
ve� mi podobný priebehu akcelerometrov 1 a 2, ale je vo� i nim fázovo posunutý o 45°. 
Za predpokladu merania uhlov v rozsahu ±30° je v takomto usporiadaní možné dosta�  sa 

Obr. 5: Závislos�  amplitúdy šumu od uhla nato� enia pri netradi� nom usporiadaní 
senzorov (pooto� enie o 45°) 
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do oblasti, v ktorej je šum v meranom uhle (aj zrýchlení) menší. Smerodajná odchýlka 
po vypo� ítaní k�zavého priemeru 

3
s  pri tomto zapojení je znázornená na obr. 6. Pre 

porovnanie je v tom istom obrázku znázornené aj meranie s akcelerometrom 1 – 1s
a meranie, kde sa realizoval priemer z už vypo� ítaných hodnôt k�zavých priemerov 
z akcelerometrov 1 a 2 – 

12
s . 

Pri filtrovaní pomocou k�zavého priemeru nám vznikne � asové oneskorenie výstupných vzoriek 
filtra o (m–1) vzoriek, kde m je ve� kos�  okna pre k�zavý priemer. [2] 

4 Záver 

Pre potreby zníženia šumových parametrov senzorov boli otestované zapojenia so zdvojenými 
senzormi: dva (prípadne aj viac) senzorov tej istej meranej veli� iny. Priemerovaním výstupných 
hodnôt viacerých senzorov sa znížila amplitúdu náhodného šumu nasledovne: využitím 
k�zavého priemeru s ve� kos� ou okna len 2 vzorky, alebo priemerovaním údajov z dvoch 
senzorov, bolo dosiahnuté potla� enie šumu na 70 % pôvodnej hodnoty. Amplitúda šumu je pri 

priemerovaní z n senzorov zníženán –krát. Najefektívnejšia sa ukázala metóda, pri ktorej sa 
priemerovali hodnoty z dvoch senzorov, ktorých dáta boli už predspracované k�zavým 
priemerom. Pri dvojici senzorov a k�zavom priemere s ve� kos� ou okna dve vzorky sa potla� ila 
amplitúda náhodného šumu na polovicu. Pri využití vä� šieho po� tu senzorov dosiahneme 
výraznejšie potla� enie šumu. Viacnásobné snímanie meranej veli� iny (pre n>2) prináša okrem 
možnosti zlepšenia šumových parametrov aj možnos�  zálohovania, diagnostiky a prípadného 
odpojenia nesprávne fungujúceho senzora. Po vyhodnotení nefunk� nosti, alebo poruchy 
senzora a jeho odpojení z meracieho re� azca, môžu by�  aj na	 alej poskytované správne 
informácie o meranej veli� ine na základe meraní ostatných senzorov [6]. Analyzované spôsoby 
spracovania signálov sú okrem inerciálnych senzorov aplikovate� né aj na široké spektrum 
sníma� ov iných fyzikálnych veli� ín, ako napr. u tlakomerov pri ur� ovaní tlaku paliva � i 
teplomerov pri meraní teploty v leteckých turbokompresorových motoroch, pri meraní otá� ok 
a pod. 
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Resumé: 

P� ísp� vek se zabývá návrhem modernizace avionického vybavení vrtulníku Mi-171Š ve 

výzbroji A� R. V � lánku je nejprve analyzován naviga� ní systém vrtulník�  Mi-171Š a posléze 

je navržena náhrada stávajícího dopplerovského m�� i� e rychlosti a úhlu snosu DISS-32-90AE 

novým dopplerovským senzorem rychlosti CMA-2012. Experimentální � ást potom popisuje 

návrh technické realizace zástavby senzoru i vliv demontáže p� vodního systému a zástavby 

vybraného senzoru na t� žišt�  vrtulníku. 

The article deals with the proposal of avionics equipment modernization of Mi-171Sh 

helicopters in service of the Czech Armed Forces. Theoretical part analyses the Mi-171Sh 

navigation system and proposes a replacement of the outdated Doppler velocity and drift 

angle measuring system DISS-32-90AE by a new Doppler velocity sensor CMA-2012. 

Following experimental part presents the proposal of the sensor technical implementation as 

well as the influence of the original system disassembly and the new sensor implementation 

on the helicopter centre of gravity. 

1 Úvod 

Katedra leteckých elektrotechnických systém�  Univerzity obrany vzd� lává studenty rovn� ž v 

oblasti radioelektronických systém� , tedy v oblasti palubních systém�  komunikace, navigace 

a p�ehledu, dopplerovské naviga� ní systémy 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 Radioelektronické 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 analýzu naviga� ního systému vrtulník�  Mi-171Š ve výzbroji A� R a návrh 

modernizace dopplerovského naviga� ního systému vrtulníku Mi-171Š ve výzbroji A� R [1]. 
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2 Naviga� ní systém vrtulníku Mi-171Š 

Vrtulníky Mi-171Š provozované v A� R lze rozd� lit na stroje se sklopnou hydraulickou 

rampou a na stroje s dvojdílnými, do strany otevíratelnými, vraty. Vrtulníky bez sklopné 

rampy nebyly modernizovány a jsou vybaveny standardním naviga� ním vybavením 

dodávaným výrobcem ze závodu v Ulan-Ude. Ostatní vrtulníky se sklopnou rampou byly 

postupn�  modernizovány a vybaveny novým naviga� ním vybavením státním podnikem LOM 

Praha. Tyto vrtulníky jsou vybaveny systémem plánování a optimalizace letu (FMS). FMS 

využívá signály z naviga� ních senzor�  (GNSS, INS, DVS) k ur� ení polohy letadla a vede 

letadlo dle letového plánu. K ovládání FMS se využívá jednotka CDU (Control Display Unit). 

Jednotka CDU sestává z panelu, který obsahuje klávesnici a displej. Naviga� ní údaje z FMS 

se zobrazují pilot� m na multifunk� ních displejích MFD [2]. 

Ve všech FMS se nachází naviga� ní databáze. Naviga� ní databáze obsahuje � ásti, ze kterých 

je vytvá�en letový plán. Hlavní d� raz je tedy p�i plánování letu kladen na co nejhospodárn� jší 

využití paliva, minimalizaci pracovního vytížení osádky a redukci celkových náklad�  na 

provoz. Nejekonomi� t� jší spot�eba paliva je dosažena tím, že FMS doporu� uje v jednotlivých 

fázích letu optimální nastavení letových parametr� . Obecn�  systém dosahuje velkých 

p�esností p�i �ízení motorového systému a pohybu po naplánované trase. Naviga� ní databáze 

je definována dle standartu ARINC-429. Každá FMS obsahuje pouze podmnožinu dat, 

vztahující se k možnostem použitého systému. Naviga� ní databáze je obvykle aktualizována 

každých 28 dní. Tímto je zajišt� na aktuálnost obsahu databáze. 

Vrtulníky s modernizovaným avionickým systémem jsou vybaveny systémem pro plánování a 

optimalizaci letu vyráb� ným firmou Esterline. Jedná se o nov� jší generaci FMS, která vychází 

z úsp� šného modelu CMA-900 FMS/GPS a CMA-3000. Nov� jší model CMA-9000 je 

hlavním systém integrujícím všechny naviga� ní prost�edky na vrtulníku. Využívá zobrazovací 

jednotku ARINC-739 MCDU pro standardní zobrazení a ovládání ostatních p�ipojených 

systému jako ACARS, ACMS, SATCOM. Slouží i pro zobrazení informací z radiostanic a 

jejich ovládání.  Umož� uje také p�ipojení senzor�  GPS, INS, DME, EGI a DVS. Informace 

poskytované senzory spolu s informacemi o kurzu letadla, vzdušné rychlosti a výšce jsou 

využívány k ur� ení polohy vrtulníku v prostoru. Údaje o poloze se používají k navigaci 

b� hem letu dle letového plánu.  

CMA-9000 má velice ú� inný systém vnit�ní kontroly, který garantuje jeho bezpe� ný provoz 

v� etn�  podrobné kontroly provozuschopnosti po zapnutí systému. St�ední doba mezi 

poruchami MTBF je 9499 hodin p�i teplot�  v kabin�  letadla 30°C. CMA-9000 je vybavena 
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lithiovou baterií, která se používá pouze pro uchování aktuálního � asu. FMS je také vybavena 

vestav� ným testem instalovaných systém�  bez nutnosti dalšího testovacího za�ízení. 

Vestav� ný test monitoruje integritu naviga� ní databáze každých patnáct minut od zapnutí 

systému a informuje o jakémkoliv vzniklém problému. FMS dosahuje požadované p�esnosti 

p�i provozu na civilních tratích typu RNAV (Required Navigation Performance) a využívá 

leteckou naviga� ní databázi typu Jeppesen [3]. 

CMA-9000 umož� uje propojení se všemi sou� asnými komer� n�  dostupnými naviga� ními 

systémy. Na základ�  p�ítomnosti naviga� ních systém�  ve vrtulníku je schopna ur� ovat polohu 

dle p�íslušných mód� . Naviga� ní módy jsou dle pot�eby voleny uživatelem, nebo automaticky 

FMS dle priority na základ�  p�esnosti ur� ování polohy. CMA-9000 je schopna p�ijímat 

informace z následujících externích naviga� ních systém�  [3]: 

· GPS Global Position System (Globální naviga� ní systém),  

· EGI Embeded GPS INS (Vestav� ný systém satelitní a inerciální navigace), 

· DME Distance Measuring Equipment (M�� i�  vzdálenosti), 

· NAV Navigation (Navigace), 

· ADF Automatic Direction Finder (Automatický radiový kompas), 

· ADC Air Data Computer (Aeorometrická centrála), 

· DVS Doppler Velocity Sensor (Dopplerovský senzor rychlosti), 

· AHRS Attitude Heading Reference System (Polohový a kurzový referen� ní systém), 

· APIRS Aircraft Piloting Inertial Reference System (Letecký pilotážní inerciální 

referen� ní systém), 

· TACAN Tactical Air Navigation System (Taktický letecký naviga� ní systém UHF), 

· IRS Inertial Reference System (Iner� ní referen� ní systém), 

CMA-9000 p�ijímá data od EGI nebo od magnetického kompasu a pravé vzdušné rychlosti a 

barometrickou výšku z aerometrické centrály. Dále je schopna sdílet data s ostatními 

externími za�ízeními jako jsou: odpovída� e, radiostanice, informace o horizontálních 

situacích, digitální mapy (DMAP), systémy zjiš� ování osob, letadlové systémy sledování 

stavu letadla (ACMS), palubní telefony, elektronické informa� ní naviga� ní systémy (EFIS), 

palubní zapisova� e dat (REC), meteorologické radary (WXR), globální naviga� ní systémy 

(GNSS), za�ízení radiového boje (EW), vysíla� e nouzových signál�  (ELT) a �ízení dodávky 

paliva (FC). S uvedenými za�ízeními je daná FMS schopna komunikovat, pokud jsou v 

avionickém vybavení vrtulníku. FMS komunikuje i s jednotkou datového p�enosu (DLU), 

která slouží pro pln� ní a stahování naviga� ních dat. 
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Obr. 1: Schéma propojení navigace s FMS na vrtulníku Mi-171Š [4] 

Na obr. 1 je v levé � asti FMS, která integruje celý avionický systém. Na ni jsou p�ipojeny 

shora: naviga� ní p�ijíma�  (NAV-4500), palubní dálkom� r (DME-4000), dva multifunk� ní 

displeje (MFD-255EF), aerometrická centrála (AD 32), naviga� ní p�ijíma�  GNSS (CMA 

3024), vysíla�  nouzových signál�  (ELT 503), jednotka datového p�enosu 

(Targa PDP/3), digitální mapa (DMAP), displeje digitální mapy (MDU 268), ovládací panel 

naviga� ního p�ijíma� e (G 7612), záložní indikátor dálky DME (IND 42), dva p�evodníky 

(LUN 1794) a ovládací pult odpovída� e (ELT CTL).   
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3 Náhrada dopplerovského m�� i� e DISS-32-90AE 

Základní funkci Dopplerova m�� i� e je neustálé ur� ování vektoru tra� ové rychlosti. M�� i�

pracuje na principu Dopplerova jevu. Tento jev je založen na principu zm� ny p�ijímaného 

kmito� tu zp� sobeného pohybem vrtulníku v prostoru. Pokud se vrtulník pohybuje a 

Doppler� v m�� i�  vysílá nosný kmito� et f0, potom je p�ijíma� em m�� i� e p�ijímán kmito� et f0

s p�ír� stkem Dopplerova kmito� tu fd. Hodnota kmito� tu fd je p�ímo úm� rná rychlosti letu 

vrtulníku [5].  

Nejv� tší výhodou Dopplerova m�� i� e je jeho autonomní funkce a spolupráce pouze 

s nezávislými naviga� ními za�ízeními na palub�  vrtulníku. Mezi další výhody pat�í malé 

výkonové požadavky, nízká detekovatelnost vyza�ované energie (úzké laloky), funkce za 

všech pov� trnostních podmínek, p�esná informace o pr� m� rné rychlosti, použitelnost nad 

zemí i nad vodní hladinou, výhodné m�� ení velice malých rychlostí a žádná p�edletová 

nastavení. Hlavní nevýhodou dopplerovských m�� i��  v autonomním režimu je vyžadování 

informací z gyromagnetického kompasu (GMK), gyroskopické vertikály nebo inerciálního 

naviga� ního systému (INS). Mezi další nevýhody pa�í degradace informace o poloze 

s prolet� nou vzdáleností a nad klidnou vodní hladinou.  

D�íve p�edstavoval dopplerovský naviga� ní systém n� kolik blok�  o celkové hmotnosti cca 

100 kg. St�ední vysílaný výkon se pohyboval v jednotkách až desítkách watt� , p�íkon celé 

soupravy byl okolo 1500 watt� . To je p�ípad i p� vodního dopplerovského naviga� ního 

systému na vrtulníku Mi-171Š s ozna� ením DISS-32-90AE, který je ur� en k nep�etržitému 

automatickému ur� ování tra� ové rychlosti a úhlu snosu. Sou� asn�  se z vektoru rychlosti 

p�epo� ítávají sou�adnice vrtulníku.  

Dopplerovský m�� i�  DISS se ve vrtulníku Mi-171Š skládá z n� kolika blok� , viz obr. 2. 

Ve vysokofrekven� ním bloku je vysílací kmito� et z magnetronu veden vlnovodem na 

dvouzrcadlovou parabolickou anténu a vysílán proti zemi. Odražený signál je porovnán se 

vzorkem vysílaného signálu ve sm� šova� i a výsledkem je kladný nebo záporný p�ír� stek 

kmito� tu signálu fd. Jelikož se vrtulníky mohou pohybovat dozadu (couvání), 

je nezbytné m�� ení rychlostí kolem nulové a záporné rychlosti letu vrtulníku. Proto DISS 

využívá t�í lalokový systém. Tímto �ešením je zabezpe� eno vypo� ítávání plného vektoru 

rychlosti.  

Kmito� ty fd se p�ivádí do vyhodnocovacího za�ízení (analogový po� íta� ), který 

se skládá ze dvou základních obvod� . Nejd�íve se vypo� ítají složky vektoru tra� ové rychlosti 

v pravoúhlém sou�adnicovém systému spojeném se sou�adnicovým systémem vrtulníku. Poté 
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je �ešen p�epo� et složek vektoru tra� ové rychlosti spojených s vrtulníkem do pravoúhlého 

vodorovného sou�adnicového systému vzhledem k velikosti úhl�  podélného náklonu 

a p�í� ného sklonu. Úhly náklonu a sklonu jsou do systému p�ivád� ny z levého um� lého 

horizontu AGB-3K.Vypo� ítané hodnoty vektoru rychlosti se p�ivád� jí ve form�  analogových 

stejnosm� rných nap� tí na indikátory [6].   

Obr. 2: Složení soupravy DISS-32-90AE [6] 

Sou� asné dopplerovské systémy jsou tvo�eny jedním blokem (senzorem), který má hmotnost 

jednotek kilogram� . St�ední vyza�ovaný výkon se pohybuje v desítkách miliwatt� . Senzory 

vysílají bu�  se spojitou vlnou, nebo s kmito� tov�  modulovanou spojitou vlnou. Senzory 

komunikují s FMS pomocí palubních sb� rnic, nej� ast� ji MIL-STD-1553 a ARINC-429.  

Na sníma�  je ovšem kladena celá �ada � asto i protich� dných požadavk� . 

Pro plnou náhradu dopplerovského m�� i� e DISS-32-90AE na vrtulníku Mi-171Š byly na 

základ�  zkušeností p�íslušník�  223. letky opravy letecké techniky z provozu a oprav vrtulník�

Mi-171Š s nahrazovaným systémem DISS stanoveny tyto požadavky: 

· kompatibilita s FMS použitou na vrtulníku Mi-171Š, 

· vysoká p�esnost m�� ení, 

· vysoká spolehlivost vyjád�ená st�ední dobou mezi poruchami (MTBF),  

· dlouhá životnost senzoru omezená pouze životností vrtulníku,  

· nízké náklady na údržbu,   

· malá hmotnost použitého senzoru, 

· možnost provád� ní vestav� ných kontrol s vysokou detekcí závad.  
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Na základ�  uvedených požadavk�  byl proveden pr� zkum trhu komer� n�  dostupných 

dopplerovských naviga� ních systém� . Výsledkem provedeného pr� zkumu bylo konstatování, 

že prakticky jedinými vhodnými senzory pro provedení náhrady dopplerovského m�� i� e 

DISS-32-90AE jsou t� i dopplerovské senzory - senzor AN/ASN-157, senzor CMA-2012 a 

senzor ANV-353, p�i� emž jako nejvhodn� jší byl zvolen senzor CMA-2012.  

Hlavními d� vody výb� ru jsou vykazovaná vysoká dlouhodobá p�esnost m�� ení složek vektoru 

rychlosti, nejv� tší spolehlivost a provád� ní více druh�  samokontrol. Hodnota MTBF cca 

10 000 hodin udávaná výrobcem je doložena na základ�  sledování spolehlivosti 

dopplerovského senzoru u n� kolika set provozovaných souprav. Další výhodou oproti 

ostatním komer� n�  dostupným dopplerovským senzor� m je možnost doplnit senzor o dva 

indikátory INP-1A, které nahrazují indikátor malých rychlostí a indikátor US PS. Zástavbu 

s indikátory INP-1A je potom možné použít na vrtulníku bez FMS.   

Dopplerovský senzor CMA-2012, který vyrábí firma CMC Electronics, p�edstavuje �ešení 

náhrady dopplerovského m�� i� e DISS pouze jedním blokem. Jeden blok integruje anténní 

systém, vysíla�  a vyhodnocovací � ást. Senzor CMA-2012 je navrhnut pro používání výhradn�

na vrtulnících a jeho p�edpokládané použití je pro vrtulníky zajiš� ující službu SAR. Senzor 

vykazuje dlouhodobou pr� m� rnou chybu m�� ení 0,20 % z m�� ené rychlosti. Umož� uje 

propojení s FMS vrtulníku pomocí sb� rnice ARINC-429. Senzor je vhodný pro použití 

v naviga� ních módech Doppler/INS a Doppler/GPS. Uvedené systémy jsou instalovány ve 

vrtulnících Mi-171Š.  Hmotnost senzoru udávaná výrobcem je více než p� t kilogram� . 

Obr. 3: Senzor CMA-2012 -90AE [7] 



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

�����
�

Senzor vysílá nosnou vlnu modulovanou kmito� tem 25 kHz. Rozsah pracovních výšek je 

udáván od 0 m do 4500 m nad pevninou. Senzor pracuje v režimech visení, tra� ová navigace 

a zp� tný let. Pro provoz není vyžadováno žádné další speciální vybavení, ani vybavení pro 

testování. Je nutné nahrát pouze základní informace pro senzor po provedení montáže bloku. 

CMA-2012 se používá na vrtulnících Eurocopter PAH-2 Tiger, Denel AH-2A Rooivalk, Bell-

412, Kawasaki OH-1 a Bell AH-1P Cobra. 

Druh vyza�ovaných vln: nep�etržité vyza�ování 
Vysílací kmito� et: 13 325 MHz 
Vysílací výkon: 125 mW (min.) 
Rozsah pracovních výšek: 
v režimu navigace: 
v režimu visení: 

10 až 3500 m (nad pevninou a nad mo�em)  
4 až 3500 m (nad pevninou) 

Rozsah m�� ení tra� ové rychlosti: 50 až 360 km/h 
Rozsah m�� ení úhlu snosu: +/-  30° 
Rozsah m�� ení v režimu navigace: 50 až 360 km/h (podélné) 

+/- 108 km/h (p�í� né) 
+/- 10 m/s (vertikální = svislé) 

Rozsah m�� ení v režimu visení: - 25 + 50 km/h (podélné) 
+/- 25 km/h (p�í� né) 
+/- 10 m/s (vertikální = svislé) 

Rozsah výpo� tu sou�adnic 
podél ortodromie: 
bo� ní odchylka od ortodromie: 

+/- 999 km 
+/- 499 km 

Doba p�ípravy za�ízení k � innosti: 3 minuty
Doba nep�etržité � innosti: 6 hodin

Tab. 1: Základní takticko-technická data DISS-32-90AE [6] 

Druh vyza�ovaných vln: CW s FM modulací 25 kHz 
Vysílací kmito� et: 13 325 MHz 
Vysílací výkon: 20 mW 
Rozsah pracovních výšek: 0 až 4500 m (nad pevninou)
Rozsah m�� ení tra� ové rychlosti: 0 až 399 km/h 
Doba p�ípravy za�ízení k � innosti: 2 sekundy
Doba nep�etržité � innosti: Bez omezení
Napájení: 28 V, 45 W
Hmotnost: 5,25 kg

Tab. 2: Takticko-technická data CMA-2012 [7] 
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4 Návrh technické realizace zástavby senzoru CMA-2012 

Návrh technické realizace zástavby je zam�� en, jak na modernizovanou variantu vrtulník�

s novým avionickým vybavením, tak i na vrtulníky se standardním naviga� ním vybavením 

dodávaným výrobcem. První návrh technického �ešení zástavby p�edpokládá použití výnosu 

ze senzoru CMA-2012 p�es FMS do multifunk� ních displej�  MFD-255EF, které zobrazují 

horizontální situaci. Druhá varianta zástavby je ur� ena pro vrtulníky s avionickým vybavením 

dodávaným ve standardní verzi výrobcem, p�i� emž na místo p� vodn�  instalováných 

indikátor�  (blok 6 a blok 7) se umístí nové indikátory INP-1A, jejichž zobrazovací displeje 

v podstat�  kopírují standardní zobrazení DISS.  

Kabelové svazky se vedou sou� asn�  s p� vodn�  nainstalovanými kabelovými svazky. 

Kabelové svazky budou uchyceny stávajícími kovovými sponkami a v místech, kde je nutné 

fixovat kabely a nejsou zde kovové sponky, budou použity plastové upínací pásky. 

Hlavní blok DVS bude umíst� n na místo p� vodního anténního vysokofrekven� ního bloku 

dopplerovského m�� i� e DISS. Montážní prostor se nachází v první t�etin�  ocasního nosníku 

vrtulníku mezi první a pátou p�epážkou. Informace o tra� ové rychlosti, úhlu snosu a malých 

rychlostí v režimu visení budou zobrazovány na multifunk� ních displejích MFD-255EF.  

c

Obr. 4:  Umíst� ní hlavního bloku na sklopné ramp�  ocasního nosníku [7] 
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Kabelový svazek dopplerovského senzoru bude veden ve vrtulníku Mi-171Š 

od hlavního bloku, p�es ocasní nosník, pravou stranu stropu nákladového prostoru až do 

pilotní kabiny. V pilotní kabin�  bude kabelový svazek veden pod podlahou až do st�ední 

palubní desky, kde bude zapojen do FMS.  Délka kabelového svazku bude 14 m. V délce je 

po� ítáno s výklopnými p�esahy kabeláže. S p�esahy musí být po� ítáno vždy kv� li snadn� jší 

montáži a demontáži systému. Rovn� ž nesmí docházet k mechanickým poškozením kabelu 

vlivem tahu p�i demontáži FMS a hlavního bloku senzoru. Umíst� ní kabelového svazku 

v druhé variant�  zástavby bude provedeno stejným zp� sobem, ale kabel bude veden do 

palubní desky pravého a levého pilota, kde budou umíst� ny indikátory INP-1A. 

Na obr. 6 je zobrazeno uložení kabelového svazku na rentgenovém �ezu vrtulníku. V horní 

� ásti obrázku je bo� ní rentgenový �ez a ve spodní � ásti je na rentgenovém �ezu zobrazeno 

uložení z pohledu shora. Parametry kabelového svazku a schéma propojení vodi��  jsou 

uvedeny v dokumentu dodávaném výrobcem � . 921-603284-000. Dle tohoto dokumentu musí 

být dodrženy parametry vodi��  jako pr�� ez, izolace a stín� ní. V pilotní kabin�  bude v p�ípad�

vrtulník�  s FMS kabelový svazek zapojen p�ímo do FMS na piny sb� rnice ARINC-429. Ve 

vrtulnících se standardním vybavením bude kabelový svazek v prostoru st�edního pultu 

rozv� tven a povede dále na oba indikátory INP-1A, kde bude p�ipojen na konektory t� chto 

indikátor� .

Obr. 5:  Indikátor INP-1A v režimu visení (vlevo) a navigace (vpravo) [8] 
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Obr. 6: Vedení kabelových svazk�  [6]

Základní požadavek na provedení zástavby dopplerovského senzoru je provést úpravu 

výklopné rampy ocasního nosníku. Výklopná rampa musí být upravena tak, aby na ní mohl 

být upevn� n hlavní blok senzoru CMA-2012, spolu se zát� ží pro zachování centráže 

vrtulníku. Dalším požadavkem je dodání montážní sady pro umíst� ní senzoru, která se skládá 

z následujících položek [9]: 

1) Montážní díly 

· 664-601471-000 montážní rám, 

· 728-601168-00 vodivá t� snící podložka, 

· 724-990146-123 šrouby 6-32 (8 ks), 

· 724-990139-994 šrouby 10-32 (8 ks), 

· 716-601036-002 vodící piny (2 ks), 

· 824-990301-249 vodivý epoxid, 

2) Elektrické díly 

· 230-990140-375 konektor hlavního bloku, 

· 702-990140-377 odleh� ení tahu konektoru, 

· 631-990033-401 ut� s� ovací piny konektoru (10 ks). 
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5 Vliv navrhované zástavby na t� žišt�  vrtulníku Mi-171Š 

Letové vlastnosti letadla jsou p�ímo závislé na podmínkách hmotnosti a rovnováhy. Celková 

hmotnost a t� žišt�  (COG) má vliv na výkon, stabilitu, a �ízení vrtulníku. 

Nap�íklad náklad umíst� ny p�íliš daleko vzadu nákladového prostoru posune t� žišt�  vrtulníku 

mimo p�ípustné limity vyvážení. Toto zp� sobí posun t� žišt�  vrtulníku v podélné ose. 

Za ú� elem zabezpe� ení optimálních podmínek letu a p�edcházení ztráty ovladatelnosti 

vrtulníku je nutné dodržování zásad rozložení hmotnosti ve vrtulníku. Posun hmotnosti a její 

rozložení má p�ímý vliv na posun t� žišt�  vrtulníku.  

Hmotnost je jedním z nejd� ležit� jších faktor� , se kterými je t�eba po� ítat od okamžiku, kdy je 

vrtulník navrhován konstruktérem ve výrobním závod� . Hmotnost je velmi d� ležitá ve všech 

fázích výroby, ale i v provozu. P�i provozu vrtulníku musí brát piloti v úvahu hmotnost 

vrtulníku p�i plánování a provád� ní misí. Zm� ny základní hmotnosti letadel, a to bu�  b� hem 

produkce vrtulník�  výrobcem, nebo p�i následné modifikaci podle požadavk�  provozovatele, 

budou mít p�ímý vliv parametry letu. 

Pokud dojde b� hem provozu k demontáži jakéhokoliv vybavení o vyšší hmotnosti, dojde vždy 

ke zm� n�  centráže vrtulníku. Proto p�i p�íprav�  zástavby nového vybavení je t�eba po� íta�

s hmotnostmi jednotlivých blok�  a umís� ovat je tak, aby se centráž pohybovala v mezích 

stanovených výrobcem a t� žišt�  vrtulníku z� stalo zachováno. Pokud není centráž zachována 

ve stanoveném rozmezí, musí se vrtulník dovážit zát� ží. Zát� ž se umís� uje na konkrétní místo 

ve vrtulníku k zajišt� ní stability letu.  

P�í zm� n�  t� žišt�  nás nejvíce zajímá podélné vyvážení vrtulníku. Když bude vrtulník p�íliš 

t� žký na p�ední � ást (t� žišt�  p�íliš vp�edu), bude mít pilot potíže p�i p�istávání. 

Nejkriti� t� jší situace nastává, když p�istává vrtulník s nouzovým zbytkem paliva. Další 

problém je ztráta manévrovatelnosti vrtulníku, která zvyšuje únavu pilota. Pokud nastane 

druhá situace, kdy je vrtulník t� žký na ocasní � ást (t� žišt�  p�íliš daleko vzadu), m� že být 

vrtulník nestabilní. Tato situace op� t zvyšuje únavu pilota. 

Poloha t� žišt�  každého vrtulníku je uvedena v provozní dokumentaci vrtulníku, a to na zemi i 

za letu. Za letu se poloha t� žišt�  m� ní podle druhu letu. P�ed uvoln� ním vrtulníku do provozu 

se vrtulníky váží ve výrobním závod� . Vážení vrtulník�  m� že provád� t bu�  výrobní závod, 

nebo organizace, která je oprávn� na provád� t vyšší druhy údržby. P�ed zapo� etím vážení se 

stanoví centráž vrtulníku výpo� tem. Po provedení výpo� tu se vrtulník zváží. Jestliže se 

vážením zjistí, že se centráž nachází mimo povolené tolerance, musí být vrtulník dovážen. 

Následn�  se provádí další kontrola vážením [10].    
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Provedení výpo� tu centráže vrtulníku je prvním krokem p�i provád� ní zám� ny každého 

vybavení na vrtulníku o vyšší hmotnosti. V p�ípadech, kdy nahrazujeme za�ízení, které 

vykazuje hmotnost �ádov�  jednotek kilogram� , není nutné tento výpo� et d� lat. Hmotnost 

všech osmi blok�  systému DISS experimentáln�  zjišt� ná u 223. letky oprav letecké techniky 

� iní 48,4 kg, a proto je nutné výpo� et centráže vrtulníku provést. Navíc na vrtulnících Mi-

171Š s novou avionickou zástavbou došlo k posutí centráže dop�edu a p�i demontáži systému 

DISS bez instalace p�íslušné zát� že by se ovladatelnost vrtulníku ješt�  víc zhoršila. 

Blok Popis bloku Hmotnost P� vodní umíst� ní 

Blok V�  Vysokofrekven� ní blok 26 kg 1.-5. p�epážka  
ocasního nosníku 

Blok VSS Blok výpo� tu složek vektoru rychlosti 5,5 kg 18.-19. p�epážka 
p�epravního prostoru 

Blok NN-2 Blok napájení nízkým nap� tím 5,0 kg 18.-19. p�epážka 
p�epravního prostoru 

Blok BVK Blok výpo� tu sou�adnic 4,7 kg 18.-19. p�epážka 
p�epravního prostoru 

Blok KS Blok podsvitu, nulování a spínání 0,8 kg 18.-19. p�epážka 
p�epravního prostoru 

Blok 6 Indikátor malých rychlostí 1,7 kg Palubní deska  
levého pilota 

Blok 7 Indikátor US PS 1,7 kg Palubní deska  
pravého pilota  

Blok 8 Blok výpo� tu sou�adnic 3,0 kg Palubní deska  
pravého pilota 

Celkem 48,4 kg  

Tab. 3: Hmotnosti blok�  DISS-32-90A 

V první variant�  zástavby pro modernizované Mi-171Š ve výzbroji A� R (stroje se sklopnou 

rampou), demontujeme celý systém DISS, který je složen ze sedmi blok�  o celkové hmotnosti 

45,4 kg. Následn�  namontujeme pouze blok senzoru CMA-2012 o hmotnosti 5,44 kg. 

Z uvedeného nám vznikne hmotnostní deficit 39,96 kg. Na sklopnou rampu ocasního nosníku, 

kde byl p� vodn�  umíst� n blok V�  o hmotnosti 26 kg, bude instalován blok senzoru CMA-

2012 o hmotnosti 5,44 kg, � ímž na ramp�  vzniká deficit o hmotnosti 20,56 kg. Od 

hmotnostního deficitu ode� teme ješt�  hmotnost obou indikátor�  demontovaných v p�ídi 

vrtulníku 3,4 kg a získáme hmotnost požadované zát� že 17,16 kg. Mezi osmnáctou a 

devatenáctou p�epážku, kde byly namontovány bloky NN-2, VSS, BVK a KS, budeme 

instalovat zát� ž o hmotnosti 16 kg.  
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V druhé variant�  zástavby pro nemodernizované Mi-171Š ve výzbroji A� R (stroje s 

dvojdílnými vraty) budeme demontovat všech osm stávajících blok�  systému DISS o celkové 

hmotnosti 48,4 kg. Následn�  op� t namontujeme blok senzoru CMA-2012 o hmotnosti 5,44 kg 

a navíc dva indikátory INP-1A o hmotnosti dvakrát 2,55 kg. Na sklopnou rampu ocasního 

nosníku, kde byl p� vodn�  umíst� n blok V�  o hmotnosti 26 kg, bude instalován blok senzoru 

CMA-2012 o hmotnosti 5,44 kg, � ímž na ramp�  op� t vzniká deficit o hmotnosti 20,56 kg. 

Tento deficit zmenšíme o rozdíl hmotností 1,3 kg mezi stávajícími (blok 6, blok 7 a blok 8) a 

novými (indikátory INP-1A) komponenty na palubní desce vrtulníku. Na sklopnou rampu 

ocasního nosníku budeme nyní instalovat zát� ž o hmotnosti 19,26 kg. Do prostoru mezi 

osmnáctou a devatenáctou p�epážku nákladového prostoru op� t umístíme zát� ž 16 kg.  

 Výpo� et hmotností byl proveden po konzultaci s opravárenským podnikem. V podstat�  se 

zachovávají hmotnosti tak, aby nedocházelo k dramatickým zm� nám t� žišt� . Po výpo� tu je 

nezbytné provést kontrolní vážení vrtulníku na p�ední podvozkové noze a hlavním podvozku 

dle postupu výrobce. Kdyby došlo k posunutí t� žišt�  mimo stanovené meze, musí se rozložení 

t� žišt�  upravit. Po úprav�  se op� t provede kontrolní vážení. Takto se postupuje až k dosažení 

optimálních podmínek, kdy nemá náhrada avionického systému vliv zhoršení centráže.   

6 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 na Univerzit�  obrany 

v � ervenci 2015. 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� . 

Návrh modernizace avionického vybavení vrtulníku Mi-171Š je p�ínosem p�edevším v 

technickém návrhu realizace zástavby dopplerovského senzoru CMA-2012 na palubu 

vrtulník�  Mi-171Š, který p�edstavuje velmi dobrý základ pro její fyzickou realizaci, a v 

budoucnu m� že posloužit pro návrh technického bulletinu. Mezi další p�ínosy práce pat�í 

podrobný popis systému pro plánování a optimalizaci letu a dopplerovských m�� i��  rychlosti, 

který m� že posloužit p�íslušník� m personálu Inženýrské letecké služby jako vhodný studijní 

materiál pro teoretickou p�ípravu. 
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Analýza chování algoritmu MSAF p� i zpracování � e� i v bojových 

prost� edcích 

Analysis of MSAF algorithm for speech enhancement in combat vehicles 

Ing. Jaroslav Hovorka 

MESIT p�ístroje spol. s r.o., Uherské Hradišt� , E-mail: j.hovorka@msp.mesit.cz  

Resumé: 

Problémem u vozidlových komunika� ních prost� edk�  je pronikání rušivého hluku do 

komunika� ního mikrofonu náhlavní hovorové soupravy a tím i do komunika� ního kanálu 

vozidlového interkomu. Tento hluk leží ve spektru � e� i, a nelze jej tedy potla� it standardními 

metodami kmito� tové filtrace. Pro potla� ení t� chto rušivých signál�  lze použít n� kterou z metod 

adaptivní filtrace. V tomto p� ísp� vku je pozornost soust� ed� na na analýzu chování algoritmu 

MSAF. Ten je použit pro potla� ení hluku, který proniká do komunika� ního kanálu v typickém 

prost� edí bojových pásových vozidel. 

The penetration of distracting noise into the headsets communication microphone and the 

communication channel of the vehicle intercoms is an issue that is problematical. This noise 

cannot be suppressed by standard methods of frequency filtration as it lies in the spectrum of 

speech. It is possible to use one of the adaptive methods to suppress these interfering signals. 

This paper deals mainly with the analyses of the MSAF algorithm behaviour. This algorithm is 

used to suppress the noise that usually penetrates through to the communication channel in 

typical environment of combat tracked vehicles. 

1. Úvod 

Pot�eba kvalitních komunika� ních prost�edk�  je jedním ze základních požadavk�  p�i výrob�

vojenských bojových vozidel. Na tyto systémy jsou kladeny vysoké požadavky z hlediska 

zabezpe� ení kvalitního spojení mezi všemi � leny posádky [5]. 

Krom�  pln� ní environmentálních požadavk� , které jsou dnes definovány pat�i� nými 

vojenskými standardy, je základním požadavkem, aby taková za�ízení zabezpe� ila p�enos hlasu 

v odpovídající kvalit�  a srozumitelnosti [9]. P�i genera� ní obm� n�  vozidel dochází k 

vyt� s� ování starších analogových komunika� ních systém� , a ty jsou nahrazovány systémy 

digitálními, kde je možno využít n� kterou z metody � íslicového zpracování signálu. Moderní 

metody � íslicového zpracování signálu umož� ují potla� it hluk, který se aditivn�  p�i� ítá 
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k užite� nému hovorovému signálu. Perspektivními pro tento ú� el se jeví vícepásmové adaptivní 

algoritmy. V následujícím p�ísp� vku je provedena simulace chování algoritmu MSAF 

v prost�edí pásových bojových vozidel. Hodnocena je kvalita výsledné �e� i. 

2. Vícepásmové adaptivní algoritmy 

Adaptivní filtr [2, 4, 8, 11] lze charakterizovat jako takový frekven� ní filtr, u n� hož dochází ke 

zm� n�  jeho koeficient�  na základ�  použitého adaptivního algoritmu [8, 10]. Výhodou tohoto 

typu filtru je možnost fungování i v m� nícím se prost�edí. Adaptivní algoritmus nastavuje 

charakteristiky filtru tak, že dochází ke zm� n�  koeficient�  filtru v závislosti na vstupním signálu 

a nastavených kritériích filtru [8]. 

Jedním z hlavních nedostatk�  klasických adaptivních algoritm�  je, že k jejich realizaci se 

používají FIR filtry s velkým po� tem koeficient�  [8]. Takové frekven� ní filtry jsou velmi 

výpo� etn�  náro� né a naproti tomu je dosažená konvergen� ní rychlost algoritmu velmi nízká 

[8]. 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 a algoritmus musí rovn� ž reagovat na rychle dynamicky se m� nící 

spektrum okolního hluku. 

Obr. 1: Schéma pásmového adaptivního filtru [8].  
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Možným �ešením je rozložit zpracovávané kmito� tové pásmo na více díl� ích kmito� tových 

pásem a aplikovat n� který z typ�  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  nestacionárním 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 ve srovnání se standardními adaptivními filtry. 

Na obrázku 1 a 2 je uvedeno blokové schéma vícepásmové struktury. Banka filtr� � � ���  rozloží 

širokopásmový signál ����  a referen� ní signál � � � � 	do N pásem. Tyto signály jsou následn�

podrobeny decimaci, � ímž je dosaženo snížení vzorkovacího kmito� tu faktorem D. Tyto signály 

jsou dále zpracovány jednotlivými adaptivními filtry 
 � ��� . Každý jednotlivý filtr je pln�

nezávislý a má svou adapta� ní smy� ku. Chybový signál e se po� ítá lokáln�  a na základ�  tohoto 

signálu dochází k výpo� tu a aktualizaci koeficient�  filtru. Cílem je dosáhnout minimální 

hodnoty chybového signálu pro dané zpracovávané frekven� ní pásmo. Chybový signál pro celé 

pásmo je potom ur� en složením všech chybových signál�  pro jednotlivá pásma s pomocí filtr�

� � ��� .  

Obr. 2: Blokové schéma pásmového adaptivního filtru – standardní provedení pro 

rozpoznání systému � � 
 �  [8]. 
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3. 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 

MSAF.  

Adaptivní filtr MSAF [12] je znázorn� n na obr. 3. Vstupní ����  a referen� ní ����  signál je 

rozložen do jednotlivých frekven� ních pásem pomocí banky filtr� � � ��� .  
��� ��  reprezentuje 

banku paralelních filtr�  se stejnou p�enosovou funkcí. Tyto filtry jsou na rozdíl od klasického 

filtru umíst� ny p�ed bloky decimací. V této struktu�e adaptivní filtr filtruje frekven� n�  omezené 

signály na p� vodní vzorkovací frekvenci a koeficienty adaptivních filtr�  jsou aktualizovány na 

decimované rychlosti. 

Obr. 3: Adaptivní filtr typu MSAF [8].  

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 [8]. 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.  
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4. Objektivní metody pro hodnocení kvality zpracované � e� i 

P�i objektivním hodnocení �e� i [6,7] se �e�  rozd� lí do rámc�  v délce 10-30 ms a následn�  se 

výpo� tem ur� í zkreslení mezi vstupní a výstupní �e� í. Celkové hodnocení zkreslení �e� i je dáno 

pr� m� rem zkreslení jednotlivých rámc� . Obecn�  m� že být výpo� et proveden v � asové, nebo 

frekven� ní oblasti. Pro kritéria, která jsou založena na frekven� ní oblasti, se p�edpokládá, že 

zkreslení nebo rozdíly, které se ur� í v modulovém spektru, jsou v korelaci s kvalitou �e� i. Dnes 

se používá celá �ada objektivních metod k posouzení kvality �e� i. Objektivní metody hodnocení 

kvality hledají vztah mezi originálním a zpracovaným signálem. V následujícím textu jsou 

uvedeny objektivní metody hodnocení kvality �e� i, které byly použity pro analýzu uvedeného 

algoritmu.  

4.1 Segmentální SNR 

Metoda segmentálního SNR [3, 9] je jednou z nejjednodušších objektivních metod hodnocení 

kvality �e� i. 

� e� ový signál se rozd� lí do celkem �  segment�  stejné délky. Pro každý díl� í rámec je 

výpo� tem ur� eno SNR. Výsledná celková hodnota SNR se ur� í jako geometrická st�ední 

hodnota jednotlivých SNR. 

Pom� r signálu k šumu pro daný segment zpracovaného signálu je dán vztahem [9]: 

����� � �
��

�
� ��� ��

���
� � !

� " #$%&$'(
)*$% � +�

� , " � +� �" � +�- .
#$%&$'(

)*$%

/ �� (1)

kde 0� � �  je p� vodní hlukem nezarušený signál, 01� � �  je zvýrazn� ný signál, �  je délka rámce a 

�  je po� et rámc�  signálu. Délka rámce se obvykle volí v rozsahu od 15 do 20 ms [9]. Z výše 

uvedeného vztahu je z�ejmé, že v p�ípad� ������  se jedná o geometrickou st�ední hodnotu 

pom� r�  signálu k šumu všech analyzovaných segment�  signálu. 

Nectností ������   je jeho chování v intervalech ticha. V t� chto intervalech bude energie 

signálu velmi malá, a to bude mít za následek záporné hodnoty ������ .Tyto hodnoty následn�

výrazným zp� sobem ovlivní a zkreslí celkový výsledek. Tuto nectnost odstra� uje následující 

vztah [9]: 

��� 2345 �
��

�
� 678��

� � �
� � 9: ;

� " #� +�$% &$ ' (
)*$%

� , " � +� �" 1� +� .
#$%&$'(

)*$%

<	�									� � (2)
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kde 0� � �  je vstupní signál, 01� � �  je zvýrazn� ný signál, �  je délka trvání rámce a �  je po� et 

rámc�  zpracovávaného signálu. 

4.2 Segmentální SNR s rozd� lením do kmito� tových pásem 

Cílem segmentálního SNR s rozd� lením do kmito� tových pásem [9] je v� rn� ji p�iblížit 

objektivní hodnocení kvality zpracované �e� i skute� nému lidskému vnímání. Do výpo� tu jsou 

touto metodou zahrnuta tzv. kritická kmito� tová pásma, což odráží skute� nost, že k vnímání 

hlasitosti p�ispívají r� zná kmito� tová pásma r� znou m� rou. To je vyjád�eno tzv. váhovými 

koeficienty, které jsou definovány pro konkrétní kmito� tová pásma [9]. Tímto jsou simulovány 

vlastnosti lidského ucha. 

Výpo� et SNR je proveden ve frekven� ní oblasti [9]:

=>������ �
��

�
�

� ?@AB4(C DE# � � �F� G� E� � �F� � EH� � �F� � #IJ
@*(

� ?@
J
@*(

� � �
� � ��� (3)

kde KF je váha j-tého frekven� ního pásma, K je celkový po� et frekven� ních pásem, M je celkový 

po� et rámc�  signálu, ��L� M�  je p�enosová funkce filtru � istého signálu v M-tém kmito� tovém 

pásmu a �H�L� M� je p�enosová funkce filtru zvýrazn� ného signálu v M -tém kmito� tovém pásmu. 

4.3 Itakurova-Saitova míra 

Itakurova-Saitova míra [9] je další z objektivních metod hodnocení kvality �e� i. P�edstavuje 

spektrální nesymetrickou míru. P�i výpo� tu se používají LPC koeficienty jak � istého, tak 

zvýrazn� ného signálu. 

� NO� P" �P"1� �
QR

QRS
	
PRS

TURPRS

PR
TURPR

; 678V
QRS

QR
WX : �� (4)

kde Y"  a Y"1 jsou zisky � istého a zvýrazn� ného signálu.  

Pro Y"  platí [9]: 

Y" � � Z"
[ P" � � G\ �� (5)

kde Z"
[ � ] "̂ � _� � "̂ � : � � ` � ^ " �a�	 b obsahuje autokorelace � istého signálu, P"  jsou LPC 

koeficienty � istého signálu.   

Pro výpo� et všech prom� nných lze využít Levinson� v-Durbin� v algoritmus [9]. 
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5. Analýza algoritmu MSAF 

Pro ú� ely analýzy algoritmu byla vytvo�ena databáze hluku pásových vozidel. Databáze 

obsahuje 10 nahrávek v délce trvání 30 sekund. Nahrávky byly vzorkovány vzorkovacím 

kmito� tem 48 kSa/s. Nahrávky byly po�ízeny p�i jízd�  vozidla v mírn�  zvln� ném terénu p�i 

rychlosti 30 km/h.  

Z databáze byly vybrány typické nahrávky o délce trvání 6 s, s kterými byla následn�  provád� na 

analýza a simulace chování algoritmu v prost�edí MATLAB.  V akustické laborato�i byly 

po�ízeny zvukové nahrávky �e� i, s kterými byla následn�  provád� na analýza. Nahrávky byly 

namluveny mužským hlasem, vzorkovací kmito� et je 48 kSa/s. 

Pro ú� ely analýzy byla vytvo�ena databáze, která obsahuje v� ty zaru� ené hlukem vozidla 

v r� zných SNR -15 dB, -10 dB, -5 dB, 0 dB, 5 dB, 10 dB, 15 dB. V analýze byla pozornost 

soust�ed� na pouze na pásová vozidla. 

P�i realizaci algoritmu MSAF bylo uvažováno s použitím adaptivního filtru o délce 64 

koeficient� . Algoritmus byl testován pro t� i hodnoty zpracovávaných kmito� tových pásem, a 

to pro 2, 4 a 8 kmito� tových pásem. Ve všech kmito� tových pásmech byl algoritmus realizován 

pro dv�  hodnoty itera� ního kroku algoritmu m 0.1, 0.01. Kvalita zpracované �e� i byla 

hodnocena výpo� tem objektivních kritérií, a to výpo� tem Itakurovy-Saitovy míry a 

segmentálního SNR s rozd� lením do kmito� tových pásem. Tato kritéria byla vypo� tena pro 

všechny nahrávky zarušené hlukem okolí a následn�  byla vypo� tena pr� m� rná hodnota kritéria 

pro definovaný SNR. Výsledky jsou uvedeny v grafech. 

Obr. 4: Itakurova-Saitova míra pro algoritmus MSAF, po� et pásem: 2. 
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Obr. 5: Itakurova-Saitova míra pro algoritmus MSAF, po� et pásem: 4. 

Obr. 6: Itakurova-Saitova míra pro algoritmus MSAF, po� et pásem: 8. 
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Obr. 7: Segmentální SNR s rozd� lením do kmito� tových pásem pro algoritmus MSAF, 

po� et pásem: 2. 

Obr. 8: Segmentální SNR s rozd� lením do kmito� tových pásem pro algoritmus MSAF, 

po� et pásem: 4. 
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Obr. 9: Segmentální SNR s rozd� lením do kmito� tových pásem pro algoritmus MSAF, 

po� et pásem: 8. 

6. Záv� r 

Na základ�  provedené analýzy lze konstatovat, že p�i zvýšení po� tu kmito� tových pásem ze 

dvou na � ty�i se zvyšuje kvalita zpracovaného signálu, a to zejména tam, kde hodnoty rušivého 

hluku p�evyšují hodnoty užite� ného signálu, tj. p�i záporných hodnotách SNR. P�i zvýšení 

po� tu kmito� tových pásem ze � ty� na osm již nedochází k podstatnému zvýšení kvality 

výstupního signálu. Lze tedy konstatovat, že pro daný zám� r je optimální použití � ty�

kmito� tových pásem. Chování algoritmu, a tím i kvalitu výstupního signálu lze upravit 

nastavením hodnoty itera� ního kroku.  
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Resumé 

Tento príspevok pojednáva o možnosti využitia komer� ne dostupných nízkonakladových (low-

cost) vývojových mikrokontrolérových dosiek pre potreby Hardware In the Loop (HIL) 

testovania regulátora dodávky paliva do motora iSTC20-v. Regulátor využíva mikrokontróler 

LPC 1786. Prezentovaná koncepcia využíva komer� ne dostupnú vývojovú dosku mbed FRDM-

K64F. V tejto doske je implementovaný matematický model palivovej sústavy motora iSTC21-

v (RT-model), pracujúci v reálnom � ase. Regulátor a RT-model sú prepojené pomocou vstupno-

výstupných obvodov, ktoré sú využívané v reálnej prevádzke motora. HIL metodika testovania 

umož� uje skráti� � as vývoja riadiacich systémov,  zjednoduši�  testovanie a zníži�  cenu 

vyvíjaného systému. Hlavným cie�om tohto príspevku je zhodnoti�  možnosti využitia 

predstavenej koncepcie. V úvode � lánku je priblížená problematika HIL testovania. V � alšej 

� asti je popísaná tvorba a verifikácia matematického modelu. V poslednej � asti sú prezentované 

dosiahnuté výsledky. V závere sú zhrnuté výhody a možnosti využitia low-cost hardvéru pre 

tieto ú� ely. 

This article discusses the possibility of using commercially available low cost (low-cost) 

microcontroller development boards for the needs of Hardware in the Loop (HIL) testing the  

fuel regulator of engine iSTC20-v. The controller uses the microcontroller LPC 1786. The 

presented approach uses a commercially available mbed development board FRDM-K64F. In 

this board is implemented real-time mathematical model (RT-model) of fuel system of engine 

iSTC21-v. RT-model and controller are connected by input-output circuits, which are used in 

real engine operation. HIL testing methodology makes it possible to shorten development time 
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of controll systems, simplify testing and reduce the cost of the developed system. The main 

objective of this paper is to evaluate the possibilities of the presented concepts. At the beggining 

of this article is approach to HIL testing. The next section describes the creation and 

verification of mathematical model. The last section presents the obtained results. In conclusion 

are summarized the advantages and possibilities of using low-cost hardware for this purpose.  

1 Úvod 

Hlavným cie�om výskumu a vývoja v oblasti riadenia leteckých turbokompresorových motorov 

(LTKM) je zvyšovanie ich životnosti, znižovanie spotreby a zárove�  znižovanie ceny pohonnej 

jednotky. V sú� asnosti je vidie�  obrovský rozmach využívania elektronických systémov vo 

všetkých oblasti priemyslu no aj každodenného života. Riadiace systémy lietadiel musia sp�� a�

prísne bezpe� nostné kritéria a zárove�  zabezpe� i� � o najvyšší výkon. Pre splnenie týchto 

požiadaviek je nutné vykonávanie ve�kého množstva testov. V sú� asnosti sa pri vývoji riadiacich 

systémov nielen lietadiel ale napríklad aj automobilov vo ve�kej miere využívajú simula� né 

programy ako Matlab/Simulink. V týchto programoch je možné vytvori�  matematické modely 

riadeného systému, navrhnú�  riadiaci systém a otestova�  rôzne riadiace stratégie. � alším 

krokom je navrhnutý riadiaci systém implementova�  do hardvéru, ktorý bude použitý pre 

riadenie objektu v reálnej prevádzke.  

Riadenie leteckého motora zabezpe� uje plne autonómny digitálny elektronický po� íta�   FADEC 

(Full Authority Digital Engine Control). Hlavnou � as�ou je mikrokontrolér ktorý vykonáva 

navrhnuté riadiace algoritmy. Predtým ako je táto jednotka nasadená v reálnej prevádzke 

motora je však potrebné ju otestova� . Práve pre tento ú� el je vhodné využi�  HIL metodiku 

testovania riadiacich systémov.  

2 Hardware In the Loop (HIL) testovanie 

Metodika HIL testovania sa využíva nie len v letectve ale aj v automobilovom priemysle 

napríklad pre testovanie riadiacej jednotky motora automobilu. Testovanie v reálnej prevádzke 

motora je � asovo a finan� ne náro� ne. Tieto dva faktory sú ve�mi dôležité pri vývoji riadiacich 

systémov všeobecne no najme v letectve. Hlavnou myšlienkou metodiky HIL testovania je 

vytvori�  matematický model riadeného objektu, motora. Tento model je následne 

implementovaný v špeciálnom po� íta� i pracujúcom v reálnom � ase. Tento po� íta� � alej 

obsahuje vstupno-výstupné obvody, ktorými je prepojený s testovanou riadiacou jednotkou. 

Použitie matematického modelu riadeného objektu a vstupno-výstupných obvodov zabezpe� uje, 
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že riadiaca jednotka si myslí že je napojená na skuto� ný motor. Túto situáciu znázor� uje 

nasledujúci obrázok. 

Obr. 1: Princíp Hardware in the loop testovania 

� alšia � as�  práce sa zameriava na návrh PI regulátora dodávky paliva do motora iSTC21-v a 

jeho testovaním pomocou HIL metodiky. 

3 Návrh PI regulátora dodávky paliva do motora iSTC21-v 

V tejto � asti práce je priblížený postup tvorby matematického modelu palivovej sústavy motora 

iSTC21-v, a návrh PI regulátora pre riadenie dodávky paliva do motora. Jedná sa o malý, 

jednohriade�ový, jednoprúdový motor s dvoma stup� ami vo�nosti. Tento motor je situovaný v 

Laboratóriu inteligentných riadiacich systémov leteckých motorov (LIRSLM) v priestoroch 

TUKE LF. V minulosti sa problematikou riadenia dodávky paliva do motora zaoberalo 

množstvo prác [7][8]. V práci [7] bol použitý inverzný model palivovej sústavy pre potreby 

riadenia dodávky paliva do motora. Toto riešenie bolo implementované v mikrokontroléry 

mbed LPC 1786. Tento mikrokontorlér je použitý aj pre implementovanie PI regulátora. Pre 

riadenie dodávky paliva do motora sa využíva palivo-olejové � erpadlo. To je konštruk� ne 

riešené ako BLDC motor. Pre riadenie otá� ok � erpadla sa vyžíva trojfázový regulátor ESC. 

Tento riadí otá� ky � erpadla v závislosti na vstupnom PWM signáli. Palivo je � alej vstrekované 

do motora prostredníctvom 4 dýz. Pre potreby testovania riadiacich algoritmov sa využíva 

vytvorený merací stend ktorý pozostáva z popísaných komponentov. 

3.1 Matematický model palivovej sústavy 
Pre potreby využitia HIL simulácii je potrebné vytvori�  matematický model palivovej sústavy 

ktorý bude zah	� a�  popísané komponenty. Jedna z možností je vytvori�  detailný matematický 

model každého komponentu. Druhá jednoduchšia možnos�  je vytvori�  matematický model 

experimentálne. Bolo vykonané meranie na palivovom stende a systém identifikovaný ako 
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dynamický systém prvého rádu s dopravným oneskorením. Nasledujúci vz�ah predstavuje 

matematický model palivového systéme motora iSTC21v. 

( ) s
pal e

sT
Z

sF t-

+
= *

11

            
(1)

kde Z=1; T1 =0,3; 
=0,3 

ESC regulátor charakterizuje nasledujúci vz�ah: 

( )
116

820(t)_ -
= zasahpal

pal

Q
tESC             

(2)

Tento model bol implementovaný v programovom prostredí Matlab/Simulink. Schému 

zapojenia už aj s blokom regulátora znázor� uje nasledujúci obrázok. 

Obr. 2: Schéma zapojenia v prostredí Simulink 

Blok regulátora obsahuje PI regulátor a � alší blok ktorý slúži na zabezpe� enie správnej 

� innosti � erpadla, bližšie v [7]. Vnútorne zapojenie jednotlivých blokov znázor� uje � alší 

obrázok. 

Obr. 3: Vnútorne usporiadanie blokov Regulátor (v� avo) a bloku Model palivovej 

sústavy (vpravo)  

Pre verifikáciu modelu bol použitý kontrolný signál, ktorý bol použitý aj pre meranie na 

palivovom stende. Tieto priebehy znázor� uje nasledujúci obrázok. 
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Obr. 4: Grafické znázornenie priebehov simulácie a reálneho systému 

Z grafu je vidiet, že zostrojený model dosahuje dostato� nú presnos�  pre � alšie testovanie. Ako 

bolo spomenuté vyššie pre riadenie dodávky paliva do motora bol používaný inverzný model 

palivovej sústavy. Tento spôsob dosahoval zaujímavé výsledky. Pri reálnej prevádzke motora 

však dochádza k zmene zosilnenia systému v závislosti na pracovnom bode. S týmto javom sa 

však inverzný model nedokáže dostato� ne vysporijada�  a dochádzka k vzniku trvalej regula� nej 

odchýlky. Preto bol navrhnutý PI regulátor. Nasledujúci vz�ah opisuje použitý "paralelný" PI 

regulátor.  

�+=
t

errorpalerrorpal dttQItQPtu
0

__ )(.)(.)(             
(3)

Kde parameter P je koeficient zosilnenia propor� nej zložky s hodnotou 67.4, a arameter I je 

koeficient zosilnenia integra� nej zložky s hodnotou 178.9. Pre potreby implementovania v 

mikrokontroléry bol použitý nasledujúci tvar. 

ierrorpalerrorpalerrorpalzasahpal TtQtQItQPQ )).1()(.()(.(t) ____ --+=             (4)

4 HIL testovanie PI regulátora 

HIL metodika testovania riadiacich systémov je  praxi ve�mi rozšírená. Táto metóda je vhodná 

aj pre  testovania navrhnutého  PI regulátora. Program pre PI regulátor bol vytvorený v 

programovom jazyku C/C++ a implementovaný do mikrokontroléra mbed 1786. Jedná sa o 

mikrokontrolér s jadrom ARM cortex m3 s frekvenciou 96MHz. Vytvorený matematický model 

palivovej sústavy bol implementovaný do mikrokontroléra  FRDM-K64F tiež v jazyku C/C++. 



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

�����
�

Tento mikrokontrolér obsahuje jadro ARM cortex m4 s matematickým koprocesorom s 

frekvenciou 120MHz. Dôležité technické parametre sú zhrnuté v nasledujúcej tabu�ke. 

 Frekvencia 
jadra 

A/D D/A PWM SPI/I2C FPU 

Riadiaci 
systém 

96 6*12 bit 12 bit 6 2/2 Nie 

RT-model 120 6*16 bit 12 bit 12 3/3 Áno 

Tab. 1: Porovnanie dôležitých technických parametrov použitých platforiem 

Regulátor pre svoju � innos�  využíva dva A/D prevodníky a jeden PWM výstup, ktorým je 

ovládané palivo-olejové � erpadlo.  Tieto vstupy a výstupy je potrebné prepoji�  s RT-modelom. 

Bloková schéma prepojenie týchto systémov pre potreby HIL testovania je znázornená na 

nasledujúcom obrázku. 

Obr. 5: Bloková schéma zapojenia pre HII testovanie

Ke� že je potrebné simulova�  dva analógové vstupy pre riadiaci systém musel byt použitý 

jeden externý D/A prevodník, pretože použitá platforma disponuje iba jedným.  

Obr. 6: Poh� ad na prepojenie reálneho hardvéru 
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Pri testovaní bol použitý rovnaký kontrolný signál ako pri simulácii. Dáta je možné 

zaznamenáva�  na SD kartu a po skon� ení testu jednoducho analyzova� . Druhou možnos�ou 

je tieto dáta posiela�  do po� íta� a a tam ich vizualizova�  v reálnom � ase. V tomto prípade 

bola použitá prvá možnos� . Namerané výsledky znázor� uje nasledujúci obrázok. 

Obr. 7: Výsledky získané z HIL testovania PI regulátora 

Zobrázku je vie� , že výsledky zo simulácie v Simulinku sú takmer zhorné s výsledkami z HIL 

testovania. To dáva predpoklad pre � alšie využitie tejto platformy a vytvorenie presnejšieho 

matematického modelu.Na nasledujúcom obrázku je detailne zobrazená � as�  nameraných 

údajov. Je možné si všimnú�  mierne skokové zmeny v signáli pri HIL testovaní. To je 

spôsobené periódou s ktorou pracuje navrhnutý PI regulátor a to 0.05s. Matematický model 

je simulovaný s periódov jedného kroku 0.01s. 

Obr. 8: Detail nameraných dát z HIL testovania PI regulátora 
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5 Záver 

V tomto príspevku bola predstavené riešenia pre potreby Hardware In the Loop (HIL) 

testovania regulátora dodávky paliva do motora iSTC20-v využívajúce komer� ne dostupné 

nízkonakladové (low-cost) vývojove dosky. V � lánku popísaný navrhnutý PI regulátor bol 

implementovaný v mikrokontorléry mbed 1786. Matematický model palivovej sústavy bol 

impleentovaný vo vývojovej doske FRDM-K64F. Tieto dve platformy boli prepojené pomocou 

vstupno-výstupných obvodov, ktoré sa využívajú v reálnej prevádzke motora. Týmto spôsob je 

možné si overi�  funk� nos�  navrhnutého PI regulátoru priamo v hardvéry bez nutnosti 

prepojenia s reálnym leteckým motorom. Dosiahnuté výsledky sú vzh�adom na použitý hardvér 

a kvalitu vstupno-výstupných obvodov posta� ujúce. � alším krokom by malo by�

implementovanie presnejšieho modelu motora, danú platformu rozšíri�  o A/D a D/A prevodníky 

s lepšími parametrami � o by umožnilo vierohodnejšie simulova�  riadený motor. 
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System identification Toolbox 
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Resumé: 

� lánek p� edstavuje možnosti knihovny System Identification Toolbox z prost� edí MATLAB, 

který byl následn�  aplikován na výpo� ty modelu chování � lov� ka p� i � ízení letu letounu.�Pro 

jednotlivé identifika� ní metody byly vyhledány matematická � ešení a provedena jejich následná 

analýza na datech, které byly získány z m�� ení na leteckém simulátoru na kated� e leteckých 

elektrotechnických systém Univerzity obrany, který je vybaveným softwarem X-Plane 10. 

The article presents possibilities Library System Identification Toolbox of MATLAB, which was 

subsequently applied to the calculation model of human behavior during flight control of the 

aircraft. For individual identification methods were searched for mathematical solutions and 

perform their subsequent analysis on the data obtained from measurements on a flight 

simulator at the Department of Aerospace Electrical System Defence University, which is 

equipped with the software X-Plane 10th. 

1. Úvod 

Pro efektivní �ízení zvoleného objektu je d� ležitá znalost vlastností, kterými daný objekt 

disponuje. Pro nejoptimáln� jší �ízení celého systému, je vhodné co nejp�esn� ji znát vlastnosti 

jednotlivých �ízených objekt� . Z tohoto d� vodu je kladen velký význam na tvorbu 

matematických model�  systém� , jejich objekt� , výb� ru vhodných identifika� ních algoritm�  a 

volbou parametr�  systému. 

Matematické modelování t� chto systém�  za pomoci po� íta� ové simulace se neomezuje pouze 

na �ízení, ale zasahuje do mnohých dalších technických i v� dních disciplín jako je biologie, 

ekonomika, a stala se tak nedílnou sou� ástí návrh�  mnoha složitých za�ízení a to bez rizika 
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tvorby havarijních stav�  a s využitím mnohem menších náklad�  z d� vodu nepot�ebnosti 

reálného objektu. 

Také chování pilota se dá pomocí 

r� zných matematických model�  mén�

� i více p�esn�  nasimulovat. Následn�

lze provád� t analýzu s pomocí 

matematických metod identifikace 

parametr�  p�enosových funkcí 

chování � lov� ka p�i �ízení letu letounu. 

Výb� rem vhodné metody a jejím 

proložením k�ivky reprezentovanou 

výstupními hodnotami ur� itého 

pokusu se dá velice p�esn�  zjistit, který 

pilot dokáže rychle a hlavn�  p�esn�

zareagovat na ur� itý podn� t a vyrovnat 

letoun do stavu v jakém byl p�ed 

vznikem zm� ny režimu letu. Z takto 

analyzovaných dat se dají zjistit 

skute� nosti, které mohou být užite� né 

pro samotného pilota, který si m� že 

prov�� it své zlepšení p�i �ízení letounu, 

kontroly a tvorby návyk� , anebo pro porovnání jednotlivých pilot� . 

2. Identifika � ní metody za� len� né do knihovny „System 

Identification Toolbox“ 

Prakticky všechny itera� ní metody jsou založeny na hledání parametr�  vhodn�  definované 

matematické formulaci. Jean Baptiste Joseph Fourier publikoval v roce 1822 „Théorie 

analytique de la chaleur“, kde zd� vodnil Newton� v ochlazovací zákon.  Sou� asn�  tím i 

dokazuje, že každá periodická funkce m� že být rozložena do �ady sin�  a kosin�  celo� íselných 

násobk�  nezávisle prom� nné. Fyzikální procesy a signály v � asové oblasti jsou reprezentovány 

komplexní funkcí f (t) signálem, který vyjad�uje závislost ur� ité veli� iny na � ase, a signály ve 

frekven� ní domén�  jsou reprezentovány obecn�  komplexní funkcí, která je složena ze sin�  a 

kosin� . 

  

Obr.  1: Výb� r metod v nastavení „System 

Identification Toolbox“ [13] 
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Matematické vyjád�ení Fourierovy transformace (1) a inverzní Fourierovy transformace (2): 

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

� �
��	 �

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

� �
, �
	 �

p�i� emž p�edpokládáme, že ���� � �  a �� ��� �  jsou absolutn�  integrovatelné po � ástech hladké 

komplexní funkce reálných prom� nných �� � ,  ��� ! " # . Konstanty A, B mohou být komplexní a 

konstanta k musí být reálná. Konstanty A, B a k m� žeme volit libovoln�  s dodržením podmínky 

(3), která vychází z fundamentální v� ty Fourierovy transformace. 

�
�� 


$� $

%&
��� ��	 �

V celé �ad�  nej� ast� jších matematických aplikací se využívá symetrický tvar kde: A = B = 1, k

= 2� . Je nutné dávat pozor na volbu t� chto konstant, které se v r� zných tabulkách a vzorcích 

pro transformace r� zní [9], [14], [16]. 

2. 1. Metoda nejmenších � tverc�

Metoda nejmenších � tverc�  je matematicko-statistická metoda pro aproximaci �ešení soustav 

rovnic nebo zpracování dat získaných experimentálním m�� ením. S aplikací metody 

nejmenších � tverc�  se m� žeme setkat p�i prokládání nam�� ených dat p�ímkou, parabolou nebo 

obecným polynomem daného stupn� . Tato metoda bývá používána p�i regresní analýze a pro 

�ešení rozsáhlých úloh, kde jsou jediným vhodným a prakticky použitelným �ešením itera� ní 

metody [15]. 

�

Metodou nejmenších � tverc�  rozumíme takovou metodu, která hledá vhodné kritérium pro 

ur� ení co nejlepšího proložení bod�  funkcí tak, aby sou� et druhých mocnin (� tverc� ) odchylek 

v jednotlivých bodech byl minimální. Funkce, která toto spl� uje, se nazývá nejlepší aproximací 

experimentálních dat v dané t�íd�  funkcí ve smyslu metody nejmenších � tverc� . Ve výrazu (4) 

je symbolem E reprezentována kvadratická odchylka. 

Vždy je nutné stanovit minimaliza� ní podmínku (5), aby E (a, b) nabývala minimum:  

�

' � ( )* � 
 + � , - . � (� - / * � � %

�

- 0 �

� ��	 �
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Metoda nejmenších � tverc�  je obsažena prakticky v všech identifika� ních metodách, které jsou 

implementovány do knihovny „System Identification Toolbox“.  

2. 2. Nelder-Mead simplex algoritmus 

Tuto metodu poprvé formulovali pánové John Nelder a Roger Mead v roce 1965. Nelder-Mead 

algoritmus je využíván k hledání minima nebo maxima funkce ve vícerozm� rném prostoru. 

Tento algoritmus je optimaliza� ní metodou, která se snaží vytvo�it globální lineární aproximaci 

n-rozm� rné topografie ze simplex�  nebo soustavy bod�  na ur� itém intervalu. Zjednodušen�  to 

funguje tak, že v n-rozm� rech udržuje uspo�ádanou soustavu simplex�  resp. bod� , na kterou 

extrapoluje chování cílové funkce nam�� ené v každém zkušebním bod� , s cílem nalézt nový 

testovací bod a techniku výpo� tu znovu opakovat. Bod je obvykle vybírán jako vrchol, kde 

funkce, které mají být minimalizovány, dosahuje její nejvyšší hodnoty [9]. 

P�i každé iteraci, identifikujeme � 3
4  pro které platí �5� 3

46 
 78���5� 9
46� a vypo� ítá se t� žišt�

zbývajících vrchol� �: . Dále se spo� ítá pozice následujícího (odraženého) vrcholu � ; <� =� , kde 1 

> a >��
�

� > 
 � ? / ( � � @. ( � A
� � ��	 �

�

Když splníme podmínku 7BC��5�9
46� D � � � ; � D ��� 3

4�)<pak � 3
4  nahradíme � ;  a za� neme 

s po� ítáním znovu s novým simplexem. Kdybychom použili a = 0,5 tak by se simplex 

zredukoval na polovinu s transformací se st�edem v 7BC��5�9
46�: 

� �
� E� 


� �
F� / � G

�

H
� ��	 �

�

Kde �5� I
46 
 7BC��5� 9

46�. Celý postup se opakuje, dokud se nedosáhne kone� ného kritéria. 

Na tomto vyhledávacím algoritmu je založena funkce v prost�edí MATLAB®, která se nazývá 

fminsearch. Tato funkce je p�ímá vyhledávací metoda, která nevyužívá numerický nebo 

analytický gradient jako funkce fminuns. Hledá minimum skalární funkce více prom� nných 

(8). Minimum se hledá pomocí po� áte� ního odhadu a je to obecn�  ozna� ováno jako nekone� ná 

nelineární optimalizace.  

� � � ��
J�- � ��	 �
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Kde f(x) je funkce a výsledkem je skalár 

a x je vektor nebo matice. Syntaxí pro 

zápis p�íkazu fminsearch jak hledat 

minimum z dané funkce je mnoho, od 

prostého zápisu které funkce a 

po� áte� ního bodu má po� ítat až po 

zadávání jednotlivých zp�es� ujících 

parametr�  jak výstupních (levá strana 

zápisu syntaxe), tak i výstupních (pravá 

strana).  

Omezující podmínky pro použití funkce 

fminsearch jsou takové, že funkce 

dokáže vy�ešit pouze nediferencovatelné problémy a m� že � asto pracovat nespojit�  a to 

zejména v p�ípad� , že nem� že nalézt �ešení. Pokud je x reálné � íslo, fminsearch vrátí také 

reálné � íslo, pokud ale máme x jako komplexn�  sdružené, musí být rozd� leno na reálnou 

a imaginární � ást. 

2. 3. Gauss-Newtonova metoda (gn) 

Gauss-Newton� v algoritmus je metoda používaná pro �ešení nelineárních nejmenších � tverc� . 

Jedná se o modifikaci Newtonovy metody pro nalezení minima funkce. Gauss-Newton� v 

algoritmus m� že být použit pouze pro minimalizaci sou� tu kvadratických hodnot funkce. 

Popis funkce, kde je m funkcí r = (r1…rm) z n prom� nných �  = (� 1…� n), m �  n, vypadá 

následovn� : 

K� L� 
 + M� � L� %

J

�0 �

� ��	 �

�

	 ešení metody za� íná zadáním po� áte� ního odhadu � (0) (14) a pokra� uje iteracemi, kde r a �

jsou sloupcové vektory, J je matice Jacobiánu (15) a index T zna� í, že je matice transponovaná 

a rovnice ri (10) jsou rezidua. 

L � NE� � 
 L � N� . � O>
PO>� � � O>

PM� L � N� � � ���	 �

� � �

� O>� �A 

1M� � L � N� �

1LA
� ���	 �

�

Když m = n, pak se iterace zjednoduší na 

		

Obr. 2:  Schématický diagram funkce v QR a 

n� kolika iterací, [XI.] 
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L � NE� � 
 L � N� . � O>� � � M� L � N� � � ��
	 �

� � �

M� � L� 
 , � . � � � � )L� � ���	 �
�

Tento výraz se považuje za p�ímé zjednodušení Newtonovy metody v jednom rozm� ru. 

Hlavním cílem metody je najít parametry � , které ur� ují, jak se nejlépe proloží model daný 

funkcí y = f(x, � ), s daty reprezentujícími nap�íklad body (xi, yi). 

P�edpoklad m �  n v p�íkazu algoritmu je nutný, aby byly matice JrT a Jr regulární, jinak by 

normální rovnice nešly vy�ešit. 

Konvergence algoritmu m� že nastat v p�ípad� , že p�ír� stek �  - � s klesá. Pak se mez stává 

stacionárním bodem „S“. Konvergence u této metody není zaru� ena, jak je tomu t�eba u 

Newtonovy metody, kde m� že nastat lokální konvergence. Míra konvergence Gauss-

Newtonova algoritmu se m� že blížit kvadratické. Algoritmus m� že konvergovat pomalu nebo 

v� bec, to je dáno po� áte� ním odhadem, který m� že být daleko od minima nebo když je matice 

JrTJr špatn�  podmín� ná [10], [13]. 

�

2. 4. Levenberg-Marquardtova metoda (lm) 

V matematice a p�i po� íta� ových výpo� tech je Levenberg-Marquardt� v algoritmus (LMA) 

známý také jako metoda damped least-squares (DLS), která je jedna z variant �ešení metody 

nejmenších � tverc�  pro nelineární problémy, které vznikají zejména p�i �ešení minimalizace 

k�ivek. 

Levenberg-Marquardt� v algoritmus se nachází na pomezí �ešení mezi metodami Gauss-

Newtonova algoritmu (GNA) a metodou gradient descent. LMA je více robustní než GNA, což 

znamená, že v mnoha p�ípadech najde �ešení, i když za� ne po� ítat mnohem d�ív od kone� ného 

minima. Nachází ale jen lokální minimum, což nemusí být nutn�  globální minimum. Pro 

oby� ejné funkce a parametry se tato metoda zdá být pomalejší než Gauss-Newtonova. V mnoha 

p�ípadech je tato metoda zobrazena jako Gauss-Newtonova s použitím Trust-region. LMA je 

velmi populární v mnoha softwarových aplikacích pro prokládání dat k�ivkou. 

LMA se používá tam, kde je pro metodu nejmenších � tverc�  daný soubor m empirických 

vztažných pár�  nezávislých a závislých prom� nných xi, yi a optimalizující parametr �  modelu 

k�ivky f(x, � ) tak, že sou� et � tverc�  odchylek bude minimální (14). 

K� L� 
 + S, � . � � � � )L� T%

J

�0 �

� ���	 �
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Jako ostatní numerické minimaliza� ní algoritmy je Levenberg-Marquardt� v algoritmus založen 

na itera� ním postupu. Pro spušt� ní minimalizace musí uživatel poskytnout pro �ešení po� áte� ní 

odhad vektoru parametr� � . V p�ípadech s jedním minimem je možné použít �  = 1. V p�ípadech 

s mnoho� etnými minimy, algoritmus konverguje k celkovém minimu pouze tehdy, pokud je 

po� áte� ní odhad již v blízkosti kone� ného �ešení. V každém kroku iterace je parametr �

nahrazen novým odhadem �  + 
 . 

Levenberg� v algoritmus má tu nevýhodu, že v p�ípad�  kdy je hodnota damping faktoru �  velká, 

nem� že se použít inverze JTJ + � I. Marquardt vycházel z p�edpokladu, že m� žeme škálovat 

každý prvek gradientu podle jeho tvaru a tím nám dovoluje v� tší pohyb ve sm� ru, kde je 

gradient menší. Tím se zabrání pomalé konvergenci ve sm� ru malého gradientu. Z toho d� vodu 

Marquardt nahradil jednotkovou matici I maticí diagonální s prvky JTJ. Takto vzniklý 

algoritmus se nazývá Levenberg-Marquardt� v (15) [2]. 

� OPO/ �U(V� OPO� � W
 OPS, . � � L� T� ���	 �

2. 5. Trust-Region Reflective Newton metoda (lsqnonlin) 

Mnoho metod použitých v optimaliza� ním toolboxu jsou založeny na metod�  Trust-Region, 

která je velmi ú� inná p�i �ešení optimaliza� ních problém�  [15]. 

Termín trust region je používaný v matematické optimalizaci a vyzna� uje oblast funkce f(x), (x 

m� že být i vektor), která se snaží najít bod xi+1 s menší funk� ní hodnotou než je aktuální bod 

xi a funkce f  m� že být aproximována modelem funkce (� asto kvadratickým –> Taylor� v rozvoj 

kolem xi). Pokud se odpovídající model cílové funkce nalézá uvnit� oblasti (trust regionu - N), 

pak je oblast rozší�ena. V opa� ném p�ípad� , kdy aproximace neodpovídá modelu, je oblast 

zmenšena. Krok X9 
 � 9E� . � 9 se p�ibližn�  zjistí z rovnice 

7BC
N! �

Y� � Z� � ���	 �

kde g a H jsou gradient a Hessova matice: 

Y� � Z� 
 [ PZ/
?
H

ZP\ Z< ���	 �

Za t� chto podmínek je tvar pro �ešení pomocí nelineární metody nejmenších � tverc�

následující: 

7BC
�

+ ] �
%

-

�0 �

� � � 
 7BC
�

+ ^_� � � ^%� ���	 �

kde Z je  vektorové pole. 
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Metoda trust region reflective (TRR) dává p�esn� jší a mén�  náro� né výsledky než ostatní 

metody používané v prost�edí MATLAB®.  

2. 6. Gradient search (grad) 

Gradientní metoda je optimaliza� ní algoritmus prvního �ádu pro hledání lokálního minima dané 

funkce pomocí gradientního sestupu. Zp� sob minimalizace funkce je takový, že se musí 

stanovit po� áte� ní odhad �ešení x0 a potom bereme gradient funkce f(x) v tomto bod� , který 

musí být v záporném sm� ru od po� áte� ního odhadu, jinak musíme zvolit jiný odhad a proces 

opakovat. Algoritmus bude konvergovat, když bude gradient nula. Tento stav se nazývá lokální 

minimum. V opa� ném p�ípad� , pokud bude sm� r kladný, algoritmus nalézá lokální maximum. 

Formální zápis této definice je následující: 

� � E� 
 � � . ` a� � � � � � ���	 �

kde: a� p�edstavuje gradient funkce, k �  0 a �  > 0 je krok funkce, který je závislý na každé 

iteraci. Jeho hodnota závisí na dané funkci, a � ím menší krok zvolíme, tím bude algoritmus 

stabiln� jší. S velkým krokem bude divergovat a s p�íliš malým bude trvat dlouho, než za� ne 

konvergovat. Maximální volbu kroku volíme tzv. Lipschitzovu konstantu. Ta se vypo� te ze 

vztahu (20) za p�edpokladu, že každá diferencovatelná funkce má maximální deriva� ní 

hodnotu, tj. maximum derivací ve všech bodech. Jestliže je toto maximum kone� né, funkce se 

nazývá spojitá Lipschnitzova. 

^b� � � � b� c � ^

^� � c ^
d e� � � �������������������� �
�	 �

�
Obr.  3: P� íklad algoritmu gradient descent, [17]�

�

V prost�edí MATLAB® je definována funkce fminuns, která vychází z obou p�edchozích 

metod a to: Trust-Region a Gradient search. Tato funkce hledá minimum funkce více 
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prom� nných. Výsledkem funkce je skalární hodnota a vstupní veli� ina je vektor nebo matice. 

Syntaxe zápisu je velice podobná jako p�edchozí popsaná funkce fminsearch. V jednom 

z parametr�  si volíme, jestli se minimum po� ítá pomocí algoritmu Trust-Region nebo pomocí 

gradientního sestupu [8]. 

3. Využití matematických metod k analýze odezvy pilota 

Pro analýzu jednotlivých identifika� ních metod [DP] jsou importována data reprezentující 

výchylku kniplu a zm� nu výšky, na které budou použity jednotlivé metody a provedeno jejich 

porovnání. P�i analýze metod se používá stejný datový soubor (viz. obr. 4) získaný jako odezva 

pilota na skokovou zm� nu b� žícího bodu na obrazovce PC. Na modelovém souboru dat je 

patrné, že se pilot snaží pomocí výchylky kniplu sesouhlasit sv� j bod s nov�  vzniklou zm� nou. 

Z obr. 4 je patrné, že pilot na zm� nu nereaguje okamžit� , to má za následek dopravní zpožd� ní. 

S co nejkratším zpožd� ním vychýlí páku �ízení do maximální výchylky a to má za následek 

p�ekro� ení požadované hladiny. Po tomto p�ekro� ení nastává proces pozvolného vyrovnávání, 

kdy pilot dokáže jemnou manipulací a s p�edchozími znalostmi srovnat „sv� j b� žící bod“ držet 

jej, bez dalších v� tších p�ekmit� . 

Model p�enosové funkce chování pilota je nastaven podle p�enosové funkce [4,5,6,7] 

�f 
 g
� PhNE� �

� Pi NE� � � Pj NE� �
� � kN��� �
�	 �

kde: 

K – zesílení reprezentující následný p�ír� stek síly na kormidla p�i zásahu pilota v reakci 

na zm� nu dynamiky soustavy (1 - 100). 

�
Obr.  4: Modelový soubor dat test_001 pro analýzu jednotlivých metod�
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T1 – reak� ní � asová konstanta, udává zpožd� ní, které je dáno reakcí na vzniklou zm� nu 

vstupního signálu a tím i provedení rutinních a nau� ených � inností. 

T2 – zpož� ující setrva� ná konstanta, udává zpožd� ní � inností zp� sobené funkcí 

neuromuskulárního systému.  

T3 – integra� ní � asová konstanta, schopnost pilota p�edvídat p�íchozí situaci a 

p�izp� sobit na n�  další � innost. Tato schopnost ze získává ze zkušeností pilota. 


  – tato � asová konstanta udává dopravní zpožd� ní pilota na pohybový a o� ní vjem. 

Velikost dopravního zpožd� ní se zv� tšuje s rostoucí únavou. 

Jde o lineární model chování pilota, který je ve skute� nosti pouze zjednodušením reálných 

vlastností. Tyto vlastnosti jsou dynamické a ješt�  zatíženy r� znými vlivy jako je necitlivost, 

hystereze a mnoho dalšího. 

Pro testování matematických metod Bylo provedeno dvojí porovnání výsledk�  jednotlivých 

metod a to pomocí funkcí Process Models a Transfer Function Models. Tabulkové srovnání 

dosažených výsledk� , resp. p�esností aproximace je na konci kap.3. v tab.1. 

Process Models 

 Okno Process Models (obr. 5.) je rozd� leno do n� kolika � ástí. V levé � ásti se zobrazuje model 

p�enosové funkce, který je možné do ur� ité míry upravovat. V pravé � ásti se nachází okna 

s jednotlivými parametry p�enosové funkce, jejich vypo� tenými hodnotami, po� áte� ními 

odhady a mezemi. Spodní � ást okna je vymezena nastavováním dalších parametr� , jako jsou: 

p�edevším pro tvorbu této práce d� ležitá nabídka nastavení jednotlivých identifika� ních metod 

�

Obr.  5: Okna Process Models a volby a nastavení identifika � ních metod, [13]�
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se svými zp�es� ujícími nastaveními, dále pak model poruchovosti, po� áte� ní podmínky, 

kovariance a omezení. Toto okno uzavírá pole se zkráceným názvem molu p�enosové funkce 

podle zvolených parametr�  (nap�.: P2DZ – P2 - dva póly, D - � asové zpožd� ní a Z - � ást � itatele 

zde v toolboxu nazvaná Zero). 

�

Nabídka Process Models dovoluje 

uživateli nastavit velké množství 

parametr� , které mohou ovlivnit 

výsledek analýzy dat. Výhody jsou 

spat�ovány v možnosti nastavení 

po� áte� ních odhad�  jednotlivých 

koeficient�  a jejich mezí nebo 

na� tení již existujícího modelu. 

Mezi nevýhody této nabídky pat�í 

omezení p�i definování tvaru 

p�enosové funkce, která se omezuje 

jen na jednu „nulu“ (zero), 

koeficient zisku a maximáln�  t� i 

„póly“ (poles). 

Transfer Function Models 

Okno Transfer Function Models (obr. 6) je rozd� leno na základní nastavení p�enosové funkce, 

kde se volí po� et pól� , nul a � as, který je možné volit spojitý nebo diskrétní se zvolenou 

periodou vzorkování. Dále se v rozbalovacích nabídkách volí � asové zpožd� ní výstupu proti 

vstupu (I/O Delay) a v další nabídce pak nastavení odhadu (Estimation Options). Zde se 

nastavují po� áte� ní podmínky, regularizace a pro nás nejd� ležit� jší nastavení volby 

vyhledávacího algoritmu a jeho nastavení. 

Výhodou této nabídky je detailn� jší nastavení tvaru p�enosové funkce v � itateli i jmenovateli a 

nastavení spojité nebo diskrétní � asové základny. Nevýhodou by mohlo být možné 

zjednodušení voleb v uživatelském prost�edí, které ale nem� lo velký vliv na analýzu dat v této 

práci. 

		
�
Obr.  6: Okno Transfer Function Models, [13] 
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3.1. Gauss-Newton (gn) 

V p�ípad�  použití Gauss-Newtonovy metody (viz. obr.7.) je patrné, že nejhorší výsledky 

proložení k�ivky byly docíleny pomocí funkce Process Models. Jak již bylo uvedeno v popisu 

této funkce, omezené možnosti nastavení tvaru p�enosové funkce mají za následek špatné 

proložení k�ivky výchylky kormidla a z toho vyplývající špatn�  ur� ené jednotlivé koeficienty 

p�enosové funkce. Zlepšení nastalo p�i použití funkce Transfer Function Models, kde se zvolil 

stejný po� et ko�en�  a nul jako v p�edchozím p�ípad� , ale manuáln�  se nastavil diskrétní � as 

s periodou 0,05s a � asové zpožd� ní 9 vzork� . Získané výsledky vykazovaly v� tší shodu 

pr� b� h� .  

	
Obr.  7: Nam�� ená a vypo� ítaná data pomocí metody: Gauss-Newton	

Pro docílení nejlepšího proložení byla p�enosová funkce (1) upravena na tvar, kde se v � itateli 

nachází dv�  nuly a ve jmenovateli t� i póly a zvolila se simulace spojitého � asu s nastaveným 

� asovým zpožd� ním 0,45s. Proložení k�ivek se pak jevilo jako dosta� ující pro identifikaci 

parametr�  p�enosové funkce. 

3.2. Adaptive Gauss-Newton (gna) 

Výsledky identifikace parametr�  p�i použití metody Adaptive Gauss-Newton (viz. obr.8.) 

ukázaly zlepšení proložení pr� b� hu výchylky pomocí funkce Process Models, která dokázala 

bez problému prolnout první p�ekmit, ale nedokázala v tomto prolínání pokra� ovat. Tyto 

výsledky nebyly op� t dostate� n�  relevantní ani v p�ípad�  použití funkce Transfer Function 

Models, která ovšem jevila známky zlepšení. K dostate� n�  ideálnímu proložení došlo p�i 

op� tovné modifikaci p�enosové funkce a nastavení spojitého � asu a � asového zpožd� ní 0,45s. 

�
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�
Obr.  8: Nam�� ená a vypo� ítaná data pomocí metody: Adaptive Gauss-Newton 

	

3.3. Levenberg-Marquardt (lm) 

Výsledky identifikace parametr�  p�i použití metody Levenberg-Marquardt (viz. obr.9.)  op� t 

ukazují, že funkce Process Models a nastavení p�enosové funkce do tvaru (1) si nedokáže 

poradit s testovaným pr� b� hem. Lepších výsledk�  p�i proložení a identifikaci parametr�  se 

dosáhlo použitím funkce Transfer Function Models a pozd� jší modifikace p�enosové funkce. 

�

�
Obr.  9: Nam�� ená a vypo� ítaná data pomocí metody: Levenberg-Marquardt�
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3.4. Gradient Search (grad) 

P�edpokládané výsledky se dostavily i p�i použití další identifika� ní metody  Gradient Search 

(viz. obr.10.) s tím rozdílem, že p�i použití nastavení pro Transfer Function Models s diskrétním 

� asem nastal jev, který byl znázorn� n rozkmitáním pr� b� hu proložení do takové míry, že 

v žádném p�ípad�  nebylo možno uvažovat o použití tohoto nastavení a z toho d� vodu nebyl 

za�azen ani do výsledného grafickéhovýstupu.  

�

Obr.  10: Nam�� ená a vypo� ítaná data pomocí metody: Gradient Search 

�

3.5. Trust-Region Reflective Newton (lsqnonlin) 

Metodu Trust Region Reflective Newton jde použít pouze v nastavení funkce Process Models, 

kde vykazovala podobné výsledky jako metoda Levenberg-Marquardt. P�i použití funkce 

Transfer Function Models program MATLAB® nahlásil vnit�ní chybu použití této metody p�i 

provád� ní procesu. 

4. Záv� r 

P�edložený text p�edstavuje st� žení obsah diplomové práce [XX] a má za cíl ukázat na 

schopnosti knihovny SIT p�i využití k identifikaci parametr�  matematického modelu chování 

� lov� ka. Schopnosti této knihovny jsou daleko v� tší, než ukazuje p�edložená simulace. 

Nezanedbatelné p�i uvedených analýzách je i tvar „odezvy“ pilota, je-li tato odezva „hladká“ 

bude i proložená aproximace slušná. Bude-li pilot tak�íkajíc s kniplem cukat, bude i aproximace 

horší nebo�  si algoritmus nemusí poradit s výrazn�  rozkmitaným pr� b� hem. Ve svém d� sledku 
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rozhoduje o kvalit�  „proložení“ i matematický tvar p�enosové funkce chování pilota. Zadáme-

li složit� jší tvar rovnice (1), m� že se algoritmus více p�iblížit požadovaném tvaru, tedy skute� né 

odezv�  pilota. 

Tab. 1.   Srovnání p� esností aproximace 
jednotlivých itera� ních metod. 

Výsledky 
Fit 
[%] FPE [-] 

MSE 
[-] 

 Metoda: Gauss-Newton 

Process Models 68,76 0,021 0,020 

Transfer Function Models - Discrete time 83,36 0,006 0,006 

Transfer Function Models - Continuous time 92,13 0,001 0,001 

 Metoda: Adaptive Gauss-Newton 
Process Models 82,92 0,006 0,006 

Transfer Function Models - Discrete time 83,36 0,006 0,006 

Transfer Function Models - Continuous time 92,13 0,001 0,001 

 Metoda: Levenberg-Marquardt 

Process Models 74,81 0,013 0,013 

Transfer Function Models - Discrete time 83,24 0,006 0,006 

Transfer Function Models - Continuous time 92,13 0,001 0,001 

 Metoda: Gradient Search 

Process Models 82,27 0,007 0,006 

Transfer Function Models - Discrete time 41,21 0,077 0,072 

Transfer Function Models - Continuous time 92,13 0,001 0,001 

 Metoda: Trust Region Reflective Newton 
Process Models 73,89 0,015 0,014 

Literatura  

[1] BO	 IL, J. Analýza mechatronické soustavy pilot - letadlo - autopilot z hlediska systém�
automatického �ízení letu. Brno, 2013. Diserta� ní práce. Univerzita obrany. 

[2] GAVIN, Henri P. The Levenberg-Marquardt method for nonlinear least squares curve-
fitting problems. Department of Civil and Environmental Engineering Duke University. 
2013. Dostupné také z: http://people.duke.edu/~hpgavin/ce281/lm.pdf 

[3] GELETU, A. TU-ILMENAU. Solving Optimization Problems using the Matlab 
Optimization Toolbox - a Tutorial. December 13, 2007. 

[4] JALOVECKÝ, R. Identifikace parametr�  matematických model�  chování � lov� ka. In: 
M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel. Brno: Univerzita obrany, 
2010, s. 65-69. ISBN 978-80-7231-741-7. 



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

������
�

[5] JALOVECKÝ, R. Nástroje pro analýzu nam�� ených dat chování � lov� ka p� i � ízení letu 
letounu. In: M�� ení, diagnostika, spolehlivost palubních soustav letadel. Brno: Univerzita 
obrany, 2014, s. 122-128. ISBN 978-80-7231-970-1. 

[6] JALOVECKÝ, R., JAN� , P., Analysis of the Characteristics of a Pilot in the Aircraft 
Flight, In Science & Military – Journal of Science. Armed Forces Academy of General 
Milan Rastislav Stefanik, Liptovsky Mikulas 2009, No. 2., s. 37- 41. ISSN 1336-8885 

[7] JALOVECKÝ, R. Tools for Analysing Measured Data of Human Behaviour While 
Flighing an Aircraft. In: Modern Safety Technologies in Transportation. Košice, 
Slovenská Republika: Perpetis, s.r.o., 2015, v tisku. 

[8] JAMESON, A. Gradient Based Optimization Methods. Department of Aeronautics and 
Astronautics Stanford University. 2006. Dostupné také z: http://aero-
comlab.stanford.edu/Papers/jameson.gbom.pdf 

[9] KOMRSKA, J. Fourierovské metody v teorii difrakce a ve strukturní analýze. 2000. 
Dostupné z: http://physics.fme.vutbr.cz/~komrska/Fourier/KapF02.pdf 

[10] LAWLESS, A. S. Approximate Gauss–Newton Methods for Nonlinear Least Squares 
Problems. SIAM Journal on Optimization. 2007, 18(1): 106-132. DOI: 
10.1137/050624935. ISSN 1052-6234. Dostupné také z: 
http://epubs.siam.org/doi/abs/10.1137/050624935 

[11] LJUNG, L. "Experiments with Identification of Continuous-Time models." Proceedings 
of the 15th IFAC Symposium on System Identification. 2009. 

[12] LJUNG, L. System identification: theory for the user. London: Prentice-Hall, 1987, xxi, 
519 s. Prentice Hall information and system science series. ISBN 0138816409. 

[13] MATLAB® Documentation [online]. [cit. 2015-06-04]. Dostupné z: 
http://www.mathworks.com/help/matlab/index.html 

[14] NOSKIEVI� , P. Modelování a identifikace systém� . Ostrava: Montanex, 1999, 276 s. 
ISBN 80-722-5030-2. 

[15] SORENSEN, D. C. Newton’s Method with a Model Trust Region Modification. SIAM 
Journal on Numerical Analysis. 1982, 19(2): 409-426. DOI: 10.1137/0719026. ISSN 
0036-1429. Dostupné také z: http://epubs.siam.org/doi/abs/10.1137/0719026 

[16] VROŽINA, M., JAN� ÍKOVÁ, Z., DAVID, J. Identifikace systém� . Vyd. 1. Ostrava: 
Vysoká škola bá� ská - Technická univerzita, 2012, 1 CD-ROM. ISBN 978-80-248-2594-
6. 

[17] Schématický diagram funkce v Q% a n� kolika iterací, p�evzato z: http://goo.gl/TiJx5r 
[18] P�íklad algoritmu gradient descent, p�evzato z: http://goo.gl/XfGQhQ 

Dedikace 
� lánek byl sepsán v rámci projektu Technologické agentury � eské republiky - TA04031376 
Výzkum/vývoj metodiky výcviku leteckých specialist�  L410 UVP - E20. 
The paper was written within project Technology Agency of the Czech Republic n.TA04031376 
Research / development methodology training aviation specialists L410UVP E20. 



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

������
�

 M�� ení a hodnocení reakcí pilota 

Measurement and assessment of pilot reaction 

Ing. Miroslav Jirgl 

Ústav automatizace a m�� icí techniky, Fakulta elektrotechniky a komunika� ních technologií, 

Vysoké u� ení technické v Brn� , Technická 3082/12, 616 00 Brno, 

email: miroslav.jirgl@phd.feec.vutbr.cz,  

prof. Ing. Rudolf Jalovecký, CSc. 

Katedra leteckých elektrotechnických systém� , Fakulta vojenských technologií, Univerzita 

obrany, Kounicova 65, 662 10 Brno, email: rudolf.jalovecky@unob.cz.  

Resumé: 

Letecký výcvik p� edstavuje v sou� asné dob�  velmi nákladnou � innost. Všechna výcviková 

za� ízení se snaží náklady na výcvik snížit. P� i tomto šet� ení ovšem nemohou jít za hranice 

bezpe� nosti samotného výcviku. � lánek p� edstavuje jeden z p� ístup� , jak zjiš�ovat schopnosti a 

stav vycvi� enosti pilot�  již v pr� b� hu samotného výcviku, aniž by se náklady na výcvik zvýšily. 

Currently, flight training is very costly affair. The training centres are trying to reduce these 

costs. This costs reduction should not be at the expense of training safety. The paper presents 

an approach to examine the skills and the level of training of pilots during actual training 

without the training costs increased. 

1 Úvod 

Cílem již n� kolikaleté práce autor� � lánku je navázat na základy popisu lidského chování 

pomocí matematických model�  [1] prezentované týmem v� dc�  v � ele s profesorem McRuerem 

v 70-tých letech minulého století a využitím moderních simula� ních a výpo� etních prost�edk�

tuto teorii dále rozvinout. Pro získání experimentálních dat je využit stacionární letecký 

simulátor na Univerzit�  obrany v Brn� . Na základ�  m�� ení odezev pilota na vizuální podn� ty je 

možné tato data použít pro základní vstupn� /výstupní popis (model) chování pilota. Tyto 

modely je pak možné využít pro objektivní posouzení pilotových schopností, zejména jeho 

reak� ní doby a stav p�ipravenosti pilota.  
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2 Matematický model chování pilota 

V sou� asnosti stále nejpoužívan� jším modelem pro popis dynamického chování pilota je 

p�enosová funkce s dopravním zpožd� ním ve tvaru rovnice (1), kterou jako první sestavil na 

základ� � ady experiment�  prof. McRuer [1,3].  

( )
( )( )

)exp(
11

1

21

3

)(

)(
)( s

sTsT

sT
K

X

Y
F

s

s
s t-×

++

+
== �� (1)

kde 

K Zesílení reprezentující pilotovy zvyklosti na daný ak� ní zásah. Souvisí také s pom� rem 

vstupního a výstupního signálu. 

T1 Setrva� ná konstanta udávající pilotovo zpožd� ní � innosti dané neuromuskulárním 

systémem. Pohybuje se v rozsahu 0,05 až 0,2 s a není závislá na mí�e tréninku [2,4]. 

T2 Zpož� ující setrva� ná konstanta charakterizující pohotovost a hbitost pilota. Souvisí tedy 

s provád� ním nau� ených stereotyp�  a rutinních postup� . Pohybuje se v rozsahu 0,1 až 

jednotky sekund. 

T3 Je prediktivní � asová konstanta související se zkušenostmi pilota. Odráží pilotovu 

schopnost p�edvídat situaci, která m� že nastat. Tuto schopnost operátor získá výcvikem 

a zkušenostmi a pohybuje se v rozsahu 0,2 až jednotky sekund [2,4]. 

� 	 asová konstanta udávající zpožd� ní odezvy mozku pilota na pohybový a o� ní vjem. 

Vlivem únavy m� že dojít k prodloužení této konstanty a následnému selhání regula� ních 

schopností pilota. Regula� ní systém se tak stane nestabilním. Tato konstanta se pohybuje 

nej� ast� ji v rozsahu 0,1 až 1 s. 

s Laplace� v operátor 

Model ve tvaru rovnice (1) je obecný model využitelný v širokém spektru � inností spojených 

s �ízením � i pilotováním. Jednotlivé konstanty nabývají nej� ast� ji hodnot v uvedených 

rozsazích a jsou závislé na pilotových schopnostech p�izp� sobit se �ízené dynamice (adaptovat 

se). Pro posouzení t� chto pilotových schopností a vlastností se � asto používá model ve 

zjednodušeném tvaru (2), který neuvažuje neuromuskulární � asovou konstantu T1 a zam�� uje 

se zejména na vyhodnocení pom� ru � asových konstant T2 a T3 a celkového dopravního 

zpožd� ní �N [3, 7] 
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kde  

�N 	 asová konstanta udávající celkové zpožd� ní odezvy mozku pilota na pohybový a o� ní 

vjem. Tato konstanta zahrnuje i vliv zpožd� ní dané neuromuskulárním systémem, 

p�ibližn�  tedy platí �N = � + T1. 

3 M�� ení odezvy pilot�  na vizuální podn� t 

Experiment m�� ení odezev pilot�  vychází ze vzájemné interakce pilota (Human Operator) a 

letounu, resp. leteckého simulátoru (Controlled Element), jež lze obecn�  znázornit pomocí 

blokového schématu na obr. 1. [5], které p�edpokládá m�� ení odezvy pilota na vizuální podn� t. 

Obr. 1: Blokové schéma popisující experiment �

M�� ení odezev pilot�  jsou provád� na na stacionárním leteckém simulátoru na Univerzit�

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 [4]. Tento simulátor je dnes na celém sv� t�

považován za komplexní, obsáhlý a zárove�  vysoce efektivní letový simulátor pro osobní 

po� íta� e nabízející nejpokro� ilejší letové modely. Jde o inženýrský nástroj sloužící pro snadný 

odhad letového modelu letadel všech kategorií i konstruk� ních �ešení.  

3.1 M�� ení dat na leteckém simulátoru 

Pro m�� ení byl vybrán dvoumotorový vrtulový letoun King Air C90B a dále zvolen jeden 

definovaný režim letu (výška letu 2900 ft, rychlost letu 170 mph, úhel náb� hu a podélný sklon 

i jejich zm� na p�ibližn�  0), kdy pilotu byla v ur� itém okamžiku letu zm� n� na skokem výška 

letu na 2600ft a pilot m� l za úkol co nejd�íve tuto výšku korigovat zp� t na 2900ft. Takto 

nachystaným režimem letu bylo prom�� eno celkem 8 budoucích pilot� , kte�í m� li v dob�

testování nalétáno cca 40-50 hod. na letounu Zlín Z141. Každému pak byla výška zm� n� na 

n� kolikrát za sebou, vždy s uvedením letounu do po� áte� ního stavu letu.  Takto získaná data 

pak byla podrobena analýze v prost�edí  MATLAB. Pro demonstraci je vybrán a popsán 

experiment s pilotem � . 1, kde bylo provedeno 8 testovacích m�� ení. Nam�� ená data ze 

simulátoru reprezentující popsaný experiment jsou na obr. 2.  
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Obr. 2: Nam�� ená data ze simulátoru (Pilot � .1) �

V horní � ásti Obr. 2 je zobrazena � asová závislost výchylky kniplu dv [-] pro jednotlivá m�� ení 

a v dolní � ásti obrázku pak zm� na výšky letounu H[ft] jako odezva letounu na pilot� v ak� ní 

zásah (výchylku kniplu). 	 ervená k�ivka na obrázcích pak znázor� uje pr� m� rnou odezvu 

získanou aritmetickým pr� m� rem. 

3.2 Identifikace parametr�  modelu chování pilota 

Obr. 2 demonstruje nam�� ená data získaná pomocí popsaného experimentu s pilotem � . 1. 

Z obrázku je vid� t, že p�i prvních m�� eních docházelo postupn�  k seznamování pilota s �ízenou 

dynamikou, tudíž jednotlivé odezvy se pom� rn�  liší. Jejich rozptyl od pr� m� rné hodnoty je tedy 

pom� rn�  zna� ný. Zhruba po prvních 3 až 4 m�� eních se pilot dokázal dob�e adaptovat na 

�ízenou dynamiku a rozptyl odezev již není tak zna� ný. Tato skute� nost se dále projevila i 

v rozptylu identifikovaných parametr�  modelu. 

Nam�� ená data byla podrobena identifika� nímu algoritmu napsaném v prost�edí MATLAB. 

Tento algoritmus je založen na využití funkce fminsearch s využitím kriteriální funkce pro 

hledání minima kvadrátu odchylek. Ukázka výsledku identifikace je na Obr. 3. 
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Obr. 3: Ukázka výsledku identifikace (Pilot � .1 – M�� ení 1) �

Identifikovaný model je potom ve tvaru rovnice (3).
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Celkové výsledky a vyhodnocení identifikace parametr�  modelu chování pilota z provedených 

m�� ení shrnuje Tab. 1. 
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Tab. 1: Identifikované parametry modelu chování pilota (Pilot � . 1) 

Tab. 1 obsahuje hodnoty identifikovaných parametr�  modelu chování pilota podle rovnice (2). 

Tyto parametry charakterizují konkrétního pilota a jeho chování p�i jednotlivých misích. 

Z parametr�  je na základ�  hodnot sm� rodatné odchylky od pr� m� ru patrné, že zejména 
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v p�ípad�  prvních � ty�ech m�� ení mají n� které parametry (T3 a �N) pom� rn�  velký rozptyl, což 

odpovídá výše uvedené diskuzi nam�� ených odezev. V p�ípad�  posledních � ty� m�� ení jsou 

odezvy pilota velmi podobné, což dokladují i hodnoty identifikovaných parametr�  pro poslední 

� ty�i m�� ení a taktéž hodnoty sm� rodatné odchylky.    

4 Záv� r 

Cílem p�ísp� vku je ukázat možnost m�� ení a vyhodnocení reakcí pilota pomocí modelování 

jeho dynamických vlastností s využitím reálných dat získaných z leteckého simulátoru. Získané 

výsledky navazují na již d�íve získané poznatky a ukazují, že je možné charakterizovat pilota a 

jeho dynamické vlastnosti pomocí matematických metod. Na základ�  t� chto výsledk�  je pak 

možné do ur� ité míry popsat schopnosti pilota a p�i opakovaných m�� eních také míru jeho 

vycvi� enosti.  
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Resumé: 

� lánok popisuje koncept u� ebnej pomôcky ktorej princíp funkcie simuluje princíp reálneho 

pozemného vysiela� a DVOR. Základný princíp systému DVOR pozostáva vo využití 

Dopplerovho efektu  ktorý vplýva na elektromagnetické vlny a vysielaní viacerých signálov 

s rôznymi moduláciami. Zložitos�  systému sa negatívne prejavuje na schopnosti posluchá� a 

porozumie�  základnému princípu systému DVOR. � lánok je rozdelený na dve hlavné � asti. Prvá 

� as�  pojednáva o princípoch reálneho systému VOR a DVOR a poskytuje teoretické východiska 

pre druhú � as� . Tá sa zaoberá konceptom samotného simulátora s podmienkou zachovania 

princípov reálneho systému DVOR. Zaradenie výu� bovej pomôcky do výu� by u�ah� í 

posluchá� ovi porozumie�  princípom ktoré využíva systém skuto� ný DVOR a vo výsledku zvyšuje 

kvalitu výu� by.  

1 Úvod 

Letecká navigácia je v sú� asnej dobe postavená prevažne na prvkoch modernej satelitnej 

navigácie. Ako hlavný naviga� ný prostriedok pre navigovanie a orientovanie v priestore sa 

využíva systém GPS. Pre hlasovú komunikáciu a pre poskytovanie informácií o stave lietadla 

pre potreby riadenia prevádzky sa v civilnom letectve za� ína presadzova�  použitie systému 

CPDLC. Systém umož� uje ako hlasovú, tak aj dátovú komunikáciu s ATC pri� om sa využíva 

spojenie pomocou satelitnej siete. Staršie systémy navigácie a komunikácie sú pomaly 

vytlá� ané a používané ako záložný prostriedok ku satelitnej navigácii. Tieto systémy sú 

prevažne založené na sieti pozemných staníc – majákov a využívajú vysielanie rádiovej 

frekvencie. Jeden zo základných naviga� ných systémov je systém VOR. Systém VOR má 

obmedzenia týkajúce sa umiestnenia vysiela� a, pretože ho vo ve� kom ovplyv� ujú terénne 
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prekážky. Zo systému VOR bol neskôr vytvorený systém DVOR. Ide o „Dopplerovský 

vysokofrekven� ný nesmerový rádiomaják“. Na systém DVOR nevyplývajú terénne prekážky 

ako na systém VOR a dosahuje vyššie presnosti u� enia kurzu. Základný princíp systému DVOR 

pozostáva vo využití Dopplerovho efektu ktorý vplýva na elektromagnetické vlny a vysielaní 

viacerých signálov s rôznymi moduláciami. Z h� adiska  spracovania a zobrazenia informácie 

na palube lietadla je systém VOR a DVOR plne kompatibilný a nie sú nutné žiadne � alšie 

systémy pre ich vzájomnú funk� nos� . 

2 Základný princíp systému VOR a DVOR 

2.1. Systém VOR 

 Majáky VOR pracujú v pásme VKV na frekvenciách 108-118MHz. Ich dosah je závislý na 

výške letu a intenzite elektromagnetického po� a. Dosah môže by�  300 až 400km. Vplyvom 

toho, že majáky pracujú na frekvenciách okolo 110MHz, okolitý terén spôsobuje odrazy 

signálu. Interferencie spôsobené sú� tom priamej a odrazenej vlny spôsobujú zmenu sily po� a 

a fázové chyby. Anténny systém pozemného vysiela� a VOR sa skladá z jednej nesmerovej 

antény a dvoch dvojíc. Dvojice sú tvorené dvoma vertikálnymi dipólmi vzdialené ¼ vlnovej 

d�žky, pri� om sú napájané signálom s opa� nou fázou. Jedna dvojica dipólov má vyžarovaciu 

charakteristiku  v tvare osmi� ky ktorá sa otá� a uhlovou frekvenciou 2� F. Nesmerová anténa 

v ideálnom prípade vyžaruje homogénne pole vo všetkých miestach rovnaké . Sú� tom po� a 

vytvoreného dvojicami dipólov a po� a vytvoreného nesmerovou anténou, dostaneme 

vyžarovaciu charakteristiku v tvare kardioidy ktorá sa otá� a uhlovou frekvenciou 2� F.  

Výsledná smerová kardioida sa otá� a frekvenciou 30Hz, � o spôsobí, že v mieste príjmu 

prijímame vysokofrekven� ný amplitúdovo modulovaný signál s frekvenciou modula� nej 

Obr. 1: Ilustrácia vyžarovacej charakteristiky VOR 
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obálky 30Hz. Fáza modula� nej obálky sa mení v závislosti od polohy bodu príjmu – smerníku. 

Ur� enie fázy v bode prijatia signálu je možné iba vtedy, ak je možné prija�  aj referen� ný signál 

s frekvenciou 30Hz a rovnakou fázou, ako je fáza signálu vychádzajúca z majáku na sever. 

Tento signál sa odoberá z oscilátoru 30Hz ktorý riadi otá� anie smerovej charakteristiky 

anténneho systému. Oddelenie signálu z oscilátora 30Hz je zabezpe� ené tým, že je frekven� ne 

namodulovaný na pomocnú frekvenciu 9960Hz s frekven� ným zdvihom 480Hz a následne je 

amplitúdovo namodulovaný na nosnú vlnu s frekvenciou 108-112MHz.  

2.2. Systém DVOR 

Z dôvodu, že na prevádzku systému VOR vplýva okolitý terén, bol tento systém upravený. 

Upravený systém využíva Dopplerového efektu, z � oho vyplýva ozna� enie Doppler VOR t.j. 

D-VOR. Tento systém má približne tri krát lepšiu presnos�  ako VOR a je ho možné použi�

v teréne, kde by vola funk� nos�  majáku VOR obmedzená alebo nemožná. Odolnos�  systému 

vo� i terénnym prekážkam je dosiahnutá odstránením rotujúcej smerovej charakteristiky. 

Systém D-VOR využíva miesto dvoch párov smerových antén sústavu nesmerových antén, � ím 

sa odstra� uje skreslenie spôsobené viacnásobným šírením signálu. Signál zo systému D-VOR 

je možné prijíma�  rovnakým zariadením na palube ako zo systému VOR aj napriek rozdielnemu 

spôsobu spracovania signálu a jeho vysielania. Maják D-VOR využíva rovnaké frekvencie ako 

systém VOR, teda pracuje v pásme 108-112MHz, frekvencia pomocného signálu je 9960Hz, 

frekven� ný zdvih frekven� nej modulácie je 480Hz a nesmerové antény sa prepínajú rýchlos� ou 

30Hz. Z toho vyplýva, že pre zachovanie kompatibility systému VOR a D-VOR, je spektrum 

signálu  D-VOR rovnaké ako u systému VOR.  

Obr. 2: Spektrum signálu systému VOR 
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Oproti VOR je použitých aspo�  32 nesmerových antén umiestnených na kružnici a jedna 

nesmerová anténa v strede. Nesmerová anténa v strede vysiela sínusový, amplitúdovo 

modulovaný referen� ný signál 30Hz. Antény umiestnené na kružnici vysielajú frekven� ne 

modulovaný signál s ved� ajšou nosnou 9960Hz a frekvenciou 30Hz.Signál pre postranné 

antény je tvorený v generátoroch horného a dolného postranného pásma ktoré zabezpe� ujú 

moduláciu nosnej frekvencie 108-112MHz a pomocnej nosnej 9960Hz s fázovým posunom 0 

a 90°. Frekven� ná modulácia 30Hz vznikne v mieste prijatia signálu vplyvom rotácie antén. 

Nebolo by možné použi�  jednu anténu mechanicky rotujúcu frekvenciou 30Hz, preto je rotácia 

antény nahradená elektronickým prepínaním jednotlivých antén po kružnici. Riadiaci signál 

prepínania je tvorený v generátore prepínacieho signálu. Smer rotácie prepínania antén je proti 

smeru hodinových ru� i� iek, pri� om u systému VOR je rotácia smerovej charakteristiky po 

smere hodinových ru� i� iek. Zmena smeru rotácie zabezpe� í kompatibilitu systému D-VOR 

a VOR. V mieste prijímania signálu vzniknú po demodulácií oboch signálov rovnaké fázové 

pomery. Fázový posun demodulovaných signálov odpovedá smerníku.  

Obr. 3 Fázové pomery signálu v mieste príjmu 

Obr. 4: Spektrum signálu systému DVOR 
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2.3. Dopplerov efekt v systéme DVOR 

Dopplerov efekt spo� íva v zmene frekvencie akustických alebo elektromagnetických v�n 

vplyvom pohybu objektu ku alebo od pozorovate� a. Pohybom zdroja signálu ku pozorovate� ovi 

frekvencia narastá, pohybom od pozorovate� a naopak klesá. Ak je vzdialenos�  lietadla ve� ká, 

uhlová rýchlos�  pohybu antén vnímaná z lietadla, je : 

� � � � � ��� � (1)

Zložka Vx predstavuje uhlovú rýchlos�  v smere k lietadlu, V je uhlová rýchlos�  pohybujúcej sa 

antény a uhol 	  predstavuje uhol vzh� adom k osi x. Pre dopplerový posun frekvencie pre zdroje 

signálu pohybujúce sa rýchlos� ou menšou ako je rýchlos�  svetla platí :  
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�
� ��� � (2)

V tomto prípade 
�  vyjadruje dopplerov frekven� ný posun, �  je vlnová d�žka vysielanej 

frekvencie a c predstavuje rýchlos�  svetla. Z tohto vz� ahu vyplýva, že  prijímame frekvenciu 

modulovanú sínusovou frekvenciou. Pokia�  má sínusová frekvencia periódu 1/30 sekundy, 

potom je signál modulovaný frekvenciou 30Hz. Pozemný systém D-VOR však vysiela dvoma 

anténami umiestnenými proti sebe. Jedna anténa je napájaná signálom  FU=fc+9960Hz a anténa 

oproti nej signálom  FL=fc-9960Hz. Dopplerový posun prijatý z tejto antény je rovnako 

modulovaný sínusovým signálom, avšak fázovo posunutým o 180°. Ak má jedna anténa 

maximálnu zápornú hodnotu amplitúdy - špi� ku, druhá anténa má maximálnu kladnú hodnotu 

amplitúdy.  

Pre druhú anténu platí :  
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Prijatý signál je modulovaný frekvenciou 30Hz. Znamená to, že antény musia vykona�  30 

kompletných otá� ok každú sekundu. Pokia�  definujeme polomer ako R, uhlová rýchlos�

otá� ania antén je :  

� � �� � � � � (4)

Frekven� ný zdvih je definovaný na frekvenciu 480Hz,teda platí :  
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(5)

Kde � !  je nosná frekvencia. Pre polomer dostaneme :  

 �
� � �
� � ��

(6)

3 Koncept u� ebnej pomôcky 

Aby bolo možné vytvori� � o najvernejšiu podobu so systémom DVOR, je nutné si stanovi�

základné požiadavky, � o by mala u� ebná pomôcka sp�� a� . Tento systém by mal produkova�

signál so smerovou informáciou a vyžíva�  na to princípy systému DVOR. Z vysielaného 

signálu by sa mal da�  ur� i�  smer k vysiela� u, podobne ako je to u systému DVOR. 

Najvhodnejšie je použi�  akustické  pásmo, t.j. od 20Hz do 20kHz. Z toho vyplýva, že nie je 

možné použi�  na vysielanie tejto frekvencie anténny systém, ale bude nutné použi�  vhodné 

reproduktory ktoré dokážu pracova�  v širokom rozsahu frekvencií. U� ebná pomôcka ako celok 

by mala sp�� a�  nasledujúce požiadavky :  

• Vysielaná frekvencia musí by�  vhodná na po� úvanie 

• Vysielaný signál musí sp�� a�  princípy systému DVOR 

• Frekven� ný zdvih musí ma�  ve� kos�  ktorú je možné registrova�

• Možnos�  zmeny parametrov ktoré vplývajú na dopplerov efekt

• Vhodné rozmery do miestnosti 

• Jednoduchá obsluha 

Obr. 5: Jednoduchý 3D model konštrukcie 



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

��	���
�

3.1. Výpo� ty pre koncept u� ebnej pomôcky  

Rovnice platné pre pozemný vysiela�  DVOR je vhodne prenies�  do akustického pásma. 

Odvodené rovnice sú platné pre pohyb zdroja signálu po kružnici. Ak sú zdrojom signálu 

rádiové vlny, je nutné v rovniciach používa�  konštantu šírenia svetla vo vákuu c = 299 792 

458m/s. Akustické vlny, teda mechanické vlnenie prostredia, má rýchlos�  šírenia ove� a nižšiu. 

Preto je nutné uvažova�  v rovniciach s rýchlos� ou šírenia zvuku vs = 340m/s. Akustický 

vysiela�  bude pracova�  na rovnakom princípe ako systém DVOR, teda bude ma�  umiestnené 

akustické meni� e na kružnici, ktoré budú elektronicky prepínané. Rýchlos�  prepínania meni� ov 

vypo� ítame zo vz� ahu pre výpo� et rýchlosti otá� ania hmotného bodu po kružnici :  

" � #� �$% (7) 

Kde f0 je frekvencia prepínania meni� ov, r je polomer kružnice na ktorej sú umiestnené meni� e. 

Dosadením do vz� ahu pre výpo� et frekven� ného zdvihu dostaneme : 
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(8)

Kde vs je predstavuje rýchlos�  zvuku a fc frekvenciu vysielania. Ve� kos�  frekven� ného zdvihu 

– Dopplerovej frekvencie závisí na troch parametroch, frekvencie prepínania meni� ov po 

kružnici, polomeru kružnice a frekvencie vysielanej meni� mi. Pre najlepšiu demonštráciu 

vzniku Dopplerovho javu systému DVOR je vhodné meni�  každý parameter, aby sa dali 

nasimulova�  rôzne podmienky a bolo možné poukáza�  na to, � o spôsobí zmena niektorého 

z parametrov. Pre overenie boli pomocou MATLAB vypo� ítané tabu� ky zobrazujúce závislos�

Dopplerovej frekvencie ako od rýchlosti otá� ania, tak aj polomeru a vysielacej frekvencie. 

Vypo� ítaná tabu� ka (Tab.1) dokazuje, že na ve� kos�  frekven� ného zdvihu vplýva ako polomer 

vysiela� a, tak aj rýchlos�  prepínania meni� ov a vysielaná frekvencia. Preto je potrebné, aby 

bolo možné meni�  všetky tieto parametre vysiela� a. Tento fakt je nutné zoh� adni�  pri návrhu 

mechanickej a elektronickej � asti simulátora. Pre napodobenie vysielaného signálu DVOR 

musí systém obsahova�  centrálny nesmerový meni� , ktorý bude vysiela�  amplitúdovo 

modulovaný akustický signál. Frekvencia modula� ného signálu musí by�  spriahnutá 

s frekvenciou prepínania reproduktorov. Za jednu periódu modula� ného signálu sa musí 

vykona�  jedna kompletná otá� ka vysiela� a. Doba vysielania jedného meni� a v závislosti od 

periódy modula� ného signálu bude : 
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Kde T predstavuje periódu signálu a n po� et meni� ov na kružnici. 

vysielacia 
frekvencia 

300Hz 

polomer (m) 
0,3 0,4 0,5 0,6 0,7 0,8 0,9 1 1,1 1,2 1,3 1,4 1,5 

fr
ek

ve
nc

ia
 p

re
pí

na
ni

a 
(H

z)
 

1 1.66 2.22 2.77 3.33 3.88 4.44 4.99 5.54 6.10 6.65 7.21 7.76 8.32 

1,5 2.49 3.33 4.16 4.99 5.82 6.65 7.48 8.32 9.15 9.98 10.81 11.64 12.47 

2 3.33 4.44 5.54 6.65 7.76 8.87 9.98 11.9 12.20 13.31 14.41 15.52 16.63 

2,5 4.16 5.54 6.93 8.32 9.70 11.9 12.47 13.86 15.25 16.63 18.2 19.40 20.79 

3 4.99 6.65 8.32 9.98 11.64 13.31 14.97 16.63 18.30 19.96 21.62 23.28 24.95 

3,5 5.82 7.76 9.70 11.64 13.58 15.52 17.46 19.40 21.34 23.28 25.23 27.17 29.11 

4 6.65 8.87 11.9 13.31 15.52 17.74 19.96 22.18 24.39 26.61 28.83 31.5 33.26 

4,5 7.48 9.98 12.47 14.97 17.46 19.96 22.45 24.95 27.44 29.94 32.43 34.93 37.42 

5 8.32 11.9 13.86 16.63 19.40 22.18 24.95 27.72 30.49 33.26 36.04 38.81 41.58 

5,5 9.15 12.20 15.25 18.30 21.34 24.39 27.44 30.49 33.54 36.59 39.64 42.69 45.74 

6 9.98 13.31 16.63 19.96 23.28 26.61 29.94 33.26 36.59 39.92 43.24 46.57 49.90 

6,5 10.81 14.41 18.2 21.62 25.23 28.83 32.43 36.04 39.64 43.24 46.85 50.45 54.05 

7 11.64 15.52 19.40 23.28 27.17 31.5 34.93 38.81 42.69 46.57 50.45 54.33 58.21 

Frekven� ný zdvih (Hz) 

Tab. 1: Frekven� ný zdvih pre vysielaciu frekvenciu 300Hz 

3.2. Elektronická � as�

Musí zabezpe� i�  tvorbu a spracovanie signálu a jeho reprodukciu. Tvar vysielaného signálu 

a jeho spracovanie sa musí podoba�  na signál systému DVOR. Elektronika by mala zah�� a�

tvorbu signálov : 

- Nosnú vlnu referen� ného signálu 

- Modula� nú vlnu referen� ného signálu 

- Amplitúdovú moduláciu na tvorbu referen� ného signálu 

- Tvorbu premenlivého signálu 

- Synchronizované prepínanie meni� ov s modula� nou vlnou ref. signálu 

- Výkonové zosilnenie všetkých signálov a ich reprodukciu 

- Prvky ovládania parametrov systému 

- Prvky zobrazenia parametrov 
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 Záver 

Cie� om � lánku bolo analyzova�  systém VOR a DVOR a pomocou analýzou získaných 

výsledkov � o najvernejšie navrhnú�  podobný systém pracujúci v akustickom pásme. Zo 

získaných výsledkov bolo možné navrhnú�  koncept podobného systému pracujúceho 

v akustickom pásme vhodného na výu� bu. Možné konštruk� né riešenie je znázornené 

nákresom. Konštrukcia sa môže sklada�  z kruhového rámu na ktorom budú v pohyblivých 

k�boch upevnené ramená. Na konci každého ramena bude akustický meni� . Meni� e budú 

elektronicky prepínané, � ím sa vytvorí dopplerov efekt a premenlivý signál. V strede 

konštrukcie by mal by�  nehybne upevnený meni�  vysielajúci referen� ný signál. Pohyblivé 

ramená umožnia meni�  polomer kružnice ktorú opíšu, � ím sa zmení frekven� ný zdvih. Na 

ilustráciu zmeny frekven� ného zdvihu bola vypo� ítaná tabu� ka, ktorá zobrazuje závislos�

frekven� ného zdvihu od rozmerov, vysielanej frekvencie a rýchlosti otá� ania. Navrhnutý 

systém by mal slúži�  ako pomôcka pri výu� be uhlomerných naviga� ných systémov DVOR 

a pre lepšie pochopenie vzniku dopplerovej frekvencie. Výsledky z analýz systémov sú 

reprezentované znázornenia spektier vysielaných signálov ktoré tvoria predlohu pre vytvorenie 

kópie signálu v akustickom pásme. 

  

Obr. 6: zobrazenie elektronickej � asti  
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Resumé: 

� lánok sa zaoberá popisom sníma� a na báze magnetického mikrodrôtu ako citlivého prvku, 

sumarizuje výsledky merania prevodových charakteristík vyvinutých mikrodrôtových fluxgate 

sníma� ov ur� ených pre vektorové meranie nízkofrekven� ných slabých magnetických polí. 

Použitie vyvinutých mikrodrôtových sníma� ov dovo�uje zmenši�  celkové rozmery meracieho 

systému, znižuje sa  jeho spotreba pri zachovaní vysokej citlivosti, � o umož� uje jeho 

implementáciu na palubu bezposádkového lietajúceho prostriedku. 

The article deals with description of the sensor based on magnetic microwire as the sensing 

element, summarizes results of the transfer characteristics measurements of the developed 

microwire fluxgate sensors designed for the vector measurements of the low frequency weak 

magnetic fields. Use of the developed microwire sensors reduces the measurement system’s 

dimensions, decreases its power consumption with maintaining of high sensitivity, what makes 

it possible to implement it on boardof  an unmanned aerial vehicle. 

1 ÚVOD 

 Meranie slabých magnetických polí je využívané v letectve najmä pre ur� ovanie 

magnetického kurzu. Pre tento ú� el sa používajú vektorové magnetometre, ktoré snímajú 

priemety lokálneho magnetického vektora do ortogonálnej sústavy senzorov. 

 Na katedre leteckej technickej prípravy Leteckej fakulty Technickej univerzity 

v Košiciach boli po� as viac ako 20 rokov vyvinuté a zdokonalené relaxa� né vektorové 
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magnetometre série VEMA, ktoré v sú� asnosti pokrývajú merací rozsah ± 100 � T pri rozlíšení 

1-2 nT/LSB a používajú vzorkovaciu frekvenciu 500 Hz alebo 1000 Hz [1-2]. Sú používané 

ako v priemyselnej, tak aj v laboratórnej praxi. Tieto magnetometre používajú v jadre sníma� a 

pozostávajúceho z dvoch koncentrických cievok amorfné pásiky z materiálu VITROVAC 

6030. 

 Spolu s vä� ším nasadením lietajúcich bezposádkových prostriedkov (UAV) vznikla aj 

motivácia pre vývoj nového vektorového magnetometra, ktorý bude používa�  magnetické 

mikrodrôty ako snímacie elementy, pri� om bude dosahova�  porovnate� né parametre ako 

magnetometre série VEMA, avšak vzh� adom na nosnos�  UAV bude ma�  menšie rozmery 

a  ke� že malé UAV � asto používajú elektrický pohon a zásoba energie v akumulátoroch je 

limitovaná, bude ma�  aj nižšiu spotrebu elektrickej energie. 

2 Funk� ný princíp merania 

 Amorfné mikrodrôty sú magnetické materiály so špecifickými vlastnos� ami z poh� adu 

magnetiza� ných procesov, ktoré sú použite� né v širokej škále aplikácií [3-6]. Jadro 

magnetického mikrodrôtu je tvorené kovovou zliatinou s priemerom 1 – 20  � m. Niektoré 

mikrodrôty používajú tesný sklenený obal s hrúbkou 2 – 20 � m (Obr. 1). Sklenená vrstva 

v prípade niektorých zliatin mikrodrôtov modifikuje ich pôvodné vlastnosti a zárove�  chráni 

jadro mikrodrôtu [7]. Magnetické vlastnosti mikrodrôtov závisia teda nielen na chemickom 

zložení jadra, ale aj na výrobnom procese a � alšom spracovaní, napr. procesom žíhania. 

Obr. 1: Ilustrácia mikrodrôtu 

 Princíp snímania magnetického po� a pomocou senzora s magnetickým mikrodrôtom 

spo� íva v snímaní indukovaných špi� iek [8] vznikajúcich pri premagnetovaní jadra mikrodrôtu. 

Ako budiaci signál je použitý trojuholníkový prúdový signál (Obr. 2), � ím je možné dosiahnu�

vynikajúcu linearitu výstupu sníma� a.  

 Poloha indukovaných špi� iek na � asovej osi je daná hodnotou okolitého – meraného 

po� a. Na výstupe sníma� a tak vzniká pulzne – polohovo modulovaný (PPM) signál s meranými 
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� asovými intervalmi t+ a t- (1), kde Hc je koercitivita mikrodrôtu, Hexc je amplitúda budiaceho 

po� a, Hx je hodnota meraného po� a a T je polperióda budiceho signálu. Merané externé pole je 

potom možné vyjadri�  ako rozdiel týchto dvoch � asových intervalov (2) [8]. 

  

Obr. 2: Princíp snímania magnetického po� a pomocou mikrodrôtu 
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3 Testovacie merania 

 Testovacie merania prezentované v � lánku boli uskuto� nené na vzorkách troch typov 

mikrodrôtov. Prvý, ozna� ený ako S1, bola vzorka mikrodrôtu z inštitútu ELIRI z Moldavska s 

chemickým zložením Co65.48Fe4.12Si11B16Cr3.4. Išlo o nežíhaný sklom potiahnutý mikrodrôt s 

vonkajším priemerom 28 � m a priemerom jadra 19 � m. Druhý typ, S2, bola vzorka mikrodrôtu 

od spolo� nosti UNITIKA z Japonska, typ 30DC2T, s priemerom 30 � m nežíhaný a bez 

skleneného obalu. Tre� ou vzorkou (S3) so zložením Co69.4Fe3.7Si11B15.9 bola vzorka mikrodrôtu 

získaná od Univerzity Pavla Jozefa Šafárika v Košiciach. Tento mikrodrôt bol sklom potiahnutý 

s vonkajším priemerom 24 � m a priemerom jadra 14 � m, žíhaný pri teplote 300°C po dobu 60 

minút, aby bola dosiahnutá požadovaná hysterézna slu� ka so strmými prechodmi. Hysterézne 
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slu� ky použitých vzoriek merané v špecializovanom pracovisku Katedry fyziky Fakulty 

elektrotechniky a informatiky Technickej univerzity v Košiciach sú zobrazené na Obr. 3.  

  

Obr. 3: Hysterézne slu� ky vzoriek testovaných mikrodrôtov 

 Pre meranie prevodových charakteristík testovacieho sníma� a s vymenite� ným jadrom 

s d�žkou 20 mm pozostávajúceho z dvoch koncentrických malých cievok, budiacej a snímacej 

bol použitý merací re� azec ako je blokovej schéme na Obr. 4. 

  

Obr. 4: Merací re� azec 

 Pre vytvorenie trojuholníkového budiaceho signálu bol použitý funk� ný generátor, 

ktorý napájal prúdový zdroj. Pomocou komparátorov boli generované štart a stop pulzy, ktoré 

riadili � íta� e implementované v programovate� nom poli CPLD Coolrunner II od firmy Xilinx. 

Namerané � asové intervaly boli odosielané cez mikrokontrolér NXP LPC1768 do PC s 
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príslušným softvérom pre záznam dát. Ako diferenciálny zosil� ova�  napätia snímaných 

indukovaných špi� iek bol použitý obvod AD620, prístrojový diferenciálny zosil� ova� . Budiaci 

signál mal frekvenciu 500 Hz a � íta� e pracovali s taktovacou frekvenciou 200 MHz. Merania 

sa uskoto�� ovali pri teplote 20°C, ktorá bola stanovená ako referen� ná, pri� om sa 

vyhodnocovali citlivosti, ofsety a nelinearity. Teplotná závislos�  vyhodnocovaných parametrov 

zatia�  nebola skúmaná. 

4 Výsledky meraní 

 Pre porovnanie vlastností sú výsledky meraní diskutované vzh� adom ku sú� asnej verzii 

magnetometra VEMA-04 v rozsahu ± 50 � T (hodnota ve� kosti magnetického po� a v našich 

zemepisných šírkach). Namerané prevodové charakteristiky sú zobrazené na Obr. 5, pre lepšiu 

preh� adnos�  s odstránenými ofsetmi, citlivosti sumarizuje tabu� ka 1. 

Obr. 5: Namerané charakteristiky pri vzorkovacej frekvencii 1000 Hz 

Sníma�  Citlivos�  [digit/� T] 

VEMA 482.65 ± 0.12 

S1 417.86 ± 0.60 

S2 415.41 ± 0.72 

S3 418.45 ± 0.89 

Tab. 1: Namerané citlivosti testovaných sníma� ov 

 Vzh� adom na tvary indukovaných špi� iek a použitú amplitúdu prúdového budiaceho 

signálu 10 mA je možné efektívne využi�  rozsah testovaných sníma� ov ± 250 � T pri zachovaní 

výbornej linearity (nelinearita a hysterézia sú menšie ako smerodajná odchýlka meranej 
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hodnoty � ) [9]. Pre porovnanie, magnetometer VEMA-04 má hodnoty nelinearity zvy� ajne 

0.5% z rozsahu ± 80 � T, závisia na použitom senzore. 

 Ofsety senzorov magnetometra VEMA-04 nadobúdajú zvy� ajne hodnoty okolo 500 

digitov, závisia hlavne na použitom relaxa� nom obvode. V prípade testovaných 

mikrodrôtových sníma� ov dosahovali namerané ofsety hodnoty nižšie ako 10 digitov, pri� om 

vzh� adom na princíp snímania magnetického po� a pomocou mikrodrôtov, tento ofset závisí 

hlavne na ofsete samotného generátora budiaceho signálu a prúdového zdroja. 

Obr. 6: Závislos�  citlivosti na frekvencii budiaceho signálu 

Obr. 7: Frekven� ná charakteristika s použitím sníma� a S3 

 Jednou z výhod mikrodrôtových sníma� ov je zmena citlivosti v závislosti na frekvencii 

budiaceho signálu pri zachovaní meracieho rozsahu. 	 ím je frekvencia nižšia, tým je sníma�

citlivejší, ke� že sú merané dlhšie � asové intervaly (Obr. 6). Táto vlastnos�  však kladie vyššie 

nároky na parametre budiaceho signálu a snímacie obvody, najmä z poh� adu stability 

kompara� ných úrovní a šumových vlastností obvodov v meracom re� azci. Negatívnym 

dôsledkom je znížený frekven� ný rozsah a je nutné bra�  do úvahy vznik možného aliasingu. 
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Ak sa však na problematiku pozeráme z iného uhla poh� adu, je zrejmé, že pri znížení budiaceho 

prúdu tak, aby bol používaný merací rozsah ± 80 � T, je možné pri porovnate� nej citlivosti 

dosiahnu�  vyššie vzorkovacie frekvencie než u magnetometrov série VEMA. 

 Namerané frekven� né charakteristiky všetkých testovaných sníma� ov boli rovnaké (na 

Obr. 7 je znázornená frekven� ná charakteristika so senzorom S3). Frekven� ný rozsah od DC 

do 250 Hz je totožný so sníma� mi magnetometrov série VEMA. Pre dosiahnutie vzorkovacej 

frekvencie 1000 Hz je využívané tzv. prekladané vzorkovanie, kedy sú odoberané vzorky 

rozdielov � asových intervalov po každej polperióde budiaceho signálu. To má za následok 

lepšie potla� enie vyšších harmonických frekvencií v snímanom signáli. 

5 Záver 

 Merania uskuto� nené na testovaných sníma� och S1, S2, S3 s jadrom z magnetických 

mikrodrôtov, ktoré boli vykonané v rovnakom meracom re� azci potvrdili možnos�  dosiahnutia 

porovnate� ných citlivostí ako pri magnetometroch série VEMA. Z h� adiska fyzikálneho 

princípu je možné pomocou mikrodrôtových senzorov dosiahnu�  lepšie hodnoty ofsetov  

a nelineatity pri zachovaní rovnakého frekven� ného rozsahu. 

 Mikrodrôtové senzory tiež prinášajú výhodu v podobe nižšej spotreby, zmenšenia 

rozmerov a tým rozšírenia aplika� ných možností, najmä v oblasti použitia na palube UAV. 

Relaxa� né magnetometre série VEMA majú však stále výhodu v podobe menej komplikovanej 

elektroniky a ich senzory môžu by�  umiestnené aj na dlhšej kabeláži. Tiež je nutné 

poznamena� , že v sú� asnosti relaxa� né magnetometre dosahujú nižšie šumy. Pre dosiahnutie 

podobných šumových parametrov aj pri mikrodrôtových senzoroch je nutné v budúcnosti 

optimalizova�  vlastnosti mikrodrôtu a elektroniku meracieho re� azca. 
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Možnosti využití bezpilotních systém�  v zastav� ných 
aglomeracích 

The possibility of using unmanned systems in urban 
agglomerations 

doc. Ing. František Martinec, CSc. 

VŠB TU, FS, ID ÚLD, email: frantisek.martinec@vsb.cz,  

Resumé: � lánek se zabývá možnostmi využití bezpilotních systém�  v zastav� ných 

aglomeracích, se zam�� ením na d� vody a problémy, zabra� ujícím jejich nasazení. 

The article deals with the possibility of using unmanned systems in urban agglomerations, 

focusing on the reasons for the problems and prevent their deployment. 

1 Úvod 

Sou� asným trendem v p�eprav�  zásilek je rychlá doprava zboží k zákazníkovi, proto se hledají 

nové, efektivní prost�edky. Jedním z nich je využití bezpilotních systém�  k rychlému dovozu 

zboží k zákazníkovi jako jeden z prost�edk�  nejd�ív jednotlivé a pak hromadné p�epravy zboží. 

Jedná se p�edevším o leh� í balíky do 20kg. Tuto filozofii již razí n� kolik firem ve sv� t� , ale 

také v � eské republice [10], [13], [14], [15]. Není to jediná možnost využití Bezpilotních 

systém�  (UAS) v zastav� ných aglomeracích, ale zdá se, že m� že být nejrozší�en� jší.  

Zdánliv�  p� kná myšlenka, ale je t� žké ji realizovat. D� vod�  je n� kolik, uve� me aspo�  n� které:  

a) legislativní, 

b) sociální, 

c) bezpe� nostní,   

d) technické, 

e) eticko morální, 

f) protiprávní, 

g) komer� ní.  

2.  Sm�� ování vývoje a využití  bezpilotních systém�  - sou� asný 

stav, nutnost � ešení problém�

Bezpilotní létající prost�edek (dron) – létající prost�edek, v kterém není pilot a je �ízený ze 

zem� .  
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Bezpilotní létající systém (UAS) – komplet tvo�ený bezpilotním prost�edkem a prost�edky pro 

�ízení ze zem� .  

Rozd� lení  dron�  – podle zp� sobu vytvo�ení vztlaku:  

  koptéry - vztlak tvo�en otá� ením vrtule – mohou viset,  

  k�ídlaté – vztlak tvo�en dop�edným pohybem a nemohou viset. 

Zastav� né a obydlené prost�edí. 

Zastav� né a obydlené prost� edí chápeme jako prostor s nerovnom� rnými výškovými 

podmínkami a nerovnom� rným plošným rozd� lením, s nebezpe� nými/rizikovými místy, 

s neuspo�ádaným pohybem lidí a nestálým po� asím. 

Bezpe� nost p�i létání s UAS v zastav� ném prost�edí. Jestli p�ipustíme možnost, že UAS mohou 

létat v zastav� ném a obydleném prost�edí – nemožnost náhodného, až chaotického letu – 

nutnost úplného p�ehledu pohybu UAS  zastav� ném a obydleném prost�edí – nutnost �ízení 

všech prost�edk�  – stanovení jasných pravidel pro pohyb (kdo, jako, kde, pro� , za jakých 

vn� jších podmínek).  

Z t� chto po� áte� ních podmínek je možné stanovit výchozí podmínky. 

3.  Podmínky adaptace a možnosti využití nových technologií – 

bezpilotních systém�  v zastav� ných aglomeracích 

Legislativní podmínky pro adaptaci jsou postaveny na platné národní a nadnárodní legislativ� . 

V rámci národní legislativy platí p�edpis L 2 Dopln� k X, který vymezuje použití bezpilotních 

prost�edk�  z hlediska bezpe� nosti, jako nejd� ležit� jší zásadu, z hlediska prostoru v � ásti 7: 

podle p�esn�  stanovených podmínek do výšky 100m :  

a) vzdušný prostor G,  

b) v letištních prostorech v zastav� ných aglomeracích, 

c) v �ízeném okrsku.  

Ne nepodstatnou � ástí je hmotnost prost�edku 20kg, která ur� uje povinnou registraci pro 

všechny bezpilotní systémy. 

Podle � l. 16g je zakázáno za letu p�iblížit se k jakékoliv osob� , prost�edku nebo stavb� , které 

nejsou sou� ástí p�edm� tného provozu, na horizontální vzdálenost menší než 100 m [1].  

Jinak �e� eno, v zastav� ných prostorech se bezpilotní systémy používat nesm� jí.  

Nadnárodní dokumenty – Legislativa k bezpilotním systém� m se stále vyvíjí a prochází 

zm� nami. V EU se �ídí legislativa Na�ízením ES216/2008, toto na�ízení v sou� asné dob�  bude 

novelizováno. P�edpokladem je, že bude vycházet z na�ízení USA. Nap�. Velká Británie se �ídí 
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p�edpisem CAP722, a nechce spole� né na�ízení. � eská Republika se p�iklání k jednotnému 

legislativnímu na�ízení v rámci celé EU. 

Stav ve vybraných státech ve sv� t� . Vzhledem k malým zkušenostem v použití UAS, ú�ady 

tento problém ne�eší s dostate� nou rychlostí tak, aby bylo možno p�edcházet problém� m 

s UAS.  

Japonsko 

Jedním z nejvíce stát�  bojujících proti použití bezpilotních systém�  je v Japonsko. Dne 4. zá�í 

2015 japonský parlament schválil zákon, který zakazuje let dron�  nad zalidn� nými a 

obytnými oblastmi nebo v okolí letiš	 , bez povolení vlády. Za porušení zákona hrozí pokuta 

do 500.000 jen�  (3755 eur). 

Japonská vláda se rozhodla �ešit tento problém s bezpilotními letadly po tom, kdy na st�eše 

ú�adu premiéra p�istál v dubnu dron s nákladem radioaktivního písku [2].  

Velká Británie 

Velká Británie se �ídí p�edpisem CAP 722 Unmanned Aircraft System Operations in UK 

Airspace – Guidance [3]. 

Švédsko:

Švédsko se �ídí p�edpisem TSFS 2009:88: The Swedish Transport Agency´s regulations on 

unmanned aircraft systems (UAS) [4]. 

Irsko:

Irsko se �ídí p�edpisem Operation of Remotely Piloted Aircraft Systems in Irish Airspace [5]. 

Kanada:

Kanada se �ídí p�edpisem The review and processing of an application for a Special Flight 

Operations Certificate for the Operation of an Unmanned Air Vehicle System [6]. 

P�edpis kanadského národního leteckého ú�adu je ve v� tšin�  záležitostí naprosto shodný 

s p�edpisem Britským. 

Kapitola, týkající se oblasti pilotních licencí, je mnohem lépe vypracovaná. 

Velká Britániese �ídí p�edpisem - CAP722, z kterého plyne tabulka 1 [2]. 

Váha letounu
Schválení letové 

zp� sobilosti
Registrace

Provozní 

oprávn� ní

Pilotní 

kvalifikace

20kg a mén� Ne Ne Ano* Ano*

21-150 kg Ano*** Ano*** Ano Ano**

151 kg a více EASA povolení Ano Ano Ano**
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*  Použitelné pro letadla používaná pro ú� ely leteckých prací, nebo v p�ípad�  provozu v 
hust�  osídlené oblasti nebo blízkosti osob a majetku. 

**  Ekvivalentní pilotní zkušenosti jsou posuzovány p�ípad od p�ípadu, v pr� b� hu žádost o 
provozní povolení. 

***  Možné získat ur� ité výjimky z letové zp� sobilosti a požadavk�  na registraci 

USA 

� � ervené body znázor� ují 6 testovacích pásem.  

� Tmav�  modrá barva ozna� uje státy, se schválenou legislativou UAS.  

� Sv� tle modrá barva ukazuje státy, které v této dob�  stále ješt�  pracují na tvorb�  p�íslušné 

legislativy. 

Podle poslední aktualizace o stavu legislativy je sou� asná situace následující: 

� � ty�icet t� i stát�  zavedly 115 návrh�  zákon�  a usnesení týkající se otázek UAS. 

� 11 stát�  vydalo 13 návrh�  zákon� .  

� 14 stát�  p�ijalo usnesení. [2] 

Federální ú�ad pro letectví (FAA) ud� lil v tomto roce první povolení pro komer� ní lety 

bezpilotního stroje nad americkou pevninou. Souhlas ú�ad�  dostala energetická korporace 

British Petrol, která na Aljašce využívá UAS Puma kalifornského výrobce AeroVironment [8]. 

Rusko

V Rusku probíhá proces schvalování zm� n zákona o letecké doprav� , pro bezpilotní dopravní 

prost�edky (UAV) vzletová hmotnost více než 30 kg. Tyto podléhají povinné státní registraci 
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jako b� žná letadla a vrtulníky, koncepce pilotního letounu dálkov�  ovládaného i dalších 

základních pojm� . Pro jeho p�ijetí by m� ly být vypracovány resortní p�edpisy, upravující 

certifikaci bezpilotní systémy UAV.  

Dokument umožní vypracovat postup certifikace, státní registrace, p�ijetí, a letového provozu, 

a stanovit požadavky na personál sloužící letadla [9], [10]. 

Sociální podmínky -  týkající se lidské spole� nosti, spole� enský, snahy o zlepšení 

spole� enských problém� , životních podmínek jednotlivce ve vztahu ke spole� nosti, živo� ich� , 

žijících celý život pohromad� . Je spole� nost p�ipravená na použití UAS tak, aby plnila 

uvedené podmínky? Vzhledem k možnostem, které UAS umož� ují, se ukazuje �ada problém�

v této oblasti, které použití UAS spl� uje, ale je �ada problém� , které jsou proti a umož� ují 

realizovat protisociální aktivity – terorizmus, krádeže, dokonce ublížení na zdraví, nejen lidí, 

ale i živo� ich�  až usmrcení. 

Technické  podmínky - vývoj UAS jde rychle kup�edu. To co se jevilo  nemožné p�ed 10-20 

lety, dnes už možné je (konstrukce malých, rychlých prost�edk� , malých citlivých sníma�� ). 

K zabezpe� ení vysoké bezpe� nosti létání v zastav� ných aglomeracích bude pot�eba i z hlediska 

technické do�ešit:  

- stanovení technických parametr�  (povolení frekvencí, nutnosti použití odpovída�� , 

atd.)   

- stanovení p�esných letových tras, 

- výb� r vhodných p�esných technických �ešení k �ízení UAS k dodržení t� chto 

letových tras,

- kontrola dodržování letových tras,

- zp� sob koordinace létajících prost�edk� .

Bezpe� nostní podmínky. Bezpe� nost byla a je základní výchozí podmínka p�i úvahách o 

povolení létání UAS podle Ú�adu civilního letectva definovaného a platného Dopl� ku X.      

Dodržení bezpe� nosti je základní podmínka pro úvahu použití UAS i v dalších prostorech.   

Praxe ukazuje, že v sou� asnosti jsou lidé, kte�í se nebojí létat v prostorech, kde je vysoká 

pravd� podobnost havárie (na letišti st�et s letadly nad zakázanými prostory jako jaderné 

elektrárny a pod). 

Eticko morální podmínky. Etika, zabývající se zkoumáním hodnot a princip� , které usm� r� ují 

lidské jednání v situacích, kdy existuje možnost volby prost�ednictvím svobodné v� le. Protože 

využití UAS naskýtá r� zné možnosti, eticko morální aspekt je velmi d� ležitý. � lov� k, jako 

lidský tvor je zvídavý a zv� davý a rád d� lá v� ci, které se mu líbí, ale ne vždy jsou vhodné pro 

n� koho jiného.  
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Protiprávní aktivity – Vzhledem k možnostem UAS, za� ínají se tyto používat i k protiprávním 

aktivitám, od porušení soukromí, až po krádeže a poškozování majetku. Protiprávní konání by 

bylo postihováno podle platných zákon�  v jednotlivých krajinách. 

Komer� ní využití – dnes jsou podnikatelské subjekty i n� kte�í individuální podnikatelé 

nápadití tak, že prosazují použití UAS k r� zným komer� ním využitím. Známy jsou pokusy 

použití v zastav� ných aglomeracích s p�evozem knih, alkoholu, pizzy, apod. Jednou ze 

známých firem, která je pr� kopníkem v oblasti použití UAS pro rozvoz zboží pro zákazníky 

v Evrop�  i � eské republice, kte�í si zboží objednali, je firma Amazon, která se snaží nejen o 

propagaci rozvozu, ale o �ešení n� kterých problém�  – návrh možného pohybu – letových drah 

s vymezením konkrétních parametr�  (letová výška do 150m) [7].  

4  Filozofie možného pohybu UAS v zastav� ných aglomeracích 

Možností �ešení pohybu bezpilotních prost�edk�  je n� kolik. Jedna z navrhovaných možností 

pohybu UAS, je využití známého tzv. liniového štábního systému �ízení, který by umož� oval 

kontrolovaný a �ízený pohyb UAS v zastav� ných aglomeracích. Uspo�ádání je založené na 

liniové struktu�e, rozší�ené o takzvané štábní útvary – orienta� ní místa, která zajiš� ují podporu 

�ídících � inností pro r� zné hierarchické úrovn�  a oblasti fungování organizací – pohybu UAS  

s využitím stávajících známých dopravních cest, uzl� , a p�írodních útvar�  - �ek jezer, les� . 

Liniový - štábní systém s využitím by vyžadoval: 

  1. satelitní navigaci  
2. referen� ní trasy – mapy (po cestních, vodních trasách) 
3. mobilní telefonní sí�
4. další d� ležité orienta� ní prost�edky. 

M� žeme uvést dva modelové p�íklady obr. 1 a obr. 2:  

a) Malá obec s malým po� tem p�ekážek a p�evýšení,  
b) V� tší obec – rozd� lená na jednotlivé � ásti 

Každá má základní orienta� ní kontrolní a bezpe� nostní body a cílové body. Jsou p�esn�

vymezeny letové dráhy – pohyb k cíli a návrat od cíle. Každá letová trasa je v linii. Výb� rem 

nejkratší a nejvhodn� jší bude UAS plnit misi. 

A, B, C, D, … - základní orienta� ní kontrolní a bezpe� nostní body, 
Cn1  -  Cnn……  - cílové body, 
a, b, c, d,…     - trasy pohybu – letové dráhy, 
a, b, g,            - základní linie.  
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é 
Obr. 1. Malá obec (blokové a liniovés schéma) s vyzna� enými dráhami a body.

   

Obr. 2. V� tší obec (blokové a liniové schéma).
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5. Záv� r 

Sm�� ování vývoje, s využitím bezpilotních systém�  v zastav� ných aglomeracích, má stále 

nejasnou budoucnost, p�esto, že mnohé podnikatelské subjekty by rády využily jejich vhodných 

vlastností. Pokud však nebudou do�ešeny základní podmínky pro jejich používání, zvlášt�

politici budou proti jejich používání. 
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Optimalizace umíst� ní vysíla��  palivom� ru v integrovaném k� ídle 

letounu 

Optimised Position of Fuel Transmitters in Integrated Aircraft Wing 

Ing. Tomáš Mazúrek, Ph.D. 

MESIT p�ístroje spol. s r.o., email: t.mazurek@msp.mesit.cz  

Ing. Petr Mazúrek 

Evektor, spol. s r.o., email: pe.mazurek@gmail.com   

Resumé: 

Vývoj palivom� rného systému je sou� ástí vzniku celého letounu a má právem charakter 

vývojov� -výzkumného úkolu, který již zpravidla není � ešen jen jednou firmou, ale konsorciem 

spole� ností v� etn�  akademických (vysokoškolských) pracoviš� . Tento p� ísp� vek vznikl 

jako sou� ást takového konsorciálního projektu vývoje palivom� rného systému integrovaného 

k� ídla letounu, zabývá se však jen jeho jednou � ástí, a to optimalizací umíst� ní vysíla� e 

palivom� ru. 

The development of fuel measuring system is an entire part of the whole aircraft development 

and that kind of project regarding this system is not generally solved by just one company, 

but by a consortium of companies including universities. This paper was created within 

the consortium research and development project regarding the fuel measuring system 

composed of the fuel transmitters integrated into aircraft’s wings, however it only deals 

with the computing of the fuel transmitters/gauges’ optimal position. 

1 M�� ení množství paliva u letadel 

Výsledky v� decko-technického pokroku jsou pozorovatelné ve všech oborech lidského d� ní. 

P�ichází se stále s novými konstruk� ními �ešeními, technologickými možnostmi, 

jsou využívány dokonalejší softwarové nástroje, �eší se neustále složit� jší technické problémy 

p�inášející spot�ebiteli užitek. Výjimkou není ani letecký pr� mysl, který je ze své podstaty 

z d� vodu zajišt� ní bezpe� nosti velmi konzervativní. I tak zdánliv�  jednoduchý problém, jakým 

se zdá být m�� ení množství paliva, je ve skute� nosti v sou� asné dob�  velmi sofistikovanou, 

technicky náro� nou v� dní disciplínou. 
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K zajišt� ní bezpe� nosti letu je nezbytné znát informaci o množství paliva v nádržích letounu. 

K tomu slouží p�ístroje, kterým se pracovn� � íká palivom� ry (systémy na m�� ení 

a vyhodnocování množství paliva v nádržích). 

Letouny jsou vybaveny nejen pryžovými palivovými nádržemi, p�ídavnými okrajovými 

nebo podv� snými nádržemi, ale stále � ast� ji i integrovanými nádržemi, které tvo�í nap�íklad 

celý disponibilní vnit�ní objem k�ídla. K tomu všemu p�istupují další požadavky na tlakové 

pln� ní paliva, tankování za letu, p�e� erpávání paliva vzájemn�  mezi nádržemi, zvýšení 

p�esnosti m�� ení, zajišt� ní spolehlivosti, bezpe� nosti atd. To vše již není možné �ešit klasickými 

plovákovými vysíla� i palivom� ru, jak je ješt�  dnes známe nap�. z automobilového pr� myslu, 

ale jen s použitím celé soupravy bezkontaktních vysíla��  vzájemn�  komunikujících 

po dohodnutých elektronických sb� rnicích, po� íta� ového zpracování jejich údaj� , 

vyhodnocení, zobrazení a propojení na další systémy letounu. 

1.1 Význam a princip � innosti leteckých palivom� r �

Letecké palivom� ry umož� ují na� erpání požadovaného množství paliva, které se plní podle 

plánovaného letu. Na� erpání mén�  paliva, než je stanoveno, m� že mít za následek p�ímé 

ohrožení bezpe� nosti letu (doletové vzdálenosti). Na� erpání více paliva, než je stanovené 

optimum, zase zbyte� n�  zvyšuje hmotnost letounu, a tím nap�íklad snižuje množství 

p�epravovaného nákladu a zhoršuje ekonomické parametry provozu. Letecké palivom� ry 

signalizují maximální úrove�  p�i � erpání paliva a zajiš� ují jeho automatické odpojení. 

Tato funkce je obzvláš�  d� ležitá p�i tlakovém pln� ní nebo pln� ní za letu integrálních nádrží 

v k�ídlech letounu, porucha této funkce by m� la za následek vážné poškození k�ídla letounu. 

Palivom� ry umož� ují pr� b� žnou kontrolu množství paliva v jednotlivých nádržích, kontrolu 

systému p�e� erpávání paliva a dávají informaci o správné funkci palivového systému letounu. 

Informují pilota o disponibilním zbytku paliva, a tím o doletové vzdálenosti a podmínkách 

bezpe� ného doletu. V neposlední �ad�  pak signalizují nouzový (p�edem definovaný) zbytek 

paliva v nádržích tak, aby pilot mohl ješt�  p�ijmout relevantní opat�ení k bezpe� nému p�istání. 

Všechny palivom� ry ze své fyzikální podstaty m�� í výšku paliva v nádrži, a tím jeho objem. 

Výsledná nam�� ená hodnota se vždy p�epo� ítává na hmotnostní jednotky – kilogramy (kg), 

� ast� ji libry (lb). Není d� ležité znát p�esný objem paliva, ale jeho hmotnost, kterou je dána 

energie v palivu obsažená.  Musíme znát, kolik máme ješt�  vstupní energie pro letecký motor. 

S teplotou se m� ní objem paliva, výška hladiny, ale hmotnost paliva je stále stejná. 
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1.2 Kapacitní palivom� ry 

Kapacitní palivom� ry odstra� ují zásadní problém všech p�edcházejících konstruk� ních �ešení, 

a to pohyblivé mechanické dílce. Tím lze dosáhnout nejen zvýšení spolehlivosti, ale i životnosti 

a p�esnosti m�� ení (dosahují hodnoty do 5%). Princip m�� ení je založen na zm� n�  kapacity 

kondenzátoru vlivem zm� ny dielektrika vzduchu a m�� eného paliva. 

Konstrukce kapacitního palivom� ru také umož� uje na rozdíl od plovákových 

nebo pneumatických palivom� r�  p�izp� sobení charakteristiky vysíla� e geometrickému tvaru 

nádrže (tzv. linearizaci). U starších kapacitních sníma��  paliva se linearizace provád� la 

bu�  otvory v soust�edné trubce vysíla� e, nebo odstup� ovaným tvarem soust�edných trubek. 

Zajišt� ní definované p�esnosti m�� ení si p�i výrob�  vyžádalo p�esné dodržení geometrických 

rozm� r�  soust�edných trubek v� etn�  jejich vzájemné vzdálenosti. V sou� asné dob�

se konstruují systémy kapacitních palivom� r�  s mikroprocesorovým zpracováním nam�� ené 

kapacity, s permanentním m�� ením teploty a relativní permitivity paliva. Vše je softwarov�

vyhodnocováno v� etn�  p�íslušných teplotních kompenzací. Tím lze dosáhnou p�esnost m�� ení 

do 1%.  

2 Ideální umíst� ní palivom� ru v integrovaném k� ídle 

P�i návrhu umíst� ní vysíla� e palivom� ru v integrovaném k�ídle letounu musí být respektováno 

jeho konstruk� ní �ešení, které je tvo�eno v p�ípad�  kapacitního m�� ení výšky hladiny dv� ma 

souosými trubkami o pevn�  daných pr� m� rech. Proto p�i výpo� tech a návrhu umíst� ní vysíla��

je dále pracováno jen s osou souosých trubek.  

Integrované k�ídlo letounu je pojem, který specifikuje uložení paliva a znamená, že se palivo 

p�ímo nachází ve vnit�ním prostoru k�ídla (bez vak�  a uzav�ených nádrží). Palivom� r tedy 

nem� že být umíst� n tak, jak tomu je u p�ídavných nádrží a palivových vak� , z � ásti (zpravidla 

hlava vysíla� e) mimo palivo. Palivom� r je tedy zcela pono�en, a to i v� etn�  elektroniky 

a systému uchycení do paliva. U palivové nádrže bylo zna� n�  jednodušší zvolit vhodnou polohu 

pro palivom� r, protože taková nádrž má zpravidla pravidelný tvar (kvádr), tudíž zjišt� ní jejího 

geometrického st�edu není po� etn�  tak obtížné (palivom� r by m� l být umíst� n v geometrickém 

st�edu nádrže). V integrovaném k�ídle je však vnit�ní disponibilní prostor pro palivo dán nejen 

tvarem a rozm� ry k�ídla, ale sou� asn�  i využitím tohoto prostoru pro další systémy. Proto 

zjišt� ní vhodného umíst� ní palivom� ru je t�eba provézt pomocí 3D softwaru, díky kterému 

m� žeme ur� it p�esný objem vnit�ního prostoru pro palivo a rovn� ž ur� it polohu hladiny paliva 

pro jeho r� zná množství a fáze letu. Pro zjišt� ní vhodného umíst� ní posta� í tedy pracovat s 
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upravenými 3D daty vnit�ního prostoru integrovaného k�ídla (tzn. objem paliva v k�ídle v� etn�

pozice jednotlivých žeber) u konkrétního typu letounu. 

2.1 Ur� ení výšky hladiny paliva v integrovaném k� ídle 

P�i akceptování zadání, kdy palivom� r musí být uchycen k n� kterému z žeber uvnit� k�ídla, byla 

po dohod�  s výrobcem konkrétního letounu zvolena žebra (p�epážky) � . 0, 2, 6 a 9. Pro zjišt� ní 

výšky hladiny paliva o zvoleném množství a p�i r� zných fázích letu je t�eba vytvá�et offsetové 

roviny od rovin procházejících po� átkem sou�adného systému. Tato výška offsetové roviny pak 

p�i jejím o�ezání celkového vnit�ního prostoru integrovaného k�ídla zajistí vznik požadovaného 

množství paliva. U letové fáze klesání 20° a stoupání 20° bylo nejprve pot�eba vytvo�it 

nato� ené roviny pod úhlem -20° a +20° od roviny horizontálního letu (rovina XZ). Jako p�íklad 

je na Obr. 1 uvedena poloha paliva (sv� tlá barva) pro množství 450 lb ve všech t�ech zadaných 

fázích letu (maximální objem integrální nádrže je 674,5 lb). 

Obr. 1: Poloha paliva v k� ídle pro množství 450 lb: a) horizontální let, b) klesání 20°, 

c) stoupání 20°

2.2 Optimalizace umíst� ní vysíla� e palivom� ru vzhledem k fázím letu

Cílem optimalizace umíst� ní vysíla� e palivom� ru v integrované nádrži v k�ídle letounu 

je nulová chyba p�i horizontálním letu (nebo p�i pln� ní paliva na zemi) a sou� asn�  minimální 

chyba p�i stoupání a klesání v rozsahu ± 20°.  

Hladiny paliva p�i jednotlivých fázích letu a pro r� zná množství paliva byly nejprve promítnuty 

na vytvo�ené roviny p�íslušící zvolenému žebru – je z�ejmé, že umíst� ní vysíla��  paliva bude 

v osách X a Y stejné na všech zvolených žebrech k�ídla � . 0, 2, 6 a 9, liší se pouze umíst� ní v 

ose Z. Pro �ešení p�esného umíst� ní palivom� ru bylo zvoleno žebro � . 0 pro deset r� zných 

hladin paliva. Pr� se� íky rovin hladin paliva v nádrži pro fázi letu stoupání +20°, vodorovný let 

0° a klesání -20° tvo�í trojúhelníky, které jsou r� zn�  umíst� ny v rovin�  XY (Obr. 2). 
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Obr. 2: Pr� se� íky hladin paliva v rovin �  XY na žebru � . 0

Minimální chyba m�� ení výšky paliva by nastala v p�ípad� , že osa vysíla� e paliva bude 

procházet pr� se� íkem hladiny paliva p�i stoupání +20° a klesání -20° (spline k�ivka na Obr. 2). 

Konstrukce a výroba vysíla� e paliva (dvou souosých trubek) ve tvaru uvedené spline k�ivky by 

však byla zbyte� n�  složitá. Proto spline k�ivku nahradíme p�ímkou tak, aby chyba m�� ení pro 

r� zné fáze letu (stoupání, klesání) byla co nejmenší. P�i horizontálním letu je chyba zp� sobená 

umíst� ním a tvarem vysíla� e paliva nulová. K minimalizaci chyby v p�ípad�  náhrady spline 

k�ivky p�ímkou je použita metoda nejmenších � tverc�  odchylek. 

Po dosazení vypo� ítaných hodnot koeficient�  je tato aproximující p�ímka následující: 

828,6960897,20 += xy (1)

Výsledná p�ímka definovaná rovnicí (1) má již standardní tvar, kdy závisle prom� nnou 

je vertikální osa y a nezávisle prom� nnou horizontální osa x. Sm� rnice p�ímky má hodnotu 

20,897 a p�ímka protíná osu X ve vzdálenosti 6960,828 mm podle zadaného po� áte� ního 

sou�adného systému (viz Obr. 3). 
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Obr. 3: Aproximace bod�  metodou nejmenších � tverc�

Výsledný ideální tvar vysíla� e paliva a jeho pozice na žebru � . 0 je z�ejmý na Obr. 3. Podobn�

by se postupovalo i pro ostatní kapacitní vysíla� e paliva umíst� né na dalších žebrech v k�ídle 

letounu, � ímž by se získala jejich ideální poloha z pohledu minimální chyby m�� ení zp� sobené 

jejich polohou pro zadané letové fáze. 

2.3 Maximální chyba m�� ení p� i stoupání a klesání

Maximální chyby m�� ení p�i stoupání +20° a klesání -20° se ur� í jako rozdíl na ose Y mezi 

hladinou paliva p�i horizontálním letu a pr� se� íku hladiny paliva p�i stoupání/klesání 

s aproximující p�ímkou. P�i výpo� tu chyby m�� ení paliva musí být respektována fyzická 

realizace vysíla� e palivom� ru a jeho umíst� ní v k�ídle letounu. 

Aby bylo možné vypo� ítat absolutní chybu m�� ení p�ímo v hmotnostních jednotkách paliva 

(libry) a následn�  ur� it procentuální chybovost m�� ení ve všech fázích letu, musely být pomocí 

3D softwaru stanoveny hmotnosti paliva v bodech, které vznikly tak, že celkový objem k�ídla 

byl o�ezán hladinami paliva procházejícími danými body pro jednotlivé fáze letu. Vzniklý 

objem (hmotnost paliva) byl porovnán se skute� nou hodnotou, na kterou je vysíla�  paliva 

umíst� ný na žebru � . 0 nakalibrovaný v závislosti na výšce hladiny, � ili jeho zaplavení. Chyba 

p�i horizontálním letu 0° zp� sobená umíst� ním vysíla� e palivom� ru je v jeho m�� ícím rozsahu 

nulová, protože se palivom� r kalibruje pro jednotlivé výšky zaplavení v horizontální poloze 

letounu. P�i vlastní realizaci musíme brát v úvahu reáln�  existující okrajové podmínky (nap�. 

rozsah m�� eného množství paliva), které byly stanoveny p�edcházející simulací. 
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Výsledné relativní chyby m�� ení zp� sobené umíst� ním vysíla� e palivom� ru v závislosti 

na množství paliva a jednotlivých fázích letu jsou graficky znázorn� ny v prostorovém grafu na 

Obr. 4. 

Obr. 4: Prostorový graf relativní chyby m�� ení v závislosti na množství paliva a 

režimu letu

Poznámka: Absolutní nebo relativní chybou m�� ení se v tomto p�ípad�  rozumí jen chyba 

zp� sobená samotným umíst� ním vysíla� e palivom� ru. Skute� ná chyba m�� ení je tvo�ena 

sou� tem chyb vznikajících r� znými faktory (snímání kapacity, vliv teploty na geometrické 

rozm� ry vysíla� e palivom� ru, konstrukce palivom� ru, vlastnosti paliva, chyby elektroniky, 

chyby ukazovatele atd.). 

3 Záv� r 

Konstrukce a umíst� ní vysíla��  množství paliva, které jsou sou� ástí celého palivom� rného 

systému, je velmi specifickou záležitostí �ešící se pro každý typ letounu samostatn� . Je možn�

vzájemn�  p�evzít jen použitý princip �ešení, ale konkrétní konstruk� ní �ešení je vždy originální 

vzhledem k originálnímu �ešení daného letounu. Proto vývoj palivom� rného systému a jeho 

certifikace je p�ímo sou� ástí vzniku a certifikace celého letounu a po dobu jeho životnosti, 

pokud nedojde k modernizaci, se navržený systém nem� ní. 

Palivová nádrž je p�i sou� asných konstrukcích tvo�ena celým využitelným vnit�ním objemem 

k�ídla a p�i vývoji palivom� rného systému jsou rovn� ž �ešeny další logické požadavky 
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jako nap�. tlakové pln� ní na zemi, pln� ní paliva za letu, zvýšení p�esnosti m�� ení, p�e� erpávání 

paliva z jednotlivých nádrží, ochrana proti vzniku a ší�ení požáru, odvzdušn� ní nádrží, ochrana 

proti nadm� rnému p�etlaku p�i pln� ní, signalizace minimálního a maximálního množství, 

automatizace pln� ní paliva atd. Tím se systémy pro m�� ení množství paliva na letounech stávají 

velmi složitou záležitostí vyžadující nejen teoretické znalosti, ale i zkušenosti a systémové 

schopnosti. 

P�ísp� vek se zabýval jednou � ástí projektu vývoje palivom� rného systému integrovaného k�ídla 

letounu, a to optimalizací umíst� ní vysíla��  palivom� ru vzhledem k minimalizaci chyby p�i 

m�� ení paliva v nádrži, která by byla zp� sobena nevhodným umíst� ním jednotlivých vysíla�� . 
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Dedikace 
Výzkumn� -vývojové projekty k �ešení leteckých palivom� r�  v posledních letech byly 

a jsou podporovány ze státního rozpo� tu (Ministerstvem pr� myslu o obchodu): 

• Projekt � . FI-IM/039 – vývoj dopravního letounu EV-55 

• Projekt � . FR-TI2/557 – modernizace letounu L410 

• Projekt � . FR-TI3/333 – vojenská verze letounu EV-55 

• Projekt � . FR-T14/603 – pokro� ilé k�ídlo letounu AJT II 

Palivom� rné systémy na všech � eských v sou� asné dob�  používaných letounech (L39, L410, L159 atd.) 

v� etn�  t� ch nových/modernizovaných (L39 NG, L410 NG, EV-55) byly vyvinuty nebo se vyvíjí a vyrábí 

ve spole� nosti MESIT. 
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Resumé: 

� lánek popisuje n� které problémy spojené s certifikací leteckého softwaru Evropským ú� adem 

pro civilní letectví EASA dle norem ED-12B/DO-178B z hlediska organiza� ní, � asové, 

personální a materiální náro� nosti. V � lánku jsou uvedeny praktické zkušenosti získané 

z vývoje a certifikace leteckého softwaru ve st� edn�  velké výrobní spole� nosti. 

The article describes the some problems associated with certification of aviation software by 

the European Civil Aviation Authority (EASA) in accordance with ED-12B/DO-178B 

standard in terms of organization, time, personnel and material demands. The article presents 

the practical experiences gained from the development and certification process of aviation 

software in medium-sized manufacturing company. 

1. Uvedení do problematiky 

P�i vývoji za�ízení používaných v civilním letectví jsou možné r� zné typy vzájemných vztah�

mezi finalistou (uživatelem výstupu vývoje), zadavatelem vývoje a vývojovou organizací. 

T� mito vztahy je dán i vztah uvedených subjekt�  k certifika� ní autorit�  (UCL, EASA, FAA). 

V této souvislosti se setkáváme s: 

DOA - oprávn� ní organizace k vývoji a projektování (Design Organisation 
Approval)

POA - oprávn� ní organizace k výrob�  (Production Organisation Approval) 

Projek� ní organizace je organizace odpov� dná za projektování výrobk� , letadlových � ástí 

a za�ízení nebo jejich zm� n nebo oprav. Projek� ním organizacím jsou vydávána oprávn� ní 

podle � ásti 21 po prokázání jejich zp� sobilosti. 

Podle rozsahu rozlišujeme projek� ní organizace na: 

„Velká organizace" – organizace, která je žadatelem/držitelem Typového osv� d� ení, 

Dopl� kového typového osv� d� ení nebo Typového osv� d� ení pro zvláštní ú� ely vydané 
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agenturou, nebo která projektuje nové výrobky, nebo projektuje významné zm� ny a opravy 

výrobk�   

a 

„ Malá organizace“ – organizace, která projektuje nevýznamné zm� ny a nevýznamné opravy 

výrobk�  (Pozor, nezam�� ovat s velikostí organizace z hlediska po� tu pracovník� � i množství 

aktivit.)�[2]. 

2. Organizace vývoje leteckého softwaru 

P�i sou� asnému stavy techniky je zna� ná � ást leteckých za�ízení vybavena softwarem, který 

podléhá taktéž certifika� nímu procesu, který je minimáln�  stejn�  složitý, jako proces 

certifikace samotného hardwaru. 

Obr. 1: P� íklad postupu p� i vývoji software[3] 

Vývojem software se zabývá jak „Velká organizace", ale taktéž „Mala organizace" na základ�

dohody DOA - DOA. V tomto p�ípad�  zákazník „Velká organizace" držitel certifikátu DOA, 

pov�� ená projek� ní organizace, �ídí dodavatele držitele certifikátu DOA, „Malou organizaci“. 

Dohledem nad vývojem softwaru je pov�� en Compliance Verification Engineer (CVE), který 
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zastupuje pov�� enou projek� ní organizaci a komunikuje s dodavatelem softwaru 

i s certifika� ním orgánem.  

Systém zabezpe� ení projekce 
Design Assurance System

Složky 
Components

Prvky 
Elements

A Dokumentace (P�íru� ka) 
Documentation (Handbook) 

1. P�íru� ka 
Manual 

2. Postupy 
Documented procedures 

B Organizace 
Organization 

1. Struktura, funkce a odpov� dnosti 
Structure, roles & responsibilities 

2. Osoby, kvalifikace a vzd� lávání 
Personnel, competences and training 

3. Funkce letové zp� sobilosti 
Office of Airworthiness functions 

4. Vybavení a p�íslušenství 
Facilities and equipment

5. Dodavatelé/Partne�i 
Suppliers - Vendors/Partners

C Certifikace 
Certification 

1. � ízení konfigurace a zna� ení 
Configuration control and marking

2. Ov�� ování shody 
Conformity inspection

3. TC, Opravy, Modifikace a ETSO 
TC, Repairs, Modifications, ETSO

D Zachování letové zp� sobilosti 
Continued Airworthiness 

1. Zm� ny typového návrhu 
Changes to type design

2. Opravy 
Repairs

3. Koordinace projekce a výroby 
Co-operation between design and production

4. Informace a instrukce 
Information and instructions

5. Poruchy, nesprávné � innosti a závady 
Failures, malfunctions and defects

6. Vedení záznam�
Data retention

E 
Funkce nezávislé kontroly pr� kaz�
vyhov� ní 
Independent checking function

1. Osoby 
Personnel

2. Kvalifikace 
Competences

3. Nezávislost 
Independence

F Nezávislé monitorování  
Independent monitoring

1. Zajišt� ní jakosti 
Quality assurance

G Pr� b� žný dohled a návazné audity 
Surveillance and audit follow-ups

1. Pr� b� žný dohled 
Surveillance

Tabulka 1. Složky systému zabezpe� ení projekce [1] 

Organizace vývoje leteckého softwaru ve st�edn�  velké výrobní spole� nosti, avšak v malé 

projek� ní organizaci, pokud vyvíjí software na základ�  dohody DOA-DOA, spo� ívá 

p�edevším: 
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· v efektivní komunikaci se zadavatelem a s CVE 

· ve stanovení a poskytnutí nutných finan� ních, personálních a technických prost�edk�

· v zajišt� ní odborného školení personálu 

· ve vhodném použití a p�izp� sobení nástroj�  pro management konfigurace, tak aby 

všechny dokumenty a software vytvá�ené v pr� b� hu celého životního cyklu softwaru 

byly v �ízeném stavu a aby tento stav byl aktuální a kdykoliv dokladovatelný. 

Hlavní úskalí certifikovaného projektu jsou následující: 

· � asová náro� nost 

· Personální náro� nost 

· Materiální a finan� ní nároky  

3. � asová náro� nost 

Nevýhodou malé nebo st�ední výrobní spole� nosti, malé projek� ní organizace, která obvykle 

nedisponuje velkým po� tem kvalifikovaného personálu se širší specializací, je v� tší � asová 

náro� nost procesu vývoje certifikovaného softwaru. � asovou náro� nost vývoje 

certifikovaného softwaru lze sice tzv. kvalifikovan�  odhadnout na základ�  náro� nosti úkolu 

a množství prost�edk�  a také lze naplánovat i termíny st� žejních milník�  certifikace, ale tento 

odhad je v� tšinou velmi optimistický a jakékoliv neshody vzniklé v procesu vývoje m� žou 

� asovou náro� nost výrazn�  zvýšit.  

Skute� n�  pot�ebný � as výrazn�  ovliv� ují nároky procesu zpracování dokumentace 

požadované procesem certifikace. Jsou to nap�íklad dokumenty dle kapitol 11.1 až 11.20 

standartu RTCA DO-178B [5], check listy všech dokument�  a proces� , záznamy z proces�

a porad, hlášení nedostatk� , zm� nová �ízení, atd., což p�edstavuje stovky dokument� . 

Snížení � asové náro� nosti lze dosáhnout nap�íklad zakoupením zpracovaných vzor�

st� žejních dokument� , vypracováním vlastních šablon a formulá�� � i spoluprací s externisty, 

což zase m� že neúm� rn�  zvýšit náklady samotného vývoje. 

4. Personální náro� nost 

4.1 Minimální po� et osob 

Personální náro� nost vývoje certifikovaného softwaru je dána nejen náro� ností samotného 

úkolu, ale p�edevším požadavky dané normou ED-12B/DO-178B na nezávislost organiza� ní 
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struktury. P�íklad minimalistické, certifika� ním orgánem uznatelné organiza� ní struktury pro 

vývoj leteckého softwaru v malé spole� nosti, je uveden na následujícím obrázku. 

Obr. 2: Organiza� ní struktura týmu [4] 

Z obrázku je z�ejmé, že jednotlivé funkce p�edstavují i minimalistické personální obsazení, 

které zajiš	 uje nezávislost útvaru jakosti (který dohlíží na celý proces), managementu 

konfigurace a verifikace. Tedy, nelze nap�íklad slou� it funkce IVE s SDE (Independent 

Verification Engineer / Software Design Engineer). To však znamená, že krom�  osob, které 

jsou na svých pozicích trvale (Chief Executive Officer, Technical Manager a Quality 

Manager) je pro pot�eby vývoje certifikovaného softwaru nutné vy� lenit minimáln�  6 osob. 

Ke zvýšení personální náro� nosti p�ispívá v n� kterých p�ípadech také nutnost zdvojení po� tu 

osob na klí� ových pozicích. Ze strategických d� vod�  (pro p�ípad pracovní neschopnosti 

osoby � i jejího odchodu ze spole� nosti) je vhodné na pozici Software Design Engineer 

vy� lenit alespo�  dv�  osoby. Na pozici Independent Verification Engineer je vhodné vy� lenit 

více osob dle druhu provád� ných test�  (statické testy softwaru, dynamické testy softwaru, 

bench testy, atd.). 

4.2  Jazykové znalosti 

Dalším st� žejním požadavkem na personál je dobrá znalost ú�edního leteckého (anglického) 

jazyka, který je používán certifika� ním orgánem a v letectví všeobecn� . V malé ale i st�ední 

výrobní spole� nosti je n� kdy složité najít osoby, které mají vedle svých vynikajících 

odborných znalostí také pot�ebné jazykové znalostí. Z tohoto d� vodu je vhodné dokumenty 
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p�edkládané certifika� nímu orgánu tvo�it nejen v jeho ú�edním jazyce, ale také zajistit i jejich 

odborný a autorizovaný p�eklad do mate�ského jazyka personálu. Ješt�  lepším �ešením je 

tvorba dvojjazy� ných dokument� , které se v rámci zm� nového �ízení lépe udržují.  

5. Materiální a finan� ní náro� nost 

Materiální vybavení pot�ebné k vývoji certifikovaného leteckého softwaru tvo�í 

nezanedbatelnou položku v cenových nákladech. Pokud malá výrobní spole� nost �eší první 

projekt vývoje certifikovaného softwaru ve své historii, pak m� žou být tyto náklady velmi 

zat� žující. K vývoji softwaru není pot�ebná jenom výpo� etní technika a softwarové vývojové 

prost�edí. Také je nutné: 

· vlastnit nebo zakoupit nástroje pro verifikaci softwaru kvalifikované pro použití dle 

normy ED-12B/DO-178B (statická a dynamická analýza softwaru), p�ípadn�

kvalifikovat stávající nástroje a 

· vytvo�it zkušební postupy, p�ípravky a za�ízení a  

· p�izp� sobit management konfigurace požadavk� m norem ED-12B/DO-178B, ale 

taktéž 

· zajistit udržitelnost použité konfigurace prost�edí životního cyklu softwaru. 

Pro hrubou p�edstavu se finan� ní náklady na zajišt� ní výše zmi� ovaného pohybují v � ástkách 

jednotek milion�  K� . 

6. Záv� r 

Hlavním úkolem výrobního podniku podnikajícího v leteckém oboru je zajišt� ní jak 

stávajícího, tak i budoucího výrobního programu. Aby bylo možné tyto cíle naplnit je nutná 

nejen jeho certifikace jako výrobní organizace, ale také jako projek� ní organizace. Tento 

� lánek nasti� uje složitost a náro� nost procesu vývoje leteckého software ve st�edn�  velkém 

výrobním podniku, který je sou� asn�  certifikovanou malou projek� ní organizaci. 
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 Druhá generace palivom� ru LUN 5275 pro letoun EV-55 

The second generation of the fuel gauge measuring system LUN 5275 for 

the EV-55 airplane 

Ing. Martin Mošt� k, Ph.D. 

MESIT p�ístroje spol. s r. o., email: m.mostek@msp.mesit.cz

Resumé: 

Tato práce popisuje druhou generace palivom� rného systému m�� ení paliva pro letoun EV-55 

prototypu � . 003 spole� nosti EVEKTOR. Detailn�  je rozepsán genera� ní posun a všechna 

vylepšení a modifikace, které byly provedeny pro usnadn� ní certifikace p� ístroje podle normy 

RTCA-DO 178C a RTCA-DO 160G.   

This work is describing the second generation of the fuel gauge measuring system for the third 

prototype of the EV-55 airplane from EVEKTOR Company. All the differences between first 

and second generation are fully described, with impact to the RTCA-DO 178C and RTCA-

DO160G certification process.  

1 Úvod 

V roce 2009 byl ve spole� nosti MESIT p�ístroje spol. s r.o. vyvinut nový systém m�� ení 

množství paliva LUN 5275, který byl navržen speciáln�  pro nov�  vyvíjený turbovrtulový letoun 

EV-55 Outback spole� nosti Evektor [1], [2]. Na prvním prototypu � . 001 byly provedeny 

veškeré pozemní a letové testy, které m� ly otestovat parametry a vlastnosti nového letounu. 

Dopady t� chto funk� ních test�  však vedly k významné zm� n�  konstrukce k�ídla, kde 

do prostoru integrální nádrže byla vložena polopropustná p�epážka (propustná pouze v jednom 

sm� ru k trupu letadla), která má u letounu prototypu � . 003 zabránit p�elévání paliva do 

okrajových � ástí k�ídla a tím zlepšit letové vlastnosti letounu [3]. Sou� asn�  s p�idáním této 

jedné sekce integrální nádrže bylo rozhodnuto o zp�esn� ní m�� ení zp� sobem zvýšení po� tu 

sensor�  pro m�� ení paliva z p� vodních t�í senzor�  na � ty�i. Tato významná zm� na však m� la 

p�ímý dopad na požadavky na palivom� rný systém letounu, kde se objevila pot�eba 

významných konstruk� ních zm� n v jednotce LUN 5275. Proto vznikla nová generace 

palivom� ru a obsahem tohoto � lánku je seznámit a informovat o t� chto konstruk� ních zm� nách. 



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

����� �
�

2 Koncepce � ešení palivom� ru LUN 5275 a konstruk� ní zm� ny 

Zp� sob m�� ení množství paliva palivom� ru LUN 5275 je jako p� vodní �ešení založen na 

principu kapacitního m�� ení množství paliva. Tento zp� sob m�� ení vychází z jednoduchého 

principu, kdy se využívá jevu, že p�i zaplavení kapacitního sníma� e palivem dochází ke zm� n�

hodnoty kapacity � idla. Ur� ité hodnot�  kapacity pak odpovídá ur� ité množství paliva v nádrži 

letounu (jeho výšce). Monostabilní klopný obvod, do n� jž je pak kapacitní � idlo p�ipojeno, 

p�evádí kapacitu na r� zné délky obdélníkových puls� , jejichž délka je p�ímo úm� rná aktuální 

hodnot�  kapacity � idla. Pomocí digitální metody zpracování délky pulsu jsou tyto délky 

� íslicov�  zpracovány a digitalizovány do podoby, která je využitelná v mikroprocesorové 

technice. V mikroprocesoru je pak takto získaná hodnota porovnaná s kalibra� ními daty, na 

jejichž základ�  je stanovena celková hodnota paliva v nádrži. Jelikož od doby vývoje první 

verze palivom� ru ub� hlo již n� kolik let, byl do požadavk�  na konstruk� ní zm� ny zahrnut i 

upgrade mikroprocesoru pro zpracování délek puls� , konkrétn�  byl osmibitový procesor 

ATMEL AT MEGA 128 nahrazen 32 bitovým procesorem NXP ARM Cortex-M3 LPC 1766. 

Vým� na procesoru umožnila zvýšit frekvenci vzorkování pro m�� ení délek puls�  ze sensor�

paliva a zárove�  umožnila díky v� tšímu výpo� etnímu výkonu procesoru integrovat výpo� et 

množství paliva se zahrnutím náklon�  letounu, kdy vlivem náklonu za letu, nebo p�i naklon� né 

letištní ploše, dochází k p�elévání paliva v rámci integrálního k�ídla. 

Další zásadní zm� na v konstrukci palivom� rného systému, je vybavení všech senzor�  obvodem 

pro prevenci vzniku tzv. falešné informace o neseném množství paliva vlivem degradace nebo 

nefunk� nosti kapacitního sensoru, což prokázala FHA analýza. Certifikace dle RTCA/DO-

178C p�edpokládá, že informace o množství paliva je m�� ena p�esn�  a bez vzniku falešné 

informace o neseném množství. V p�ípad�  že nelze bezpe� n�  prokázat chybu m�� ení, spadá 

automaticky palivom� rný systém dle dopadu na bezpe� nost letu do kategorie Hazardous. Pokud 

je však systém schopen jednozna� n�  tuto chybu vylou� it je dopad na bezpe� nost letu pouze 

s dopadem Minor. V situacích kdy dojde k chyb�  v m�� ení, m� že být hodnota neseného paliva 

myln�  interpretována a pilot m� že být uveden v omyl, � ímž m� že nastat situace kdy chybn�

zm�� ená celková hmotnost paliva a odhad váhy nákladu m� že p�ekro� it maximální vzletovou 

hmotnost, což m� že vyvolat hazardní stav. 

� ešením problematiku hazardních stav�  je dopln� ní obvod do všech senzor� , kde každou jednu 

provozní hodinu je otestována validita m�� icího kanálu a všech senzor� , pomocí m�� ení 

nominální kapacity v každém senzoru. Blokové schéma bloku vyhodnocovací elektroniky 

palivom� ru je na následujícím obrázku (viz obr. 1). 
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Obr. 1: Blokové schéma bloku vyhodnocovací elektroniky palivom� ru LUN 5275. 

Jak je na první pohled z blokového schématu patrné, m�� ení délek impuls�  je provád� no tak, 

že všechny p�ipojené vysíla� e jsou propojeny paraleln�  k signálu pro start m�� ení, na základ�

n� hož jsou vyslány pulsy, jejich délka odpovídá kapacit�  daného sníma� e. Pro výb� r aktuáln�

jednoho � idla je použito adresního dekodéru, který je k procesoru p� ipojen. Na základ�

nastavené adresy je možné vybrat vždy konkrétn�  jeden signál kapacitního sníma� e. Pro vlastní 

zm�� ení délky pulsu je využito tzv. Capture jednotky procesoru, kdy po vyslání signálu start 

pro m�� ení se spustí � íta� , který je zastaven až sestupnou hranou vysílaného pulsu kapacitního 

sníma� e, kde na� ítané � íslo na � íta� i pak odpovídá délce m�� eného pulsu. Rozsah fyzikáln�

m�� itelných délek signál�  je p�ímo úm� rný taktovací frekvenci procesoru a pro LUN 5275 s 

frekvencí 24 MHz je roven p�ibližn� ������ ��  sekundy. 
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Další periferií bloku vyhodnocovací elektroniky je p�evodník digitální hodnoty na analogovou, 

který slouží k signalizaci celkového množství paliva v zobrazova� i na letounu. Rozsah 

výstupního nap� tí je 0 až 5V DC pro plné zaplavení nádrže. 

Dále je blok elektroniky palivom� ru vybaven digitálním výstupem standardu 

RS 422/ARINC 429 (volitelný výstup závisí na konfiguraci letounu). Veškeré zm�� ené délky a 

vypo� tené hodnoty jsou v pravidelných intervalech 150 milisekund pomocí tohoto rozhraní 

vysílány k p�ipojenému zobrazova� i. 

Další � ást elektroniky se stará o analogovou a digitálními signalizacemi, které se používají k 

ovládání p�e� erpávání paliva z p�ídavných nádrží, signalizacím nízkého stavu paliva, pop�ípad�

signalizacím selhání bloku elektroniky nebo kapacitních � idel.  

P�edposlední obvodová � ást využívá integrovaného A/D p�evodníku uvnit� procesoru. Zp� tným 

p�evodem vysílané analogové hodnoty se kontroluje správnost fungování externího D/A 

p�evodníku. 

Poslední nemén�  d� ležitou � ástí jednotky je servisní rozhraní palivom� ru, které umož� uje 

nahrávat do jednotky bez nutnosti demontáže nový firmware, ale také pomocí speciální aplikace 

veškerá provozní a konfigura� ní data, kalibra� ní tabulky atd. Náhled na tuto aplikaci je na 

dalším obrázku (viz obr. 2). 

Obr. 2: Konfigura � ní aplikace palivom� ru LUN 5275. 
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3 � ídicí firmware palivom� ru 

� ídicí firmware procesoru je koncipován jako stavový automat, kdy v p�esn�  definovaných 

� asech je provád� ná cyklická � innost m�� ení, výpo� tu a vyhodnocení množství paliva. 

Následující blokový diagram nasti� uje funkci �ídicího firmware (viz obr. 3). 

Obr. 3: Blokové schéma bloku vyhodnocovací elektroniky palivom� ru 

Po po� áte� ní inicializaci se za� nou m�� it délky puls�  pro jednotlivé kapacitní sníma� e. P�ed 

každým m�� ením je nastavena adresa na adresním registru a vygenerován startovací signál. Po 

zm�� ení délky pulsu v Capture jednotce je zm�� ená hodnota uložena do pam�� ového pole a 

pokra� uje se m�� ením následujícího kapacitního sníma� e. 

Po zm�� ení všech � ty� délek puls�  je proveden výpo� et množství paliva na základ�  délky puls� . 

Pro výpo� et je využito kalibra� ních dat o tvaru nádrže, kdy tato jsou získána v postupných 

krocích nasnímáním závislosti výšky zaplavení kapacitního sníma� e na množství paliva v 
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nádrži. Tyto kalibra� ní data jsou uloženy v externí  Flash pam� ti a jsou do za�ízení dodávána 

p�i výrob� . Porovnáním hodnot zm�� ených délek puls�  s kalibra� ními daty je stanoveno 

množství paliva pro každé kapacitní � idlo zvláš� . Zárove�  se kontroluje fyzikální rozm� r 

zm�� eného pulsu, jestli je v povoleném intervalu. V p�ípad�  že není reálný, je aktivován p�íznak 

chyby palivom� ru. 

Po výpo� tu množství paliva se podle váhy rozd� lení množství paliva pro každý sníma�  vypo� ítá 

celkové množství paliva v nádrži a výsledek je odeslán na analogový a digitální výstup z 

palivom� ru.  

Po odeslání dat na výstup je integrovaným A/D p�evodníkem provedena kontrola vysílané 

analogové hodnoty, aby se ov�� ila správná funkce externího D/A p�evodníku.  

Dalším bodem, který se cyklicky provádí, je kontrolní výpo� et CRC pam� ti, kdy všechna data, 

která jsou uložena v pam� ti Flash jsou cyklicky kontrolována. 

Posledním bodem je ob� erstvování externího dohlížitele (WatchDog), který provádí p�ípadný 

reset procesoru, když je porušen správn�  vykonávaný cyklus b� hu programu. 

4 Záv� r 

Souprava palivom� ru LUN 5275 m�� í a zobrazuje množství paliva na letounu EV-55 Outback 

s p�esností m�� ení v rozmezí max. +2% až -2% v celém m�� eném rozsahu nádrží se zahrnutím 

náklon�  k�ídel. Tato p�esnost je díky teplotní kompenzaci kapacitních sníma��  dodržena i v 

celém provozním spektru pracovních teplot. Výhodou soupravy je možnost variabilního 

výstupu systému palivom� ru, tedy analogovou 0-5V DC signalizaci, digitální RS 422 nebo 

ARINC 429. 
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Small Unmanned Aerial Vehicle Observability in the Infrared Region of the 
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Resumé: 

� lánek se zabývá metodikou výpo� tu statického dosahu infravizního systému na úrovni detekce, 

rozpoznání a identifikace pro malé bezpilotní letadlo. Jeho východiskem jsou experimentáln�

zjišt� né vyza� ovací charakteristiky kvadrokoptéry typu MK-QUADRO-XL [1]. Jedná se o 

letadlo pohán� né � ty� mi elektromotory napájenými z akumulátorové baterie. Výsledky m�� ení 

ukázaly, že radia� ní kontrast je dostate� n�  velký p� inejmenším k odhalení tohoto letadla 

infravizním systémem. Limitujícím faktorem, který však významn�  omezuje dosah infravizního 

systému jsou malé rozm� ry letadla. Z toho vyplývá, že pozorovatelnost malých bezpilotních 

letadel na dostate� nou vzdálenost lze zabezpe� it jedin�  prost� ednictvím výkonné kamery, jejíž 

parametry je nutné vybírat v souladu s požadovanou úlohou a podmínkami pozorování.    

The article deals with the procedure of a calculation of a static range of a thermal imaging 

system at the detection, recognition and identification level for a small unmanned aircraft. Its 

starting points are experimentally observed radiation characteristics of MK-QUADRO-XL 

quadrocopter. [1] This vehicle is driven by four small electric motors that are powered from 

rechargeable battery. Measurement results showed that radiant contrast is large enough to 

detect this aircraft by means of thermal imaging system. However, the limiting factors which 

significantly restrict the system range are small sizes of aircraft. It follows that the observability

of the small unmanned aircraft at a sufficient distance can be ensured only through a powerful 

camera. Its parameters have to be selected in accordance with the desired task and observation 

condition. 

1 Úvod 

Malé bezpilotní prost�edky UAV (Unmanned Aerial Vehicle) se v sou� asné dob�  využívají 

k mnoha ú� el� m civilního i vojenského charakteru. [2] K nejb� žn� jším vojenským úlohám pat�í 
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pr� zkum území protivníka a monitorování jeho � innosti. 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 malých UAV slouží nap�íklad radiolokátory1 [3], optoelektronické 

lokátory [4] nebo akustické systémy [5]. Z optoelektronických prost�edk�  se k danému ú� elu 

nabízejí také systémy infravizní. K posouzení jejich využitelnosti je nutné znát alespo�  základní 

p�íznaky konkrétního UAV v infra� ervené oblasti optického spektra, relevantní parametry 

infravizního p�ístroje a míru zeslabení hustoty zá�ivého toku p�i pr� chodu zá�ení atmosférou. 

	 lánek se zabývá metodikou výpo� tu statického dosahu infravizního systému pro r� zné stupn�

ur� ení cíle s d� razem na malé bezpilotní vrtulníky pohán� né elektromotory [1]. U t� chto letadel 

se pr� chodem elektrického proudu vodi� i a elektrickými sou� ástkami uvol� uje teplo, dochází 

k oh�evu n� kterých zevních komponent�  letadla a vzniká tak radia� ní kontrast mezi letadlem a 

jeho okolím. Z vyza�ovacích charakteristik kvadrokoptéry typu MK-QUADRO-XL, 

zm�� ených v roce 2013 [6], [7] vyplývá, že infravizní kamery jsou k pozorování zmín� ných 

letadel potenciáln�  použitelné.  

V � lánku jsou objasn� né dva postupy výpo� tu dosahu. Jeden je bez uvažování ztrát zá�ení 

založen na využití relace mezi tzv. kritickým rozm� rem cíle a rozlišovací schopností kamery. 

Podstatou druhého je porovnání tzv. snímaného teplotního rozdílu TDs cíle s parametrem 

MRTD (Minimum Resolvable Temperature Difference; minimální rozlišitelný rozdíl teplot) 

kamery.       

2 Výsledky m�� ení spektrální zá� e kvadrokoptéry 

Za ú� elem získat realistickou p�edstavu o zá�ení malých bezpilotních letadel s elektrickými 

pohony byly zm�� ené vyza�ovací charakteristiky kvadrokoptéry MK-QUADRO-XL [6], [7]  

Její schéma je na obr. 1. Kvadrokoptéra má � ty� i nosné vrtule, které jsou p�ímo pohán� né 

samostatnými elektrickými motory. K �ízení slouží �ídicí a napájecí jednotka (RNJ), která podle 

povel�  operátora napájí elektromotory odpovídajícím nap� tím. � ídící signály ur� ují velikost 

elektrických proud� , které jsou p�ivád� né do elektromotor� . Hodnoty t� chto proud�  jsou v �ádu 

jednotek až desítek ampér� , a proto se n� které � ástí kvadrokoptéry oh�ívají, zejména motory a 

RNJ. 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 však dochází ke zvýšení teplot povrch�

���������������������������������������� �������������������
1  Na základ�  výsledk�  vlastního výzkumu poskytl informace Ing. Miroslav Krátký, Ph.D. z katedry systém�  PVO 

Univerzity obrany.  
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kvadrokoptéry, a to na hodnoty, které p�evyšují teploty okolního prost�edí až o n� kolik desítek 

kelvin� . Tak vzniká významný radia� ní kontrast mezi kvadrokoptérou a jejím pozadím. 

K m�� ení vyza�ovacích charakteristik byl použitý spektrální radiometr SR 5000. Výsledkem 

experimentu byly hodnoty spektrální zá�e Ll  (W × cm-2 × sr-1 × � m-1) zm�� ené v n� kolika 

vybraných sm� rech, které byly definované hodnotou polohových úhl�  radiometru a a b, viz 

obr. 1 a obr. 2. [6], [7] Jednotlivé pr� b� hy na obr. 2 odpovídají r� zným režim� m � innosti motor�

a r� zným polohovým úhl� m radiometru.  

Obr. 1: Schéma kvadrokoptéry a její sou� adnicová soustava [7]
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

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. Rozdíly mezi jednotlivými 

režimy nejsou výrazné, stejn�  jako rozdíly mezi jednotlivými m�� enými povrchy 

kvadrokoptéry. Odchylky od teoretického pr� b� hu zmín� ného � erného t� lesa je možné 

interpretovat jako d� sledek parazitických jev� , které 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. Lokální 

O 

O 

x 

�
4 ́ V                                        

4 ́  M 

�

�

RNJ

y 

oR

x

z 

�

�

oR

�



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

������
�

extrémy spektrální zá�e patrné na vlnové délce 4,3 mm odpovídají typickým absorp� ním � arám 

atmosférického oxidu uhli� itého. [6], [7] 

Obr. 2: Spektrální zá�  kvadrokoptéry – souhrn výsledk�  m�� ení [6] 

3 Výpo� et snímaného teplotního rozdílu 

V tomto � lánku jsou objasn� né dv�  metody výpo� tu dosahu infravizního systému. Jedna je 

založena na jednoduchém porovnání rozlišovací schopnosti kamery a úhlové velikosti cíle 

s ohledem na tzv. Johnsonova kritéria. Druhá p�esn� jší metoda je založena na porovnání 

snímaného teplotního rozdílu cíle TDs (K) s parametrem MRTD (K), viz [8], [9], [10]. Snímaný 

teplotní rozdíl cíle i parametr MRTD lze vyjád�it jako funkce vzdálenosti mezi cílem a kamerou 

D (m): TDs = TDs(D), MRTD = MRTD(D).  

Snímaným teplotním rozdílem, v literatu�e ozna� ovaným jako efektivní teplotní rozdíl ETD

(Effective Temperature Difference) [9], [10], se rozumí zdánlivý teplotní rozdíl mezi cílem a 

pozadím v míst�  snímací kamery, který by vyvolal stejný radia� ní kontrast jako � erné t� leso, 

jehož zá�ení by bylo ke kame�e p�eneseno bezztrátovým prost�edím. P�edpokládá se, že 

snímaný teplotní rozdíl je ovlivn� n jednak útlumem [11] infra� erveného zá�ení p�i pronikání 

atmosférou mezi cílem a kamerou, jednak odchylkou zá�ení cíle a jeho pozadí od zá�ení 

zkušebních test�  používaných ke stanovení parametru MRTD. 

L l

(W × cm-2 × sr-1 ×mm) 
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Parametr MRTD lze vyjád�it analyticky [14] nebo zm�� it [8] v laboratorních podmínkách 

pomocí speciálních p�ístroj� . Postup experimentálního stanovení tohoto parametru je založen 

na tom, že se posuzovanou kamerou snímá zkušební test tvo�ený dv� ma skupinami stejn�

širokých pruh�  zá�ícími jako � erná t� lesa. Jedna skupina má teplotu T1, její pruhy jsou 

proložené pruhy druhé skupiny, které mají teplotu T2. Pokud je tedy dosah infravizního systému 

ur� ován porovnáním parametru MRTD s rozdílem teplot cíle a jeho pozadí, je nutné vzít v 

úvahu odlišný charakter vyza�ování reálných t� les od � erných.  

Ú� inek atmosféry na snímaný teplotní rozdíl lze kvantitativn�  ohodnotit prost�ednictvím 

spektrální transmitance atmosféry t a(l ) (–) vyjád�ené Bouguerovým (Lambertovým-

Beerovým) zákonem  [12], [13], [14]: 

( ) D×
�
�
��

�
� -

=
lblt a

a e (2)

kde D – vzdálenost mezi objektem a kamerou (m), ba(l ) – spektrální koeficient útlumu na trase 

mezi objektem a kamerou (m-1). 

Vztah (2) platí za p�edpokladu, že koeficient útlumu je prostorov�  nezávislý. Vzhledem k tomu, 

že pásmo pracovních vlnových délek kamery bývá relativn�  široké, musí být korekce 

snímaného teplotního rozdílu na útlum zá�ení �ešena prost�ednictvím korek� ního � initele, který 

zahrnuje st�ední hodnotu transmitance atmosféry mezi cílem a kamerou. 

Vliv reálných parametr�  zá�ení cíle a pozadí na snímaný teplotní rozdíl s ohledem na zá�ení 

� erného t� lesa lze vyjád�it spektrálním korek� ním � initelem mc(l ): 

( ) ( ) ( ) ( ) ( )
( ) ( )20B1T0

20BB10TT
c ,,

,,
TMTM

TMTM
m

ll
llelle

l
-

×-×
= , (3)

kde M0B(l ,T2) – spektrální intenzita vyza�ování (W × m-3) � erného t� lesa o teplot� T2, M0T(l ,T1) 

– spektrální intenzita vyza�ování � erného t� lesa o teplot� T1, eB(l ) – spektrální koeficient 

emisivity pozadí, eT(l ) – spektrální koeficient emisivity cíle. 

Odchylky snímaného teplotního rozdílu vznikají také v d� sledku závislosti rozdílu zá� ivých 

tok�  (pozadí a cíle) na teplot�  pozadí, viz [4], [14]. Jestliže je emisivita cíle menší než jedna, 

jeho reflektance je nenulová a snímaný teplotní rozdíl m� že být také negativn�  ovlivn� n 

zá�ením vn� jších zdroj�  odraženým od cíle. Uvedené jevy zde však nebereme v úvahu. 

Spektrální korek� ní � initel ATD(l ) (–) vyjad�ující vliv útlumu zá�ení v atmosfé�e i specifického 

charakteru zá�ení reálného cíle na snímaný teplotní rozdíl je dán vztahem 
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( ) ( ) ( )lltl caTD mA ×= . (4)

V souladu se vztahem pro st�ední hodnotu transmitance, viz [14], vyjád�íme korek� ní � initel

TDA  jako st�ední hodnotu spektrálního korek� ního � initele pro l Î � l 1, l 2�

( ) ( )	 ×××
-

=
2

1

d
1

ca
12

TD

l

l
lllt

ll
mA , (5)

kde l 1, l 2 – mezní vlnové délky pracovního intervalu kamery. 

Snímaný teplotní rozdíl je dán vztahem, viz [4], [8]: 

TATD D×= TDs , (6)

kde DT – rozdíl mezi skute� nou teplotou cíle a jeho pozadí (K). 

4 Výpo� et dosahu infravizního systému 

Dosah infravizního systému je maximální vzdálenost mezi kamerou a cílem, p�i které lze 

s ur� itou pravd� podobností rozhodnout o p�ítomnosti a typu cíle v p�edm� tovém poli kamery. 

Závisí na radia� ních a geometrických vlastnostech cíle. Metoda, která vychází jen z rozlišovací 

schopnosti kamery, úhlové velikosti cíle a Johnsonových kritérií, vede k výpo� tu dosahu Dmax

(m) infravizního systému [4], [15], [16], podle vztahu [16] 

d
f

n
h

D
¢
¢

×=
2p

max , (7)

kde d´ – rozm� r jednoho detek� ního prvku (pixel) (m), f´ – ohnisková vzdálenost optické 

soustavy kamery (m), h – kritický rozm� r cíle (m), np – po� et period ekvivalentního � árového 

testu (–). 

� ádové velikosti pixel�  jsou v sou� asné dob�  jednotky až desítky mikrometr� . Ohniskové 

vzdálenosti optických soustav jsou jednotky až stovky milimetr� . P�i dané velikosti pixel�  lze 

zm� nou ohniskové vzdálenosti m� nit okamžitý zorný úhel, rozlišovací schopnost a v kone� ném 

d� sledku i dosah. Kritickým rozm� rem cíle je nejmenší, nebo smluvní, specificky definovaný 

rozm� r cíle. [16] 



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

���
��
�

Ekvivalentní � árový test je periodická soustava stejn�  širokých pruh� , které se ve všeobecnosti 

liší n� jakou optickou vlastností, viz Obr. 4. Tento test se používá jako model cíle, který je 

zobrazován stejným zp� sobem jako cíl reálný. Pro zobrazení ekvivalentního � árového testu a 

reálného cíle platí stejná pravidla. [17] Dosah zobrazovacího systému se ur� uje na základ�

zmín� ných Johnsonových kritérií, která stanovují minimální po� et period (cykl� , dvojic pruh� ) 

ekvivalentního testu, které musí ležet ve sm� ru kritického rozm� ru cíle. Požadovaný po� et 

period je dán typem pr� zkumné úlohy (stupn� m rozlišení, tj. ur� ení cíle) a typem cíle. [8], [9], 

[15], [16], [17] 

Obvykle užívané stupn�  rozlišení cíle a odpovídající požadované po� ty period rozlišitelné ve 

sm� ru kritického rozm� ru cíle s pravd� podobností 0,5 [8], [9] jsou: 

• detekce [8], odhalení [9], (Detection), np = npd = 1, 

• rekognoskace [8], rozpoznání [9], (Recognition), np = npr = 3, 

• identifikace [8], [9], (Identification), np = npid = 6. 

Je z�ejmé, že kritický rozm� r cíle závisí na sm� ru pozorování. V p�ípad�  kvadrokoptéry 

(oktokoptéry atd.) se tento rozm� r p�i pozorování ve sm� ru osy y zna� n�  liší od kritického 

rozm� ru p�i pozorování ve sm� ru os x a z, viz obr. 1. Na obr. 3 a) je znázorn� né využití 

ekvivalentního � árového testu pro jednotlivé stupn�  rozlišení cíle p�i pozorování kvadrokoptéry 

ve sm� ru osy y. 

Výpo� et dosahu podle vztahu (7) lze však považovat pouze za orienta� ní, nebo	  se zde berou 

v úvahu pouze rozlišovací schopnost kamery a požadavky dané Johnsonovými kritérii. Vychází 

se z p�edpoklad� , že p�enosové prost�edí je bezztrátové a kontrast cíle a pozadí dostate� n�

vysoký. 

Chceme-li dosah ur� it p�esn� , musíme vzít v úvahu také parametry a charakteristiky zá�ení cíle 

a pozadí, další relevantní parametry kamery, vlastnosti atmosféry jako p�enosového prost�edí i 

n� které další podmínky snímání cíle, jako jsou nap�íklad pohyb cíle, vibrace [17] kamery atd.  

P�esn� jší metoda stanovení dosahu infravizního systému, viz � ást 3, vychází z parametru MRTD 

(K). Tento parametr vyjad�uje prahovou hodnotu rozdílu teplot cíle a pozadí pot�ebnou k 

zobrazení cíle a k ur� ení cíle na daném stupni rozlišení se stanovenou pravd� podobností. 

Metodika uvedená v následujících � ástech je založena na využití výsledk�  experimentálního 

m�� ení parametru MRTD.  
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a) Stupn�  rozlišení cíle 

b) Prostorové periody

Obr. 3: Ekvivalentní � árové testy [9], [17]

Parametr MRTD je mj. funkcí prostorové frekvence, která je lineární fl (m-1) nebo úhlová       fu 

(rad-1). Úhlová prostorová frekvence závisí na lineární prostorové period�  zkušebního testu a 

ohniskové vzdálenosti kolimátoru vytvá�ejícího kolimovaný svazek paprsk� , které dopadají na 

objektiv posuzované kamery. K výpo� tu dosahu se využívá závislost na úhlové prostorové 

frekvenci: MRTD = MRTD(fu).  

Ekvivalentní � árové testy o r� zných prostorových frekvencích jsou na Obr. 3 b). Vzdálenosti 

p1, p2, p3 (m) jsou lineární prostorové periody. Odpovídající lineární prostorové frekvence jsou 

f1 =  1 / p1, f2 =  1 / p2, f3 =  1 / p3. Úhlová prostorová perioda pu je dána podílem lineární 

prostorové periody a vzdálenosti mezi cílem a kamerou D; pro daný cíl a pr� zkumnou úlohu 

platí vztah 

Dn
h

p
×

=
p

u . (8)

Na základ�  (8) lze pro úhlovou prostorovou frekvenci psát: 

h

Dn

p
f

×
== p

u
u

1
. (9)

p2�
p3�

p1�

h 

         np= 1                                    np= 3                                 np= 6 
       Detekce       Rekognoskace        Identifikace
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S využitím vztahu (9) m� žeme vyjád�it závislost parametru MRTD na vzdálenosti D:             

MRTD = MRTD(D). Vzdálenost pro konkrétní hodnotu MRTD je nejv� tší vzdálenost, ze které 

je možné rozlišit ekvivalentní � árový test na daném stupni, jestliže rozdíl teplot sousedních 

pruh�  tohoto testu DT je roven parametru MRTD, atmosféru považujeme za bezztrátové 

p�enosové prost�edí a test zá�í jako � erné t� leso: D = Dmax pro DT = MRTD(D). 

Z parametru MRTD zm�� eného pro n� kolik hodnot úhlové prostorové frekvence lze nap�íklad 

metodou lineární regrese vyjád�it pot�ebné aproxima� ní funkce ve tvaru polynom� . Nam�� ené 

hodnoty MRTD a vypo� ítané hodnoty vzdáleností (dosah� ) odpovídající jednotlivým stup�� m 

ur� ení cíle pro dané hodnoty úhlové prostorové frekvence se uspo�ádají do tabulky, viz     Tab. 

1. Vztahy pro výpo� et vzdálenosti jsou získané z (9). Konkrétní hodnoty obdržíme po dosazení 

za kritický rozm� r cíle a po� et prostorových period. 

Po�adové 
� íslo m�� ení

i 

Úhlová 
prostorová 
frekvence 

� árového testu 
fui 

(rad-1) 

Dosah pro 
detekci 

pd
uid-i n

h
fD ×=

(m) 

Dosah pro 
rozpoznání 

pr
uir-i

n

h
fD ×=

(m) 

Dosah pro 
identifikaci 

pid
uiid-i

n

h
fD ×=

(m) 

Parametr MRTDi 

(K) 

1 fu1 D1-d D1-r D1-id MRTD1

2 fu2 D2-d D2-r D2-id MRTD2

. 

. 
. 
. 

. 

. 
. 
. 

. 

. 
. 
. 

k fuk Dk-d Dk-r Dk-id MRTDk

. 

. 
. 
. 

. 

. 
. 
. 

. 

. 
. 
. 

n fun Dn-d Dn-r Dn-id MRTDn

Tab. 1:Hodnoty veli� in pot� ebných k vyjád� ení aproxima� níchpolynom� 1), 2) 

1)  Za h (m) sedosadí rozm� r konkrétního cíle. 
2)  Po� ty period jsou: npd = 1, npr = 3, npid = 6. 

Dále se vyjád�í aproxima� ní polynomy; podle údaj�  uvedených v literatu�e lze v prvním 

p�iblížení p�ipustit, že posta� ují polynomy druhého stupn� , viz [8], [10], [9], [14]. Hledaný 

aproxima� ní polynom jako funkce úhlové prostorové frekvence má potom obecný tvar:

( ) 2
u2u10u fbfbbfMRTD ×+×+= . (10)

Aproxima� ní polynomy MRTDd(D), MRTDr(D) a MRTDid(D) pro jednotlivé stupn�  ur� ení cíle 

lze vyjád�it s využitím odpovídajících hodnot vzdáleností Di-d, Di-r, resp. Di-id, viz Tab. 1. 

Pot�ebné funkce m� žeme získat také po dosazení (9) do (10) a následném dosazení za h a np:
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(11)

Analytické vyjád�ení snímaného teplotního rozdílu v závislosti na vzdálenosti není p�i p�esném 

ur� ení hodnot spektrálního koeficientu útlumu a korek� ního koeficientu mc(l ) možné, viz (2), 

(5) a (6). Snímaný teplotní rozdíl a dosah infravizního systému je nutné po� ítat numericky. 

Pokud ovšem p�ijmeme zjednodušující p�edpoklady, že spektrální koeficient útlumu ba(l ) je 

v pracovním pásmu vlnových délek konstantní (Což v oblasti 8 mm až 12 mm p�ibližn�  platí.) a 

cíl i pozadí zá�í jako � erná t� lesa, m� žeme namísto (6) použít vztah 

TTD D D×= ×aes
b . (12)

Obr. 4: Ur � ení dosahu infravizního systému [8], [10] 

Ilustra� ní pr� b� hy funkcí (11) a (12) jsou na obr. 4. Teoretickým statickým dosahem pro 

jednotlivé stupn�  rozlišení cíle jsou sou�adnice vzdálenosti jednotlivých pr� se� ík�  funkce 

TDs(D)

MRTDid(D)   MRTDr(D)                                                                  MRTDd(D)

DT�

MRTD 
(K) 

 0                   Dmaxid     Dmaxr                                    Dmaxd                                                                                                     D(m) 



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

��	���
�

snímaného teplotního rozdílu s funkcemi minimálního rozlišitelného rozdílu teplot: TDs(Dmaxid) 

= MRTDid(Dmaxid), TDs(Dmaxr) = MRTDr(Dmaxr), TDs(Dmaxd) = MRTDd(Dmaxd).

5 Záv� r 

Z výsledk�  m�� ení [6], [7] vyza�ovacích charakteristik kvadrokoptéry MK-QUADRO-XL 

vyplývá, že i malé bezpilotní prost�edky mohou mít dostate� n�  velký radia� ní kontrast v�� i 

pozadí. P�i teplot�  n� kterých komponent�  letadla cca 310 K m� že být po� áte� ní rozdíl teplot 

DT v �ádu jednotek až desítek kelvin�  v závislosti na teplot�  pozadí. Bylo zjišt� no, že úrove�  i 

spektrální závislost emitovaného zá�ení odpovídá � ernému t� lesu. Pokud p�edpokládáme, že 

také pozadí zá�í jako � erné t� leso, není nutné uvažovat korekci na charakter zá�ení, nebo	         

mc(l ) = 1, viz (3), a snímaný teplotní rozdíl je potom nutné korigovat jen na útlum optického 

zá�ení v atmosfé�e.     

Faktorem, který výrazn�  omezuje dosah infravizního systému jsou rozm� ry letadla. U malých 

bezpilotních prost�edk�  lze po� ítat s rozm� ry do jednoho metru. Auto�i � lánku prakticky ov�� ili 

v reálných podmínkách pozorovatelnost oktokoptéry (osm rotor� , osm motor� ), kde 

vzdálenosti mezi motory byly do 1,00 m, pr� m� r motor�  0,02 m, pr� m� r �ídící jednotky    0,10 

m a výška oktokoptéry cca 0,20 m.  

Mimo�ádný vliv na dosah systému má rozlišovací schopnost kamery, která je jednou z veli� in 

ur� ujících hodnotu parametru MRTD. Rozlišovací schopnost konkrétní kamery je dána zejména 

ohniskovou vzdáleností optické soustavy, nebo	  lze p�edpokládat, že rozm� ry celého sníma� e 

i jednotlivých citlivých prvk�  jsou u soudobých kamer �ádov�  srovnatelné.  

P�i pozorování zmín� né oktokoptéry bylo zjišt� no, že s b� žn�  dostupnou kamerou s objektivem, 

který má ohniskovou vzdálenost v �ádu jednotek milimetr� , byl dosah na stupni detekce n� kolik 

metr� . Naopak p�i použití kamery s velkou ohniskovou vzdáleností byla oktokoptéra spolehliv�

identifikovatelná na vzdálenost 80 metr� , viz Obr. 5. Sv� tlý pruh v dolní � ásti levého snímku 

je beton a nad ním tráva; horní pruh je vzdálený les. Pozadím oktokoptéry na pravém snímku 

je pouze obloha. 

Pozorování s výkonnou kamerou se uskute� nilo v dopoledních hodinách za polojasného po� así. 

Teplota vzduchu byla cca 15 °C. Oktokoptéra se pohybovala nad betonovou plochou a byla 

snímaná na pozadí trávy, lesa a oblohy. Vzhledem k omezenému slune� nímu svitu lze 

p�edpokládat, že teplota jednotlivých pozadí krom�  oblohy byla o n� co vyšší než teplota 

vzduchu. Naopak slabšímu zá�ení odpovídající (zdánlivá) teplota oblohy byla nižší. Tyto 
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skute� nosti se projevily v kvalit�  zobrazení, které bylo nejlepší pro oblohu, nebo	  snímaný 

teplotní rozdíl byl v tomto p�ípad�  nejv� tší.  

Ze zjišt� ných poznatk�  vyplývá, že infravizní systémy jsou použitelné i k odhalení a pozorování 

malých bezpilotních letadel. Nezbytným p�edpokladem jejich úsp� šného nasazení je však 

promyšlený výb� r kamery a stanovení dosahu pro r� zné typy cíl�  na jednotlivých stupních 

rozlišení. Nezanedbatelnou úlohu hraje také umíst� ní kamery z hlediska pozadí potenciálního 

cíle. Kvalitu obrazu a tím i dosah je možné zlepšit vhodným zpracováním obrazu. [18] Lze 

p�edpokládat, že dosah na úrovni detekce m� že být v �ádu stovek metr� .      

Obr. 5: Oktokoptéra na pozadí lesa a trávy (vlevo) a oblohy (vpravo) 
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Resumé: 

Letadla s analogovými avionickými systémy pat� í stále do výzbroje letectva armády � eské 

republiky. Tento � lánek pojednává o problémech spojených s diagnostikou avionických systém�

starších letadel a uvádí dva p� íklady � ešení procedur lokalizace vad a poruch u vrtulník�  typu 

Mi-24/35. 

Aircraft avionics systems based on analogue systems still belong to the arsenal of the Czech 

Air Force. This article discusses the problems associated with the diagnosis of older aircraft 

avionics systems and provides two examples of solving the localization of defects and failures 

at the Mi-24/35 type helicopters. 

1 Úvod 

Vrtulníky typu Mi-24/35 jsou letadla s avionikou p�evážn�  analogového charakteru, která je 

charakteristická nedostatkem tzv. vestav� ných diagnostických prost�edk� , obvyklých u palubní 

elektroniky digitální. Specifickými vlastnostmi analogové techniky je náchylnost k degradaci 

parametr�  (vzniku postupných poruch), složitému se�izování a lad� ní tolerancí, vzájemnému 

ovliv� ování propojených systém�  apod. P�i� teme-li k tomu nep�íznivé vlivy, p� sobící na 

letadla v pr� b� hu letu (rázy a vibrace, složité pov� trnostní podmínky, široký rozsah provozních 

tlak� , teplot apod.), je z�ejmé, že diagnostika závad, zjišt� ných piloty v pr� b� hu letu, není v� bec 

jednoduchá. N� které z t� chto závad nejsou na zemi potvrzeny a tak jsou bu�  formáln�

odstra� ovány, nebo je konstatováno, že p�í� ina závady nebyla zjišt� na. V lepším p�ípad�  je 

letecký technický personál natolik zkušený, že je schopen v podmínkách provozní letky � i letky 

oprav letecké techniky proniknout do podstaty problému � i do jisté míry simulovat provozní 
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podmínky a vy�ešit tak problém lokalizace závady, který zpravidla zabírá zhruba 90% 

celkového � asu v� novanému celému diagnostickému procesu. 

2 P� ehled závad na vrtulnících Mi-24/35 

P�ehled závad letecké techniky je zpracován na základ�  informací uvedených v informa� ním 

systému ISL (Informa� ní systém logistiky) v nástavb�  UVT (letecká technika). V tomto 

systému se vede celková schopnost letecké techniky, nálet, životnost letecké techniky a 

sledovaných agregát� , p�ehled závad a p�edpoklad�  leteckých nehod v rámci letectva A� R. 

Systém je dostupný na všech leteckých základnách A� R a u nad�ízených stup�� . Všechny výše 

uvedené stavy se musí vést pouze v tomto informa� ním systému. 

Informace o letecké technice vypl� ují uživatelé letecké techniky, kterým je tato technika 

p�id� lena. Pokud dojde k závad�  na letecké technice, tak jednotliví velitelé roj�  a velitelé skupin 

po odbornostech vypl� ují karty událostí. Tyto informace jsou pak využívány v rámci 

technických rozbor�  u leteckých základen za výcvikové období. P�ehled závad uvedený níže je 

zpracován pro vrtulníky typu Mi-24/35, provozované u 22. Základny vrtulníkového letectva 

Sedlec u Nám� št�  nad Oslavou. 

Celkový p�ehled závad za rok 2014 a 2015 je shrnut v tab. 1. Celkový po� et závad všech 

odborností na vrtulnících Mi-24/35 za rok 2014 je 118, z toho v jedenácti p�ípadech došlo 

k p�edpokladu letecké nehody (PLN). Celkový po� et závad avionického vybavení � iní 76, 

z toho ve t�ech p�ípadech došlo k p�edpokladu letecké nehody a ve dvou p�ípadech se jednalo 

o závadu na stejném za�ízení. Tyto dva p�ípady se týkají závad palubního interkomu SPU-8 

a jeden z nich je rozebrán v kapitole 6. 

Statistika závad a PLN vrtulník�  Mi-24/35 rok 2014 rok 2015 (do 22. 9.) 

Po� et závad celkov�  118 116 

Po� et PLN celkov� 11 6 

Po� et závad avionického vybavení 76 80 

Po� et PLN avionického vybavení  3 1 

Po� et PLN � VO 434,435 2 0 

Po� et PLN � VO 431,432 1 1 

Tab. 1: P� ehled závad a PLN vrtulník�  Mi-24/35 za rok 2014 a 2015 

B� hem roku 2015 (do 22. 9.) došlo k 116 závadám u všech odborností. Celkový po� et závad 

u avionického vybavení � iní do tohoto data 80. Pokud avionické vybavení dále rozd� líme na 
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odbornost � VO 431, 432 Elektrické a speciální vybavení a 434, 435 Rádiové a radiotechnické 

vybavení, tak nejvíce závad do výše uvedeného data se vyskytlo u odbornosti 434,435 v po� tu 

49. U odbornosti 431,432 se vyskytlo 31 závad, z toho došlo u této odbornosti k jednomu 

p�edpokladu letecké nehody. 

3 Obecné p� í� iny závad na vrtulnících Mi-24/35 

K nej� ast� jším závadám avionického vybavení na vrtulnících Mi-24/35 dochází v d� sledku 

vibrací za letu, vlivem ne� istot v zástr� ko-zásuvkových spojích a použitím mén�  kvalitních 

n� kterých elektronických sou� ástek. Z d� vodu vyšších vibrací za letu dochází b� hem provozu 

vrtulník�  k mechanickým poškozením kabelových svazk�  i jednotlivých vodi�� . Izolace vodi��

se prodírají a dochází ke zkrat� m v napájecích a komunika� ních v� tvích. Dále dochází 

k p�erušování prodlužovacích kabel�  sloužících k p�ipojení sluchátek a pilotních p�ileb 

k interkomu. Vlivem vibrací dále dochází ke vzniku studených spoj�  a ulamování noži� ek 

tranzistor� . Vliv použití mén�  kvalitních sou� ástek se projevuje u tantalových a 

elektrolytických kondenzátor�  p�edevším porušením jejich dielektrik a u tranzistor�

destruktivním pr� razem PN p�echod� .  

Dalším zásadním faktorem je vnikání ne� istot a vlhkosti do konektor� , zvlášt�  v nep�íznivých 

pov� trnostních podmínkách. Následkem toho dochází k postupné oxidaci a ztrát�  kontaktu, 

p�ípadn�  k vývoji zkrat�  nap�íklad v místech p�ipojení koaxiálního kabelu k antén� .  

Uvedené nep�íznivé vlivy jsou podporovány i n� kterými dalšími konstruk� ními nedostatky jako 

nap�. nevhodným vedením a uchycením kabelových svazk�  a vodi�� , nevhodným umíst� ním 

konektor� , nevyhovujícím odtlumením jednotlivých � ástí avionických systém�  od zdroj�

vibrací apod. 

4 Obecné metody diagnostiky a odstra� ování závad 

Jak již bylo v úvodu nazna� eno, diagnostika vad a poruch na letecké technice s analogovým 

avionickým vybavením není v� bec jednoduchá a to ve všech krocích diagnostické procedury, 

tedy detekce, lokalizace a odstran� ní vady � i poruchy. P�í� iny tohoto stavu lze shrnout do 

n� kolika bod� : 

· avionické systémy „analogových“ letadel nebyly v dob�  svého vzniku vybavovány 

palubními monitorovacími a diagnostickými prost�edky a až na výjimky ani prost�edky 

vestav� né kontroly. Detekce poruch je tedy záležitostí obsluhy, tedy v pr� b� hu p�íprav 
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a p�edepsaných prací v� cí technického personálu, v pr� b� hu letu létajícího personálu. 

Jedinou používanou metodou pro detekci poruch je metoda komparace aktuálního stavu 

nebo � innosti kontrolovaného systému s modelem – stavem a � inností o� ekávanou 

technikem � i pilotem. Hodnocení stavu systém�  v pr� b� hu letu m� že však být 

subjektivní a p�ípadná porucha se m� že projevit pouze za ur� itých podmínek. K 

verifikaci informace o poruše v pr� b� hu letu nejsou technické prost�edky. 

· Lokalizace poruch je nejnáro� n� jší � inností v diagnostickém cyklu. V p�ípad�  poruchy 

za letu má technik k dispozici výpov��  pilota o vzniku, okolnostech a d� sledcích 

poruchy. Pro ov�� ení získaných informací provede pozemní kontrolu poruchového 

systému, a pokud se porucha nadále projevuje, postupuje dále empirickými metodami. 

Mezi nejznám� jší metody tohoto typu pat�í „analogie“, založená na p�edpokladu, že 

technik již má s podobnou poruchou zkušenosti, � i metoda „pokus – omyl“, která je 

založena na postupných vým� nách nejvíce „podez�elých“ � ástí systému a p�i které je 

rozhodující dobrá znalost zapojení a funkce systému a znalost vlastností kontrolní a 

m�� icí techniky. 

· Odstran� ní vady � i poruchy je obecn�  považováno za relativn�  jednoduché, pokud 

ovšem technik zná rozmíst� ní agregát� , má k dispozici a umí � íst montážní schémata a 

jsou k dispozici pot�ebné náhradní díly. 

5 Závada na za� ízení DISS-15D a zp� sob jejího odstran� ní 

Za�ízení DISS-15D je dopplerovský m�� i�  rychlosti a úhlu snosu, který na základ�  m�� ení 

Dopplerova posuvu kmito� tu provádí výpo� et jednotlivých složek vektoru rychlosti letu 

vrtulníku. Jako základní kontrolní m�� icí technika za�ízení DISS-15D je používán pult PKD-

15 (� elní panel pultu viz obr. 1), který slouží pro základní m�� ení a kontrolu parametr�

nezbytných pro správnou � innost DISS-15D a � áste� nou lokalizaci p�ípadných poruch.  

M�� icí � ást tohoto pultu je tvo�ena potenciometrickým mechanismem, který m�� enou veli� inu 

(proud, nap� tí) indikuje na válcovém ukazateli. Válcový ukazatel má více rozsah�

s vyzna� enými mezemi tolerance. Aktuáln�  používaný rozsah je indikován rozsvícenou 

žárovkou nad daným rozsahem. Celý tento systém je �ízen reléovou logikou. Stla� ením 

p�íslušného tla� ítka je provedeno spušt� ní požadované kontroly. Reléová logika zajistí 

p�ivedení požadovaného kontrolovaného parametru na potenciometrický mechanismus a 

následnou indikaci na válcovém ukazateli v platném rozsahu.  
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Obr. 1: Pult PKD-15

Závada na DISS-15D ze dne 27. 7. 2015 se neprojevila b� hem provozu letecké techniky, ale 

byla zjišt� na p�i provád� ní p�edepsaných prací. M�� ení DISS-15D bylo provád� no dle 

technologických postup� , kde jedním z bod�  je m�� ení parametru SV�  (z ruštiny „signál 

vysokofrekven� ního kmito� tu“ a parametr indikuje výkon signálu, který je generován 

magnetronem). SV�  se m�� í pomocí detek� ní diody, zapojené ve vlnovodném traktu a 

podbloku M, který slouží pro m�� ení kontrolního výkonu magnetronu. Spodní mez hodnoty 

SV�  má být 0,5 minimáln� , skute� n�  nam�� ená hodnota pomocí pultu PKD-15 však byla pouze 

0,3. Pomocí pultu PKD-15 jsme tedy detekovali vadu - nízký výkon magnetronu, která však 

nem� la p�ímý vliv na � innost DISS-15D. Sou� asn�  nám pult PKD-15 umožnil vadu p�ibližn�

lokalizovat a soust�edit se v dalším diagnostickém postupu pouze na vysokofrekven� ní blok.  

Z principu funkce a z technologické karty vyplývalo, že vada mohla vzniknout bu�  na 

magnetronu (malý výkon), na detek� ní diod�  (vadná dioda) nebo v podbloku M. Prvním 

zp� sobem odstran� ní závady dle technologického postupu je vým� na detek� ní diody. Vým� nou 

diody však vada odstran� na nebyla, pokusnými vým� nami dalších diod jsme dosáhli nejvyšší 

hodnoty SV�  0,4. Další z možností, jak odstranit závadu na základ�  empirických zkušeností, 

byla vým� na podbloku M, po které však z� stala hodnota SV�  beze zm� ny.  
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T�etí možnou p�í� inou závady mohl být vadný magnetron. M�� ením výstupního výkonu na 

kontrolní odbo� ce vlnovodu jsme zjistili hodnotu 4,2 W, p�itom minimální hodnota výkonu 

magnetronu dle technologických postup�  musí být vyšší než 2 W. Z toho vyplývalo, že 

magnetron je v po�ádku, závadu se nepoda�ilo odstranit a žádný další prvek se v cest�  mezi VF 

zdrojem a bodem m�� ení SV�  již nenacházel.  

Logickou úvahou tedy musela být p�í� ina závady nikoliv v jednotlivých prvcích, ale na dané 

cest� , v našem p�ípad�  ve vlnovodu. Po vým� n� � ásti vlnovodu, kde se nacházel odbo� ovací 

vlnovod a detek� ní dioda, jsme provedli op� t m�� ení a kone� n�  získali hodnotu SV�  v� tší než 

0,5 (konkrétn�  0,9). Závadu jsme tedy úsp� šn�  lokalizovali. 

Podrobn� jším zkoumáním vadného vlnovodu bylo zjišt� no, že v míst�  zapojení detek� ní diody 

do vlnovodného traktu se nachází vláse� nicová trhlina, která je patrná na obr. 2. Tato trhlina 

byla pravd� podobn�  zp� sobena kombinací vibrací a omezenou konstruk� ní pevností 

mechanického spoje � ásti detektoru a vlnovodného traktu. Trhlina zp� sobovala pokles 

výstupního výkonu a z�ejm�  i b� hem letu docházelo k výpadk� m � innosti systému DISS-15D, 

avšak ty nemusely být letovou osádkou zaznamenány. 

Obr. 2: Vláse� nicová trhlina vadného vlnovodu

V minulosti se již podobná závada vyskytla na jiné � ásti vlnovodného traktu, kde došlo p�ímo 

k odd� lení izola� ní vrstvy materiálu. � ást vlnovodu, na které došlo k odd� lení izola� ní vrstvy, 

je zvýrazn� na na obr. 3.  
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Obr. 3: Odtržená izola� ní vrstva vadného vlnovodu 

Z popisu odstra� ování závady je tedy z�ejmé, že v celém postupu byly použity základy teorie 

spolehlivosti a diagnostiky v kombinaci s empiricky získanými poznatky, v� domostmi a 

zkušenostmi p�i používání za�ízení DISS-15D a kontrolního za�ízení PKD-15. 

6 Závada na za� ízení SPU-8  

Dne 4. 2. 2014 došlo na vrtulníku Mi-35 trupové � íslo 3370 k p�edpokladu letecké nehody 

(p�erušení úkolu a návratu na vrtulníkovou základnu Sedlec) na základ�  ztráty spojení mezi 

kapitánem vrtulníku a pilotem operátorem. Závada byla bezprost�edn�  po letu potvrzena 

technickým personálem 221. vrtulníkové letky a vrtulník byl dne 6. 2. 2014 p�edán k oprav�

u 223. letky oprav letecké techniky.  

U letky oprav letecké techniky byla op� t potvrzena p�etrvávající závada. Technickým 

personálem bylo zjišt� no, že z p�ípojného místa kapitána vrtulníku k interkomu se nelze spojit 

s ostatními � leny osádky. P�i p�ezkoušení ostatních p�ípojných míst se závada neprojevila 

a ú� astníci se spojili bez problém� . Jako nejpravd� podobn� jší místo poruchy se jevila 

ú� astnická sk�í� ka AA-3 kapitána vrtulníku, která je na obr. 4. Po provedení vým� ny ú� astnické 

sk�í� ky a následném p�ezkoušení však závada p�etrvávala. Dále byly provedeny kontroly relé 

v rozvodné sk�íni interkomu RK-SPU.  
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Obr. 4: Ú� astnická sk� í� ka AA-3 interkomu SPU-8

Relé klí� ování interkomu pro pozici kapitána vrtulníku byla však op� t v po�ádku. Následn�  byl 

odpojen prodlužovací kabel p�ípojné š�� ry od ú� astnické sk�í� ky a letecká sluchátka byla 

p�ipojena p�ímo na p�ípojnou š�� ru sk�í� ky. Poté prob� hla kontrola interkomu na všech 

p�ípojných místech bez závad. Tak byla lokalizována závada na prodlužovací kabel. P�i 

prom�� ení prodlužovacího kabelu p�ípojné š�� ry nebyla nam�� ena žádná ohmická hodnota 

(resp. hodnota byla � 	 ) vodi� e „živého“ kontaktu pro p�ipojení mikrofonu kapitána vrtulníku, 

jinými slovy - obvod byl p�erušen.  

Obr. 5: Detail konektoru prodlužovací š�� ry

Po rozebrání konektoru (detail konektoru viz obr. 5) v míst�  p�ipojení leteckých sluchátek 

nebyla vada na první pohled patrná, nicmén�  po bližším zkoumání p�ipojení konektoru byl 

nalezen zlomený vodi�  pod vn� jší izolací. Oprava byla provedena zkrácením vodi��  a 
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p�ipojením o� ek pro montáž na konektor. Po zp� tné montáži všech blok�  a kryt�  byla 

provedena kontrola interkomu, b� hem které nebyla shledána žádná závada. Tato závada byla 

vy�ešena metodou analogie na základ�  zkušeností z p�edchozích závad palubního interkomu 

SPU-8 získaných b� hem provozu vrtulník� . Všechny výše uvedené bloky interkomu byly v 

minulých letech zdrojem poruch a m� ly za následek výpadek spojení mezi � leny osádky 

vrtulníku. Lze konstatovat, že i v tomto p�ípad�  byly spolup� sobící p�í� inou poruchy spojení (a 

vzniku p�edpokladu letecké nehody) vibrace vrtulníku. 

7 Záv� r 

Na dvou p�íkladech konkrétních zdánliv�  jednoduchých závad bylo ukázáno, že diagnostika 

vad a poruch avioniky tzv. analogových letadel nemusí být v� bec jednoduchá a vyžaduje velké 

zkušenosti z provozu a odstra� ování závad této techniky. Na rozdíl od moderních letadel 

s p�evážn�  digitáln� � ešenými avionickými systémy musí být automatické palubní 

monitorovací a diagnostické prost�edky t� chto letadel (po p�istání letounu indikující 

technickému personálu stav avionických systém�  i s návodem �ešení p�ípadných problém� ) 

nahrazovány logickým úsudkem � len�  technického personálu. Použití exaktních metod 

technické diagnostiky (nap�. metody p� lení, která minimalizuje po� et nutných kontrol a m�� ení) 

by zvlášt�  u rozlehlých palubních systém�  mohla p�inést ur� ité zjednodušení a p�ínos 

p�edevším v etap�  lokalizace poruch, ale náklady na vypracování pot�ebných logických model�

by se vrátily pouze v p�ípad�  složitých a � asto poruchových avionických systém� . 
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Resumé: 

Tento � lánek se zabývá rozpoznávání objekt�  ve m� stském prost� edí. Navrhli jsme jeden 

algoritmus pro rozpoznávání cíl�  využitím techniky template matching v infra� ervených (IR), 

video sekvencích a ve video sekvencích získaných ve viditelné oblasti. Uživatel jednoduše zvolí 

daný objekt, v ur� itém okamžiku, v žádaném pr� b� hu detekce objekt� . Na základ�

charakteristických znak�  zvoleného objektu, byla v navrženém algoritmu použita technika 

Template Matching, k nalezení daného objektu v obraze. Tento algoritmus byl testován v 

programu MATLAB a MATLAB - Simulink. 

This paper deals with object recognition in urban environmental condition. We proposed a 

method for targets recognition using template matching technique in infrared (IR) video 

sequences and video sequences acquired in visible range. A user simply chooses the given 

object at some point during detection. On the basis of feature of selected object, the algorithm 

employed the template matching techniques to find the object. The designed algorithm was 

tested in program MATLAB and MATLAB - SIMULINK. 

1. Algoritmus pro rozpoznávání 

P�edstavíme studium o rozpoznávání objekt�  ve video sekvencí použitím template matching

techniky. Existuje mnoho kritérií podobnosti používaných v technice template matching [1]. V 

tomto � lánku jsme použivali kritérium podobnosti normalizovanou vzájemnou korelaci. 

Abychom vypo� ítali koeficient normalizované vzájemné korelace, byl použit tento vztah [2]. 
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kde: 

• ( )yxf , - sou�adnice obrazu, 

• ( )yxg , - sou�adnice obrazu g, 

• g - st�ední hodnota sou�adnice obrazu g, 

• vuf , - st�ední hodnota sou�adnice oblasti pod obrazu g. 

Základní princip algoritmu je následující. P�edpokládejme, že objekt je vybrán v � ase t s 

t� žišt� m T, a známe nejv� tší relativní rychlosti mezi kamerou a cílovým vct. Z tohoto plyne, že 

nejv� tší vzdálenost, na kterou se m� že tento objekt pohybovat po dobu intervalu � t, je omezena 

kružnicí se st�edem T v � ase t a polom� ru R. 

Polom� r R je ur� en vztahem.

tvR D×= ct (2)

Fkttt 1×=¢-=D (3)

ctct vvv
���

+= (4)

kde: 

• F – snímková frekvence, 
• k – krok, 
• vt – rychlost cíle ve video sekvenci, 
• vc – rychlost kamery. 

Uživatel o�ízne vzorkový obraz g, který by m� l odpovídat cíli v p� vodním obraze. Poté se 
parametry x, y, w, h použijí k ur� ení xf, yf, wf, hf. Tyto prom� nné jsou zobrazeny na obr. 1. 

Obr. 1: Princip výb� ru obraz�  z originálního obrazu 
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K vy�íznutí vzorkového obrazu ze snímku jsme použili MATLAB p�íkaz imcrop [3].

2
h

tvxx f ´-= (5)

2
h

tvyy f ´-= (6)

whnw f ´= (7)

hhnhf ´= (8)

kde: 

• hn – Zvolená konstanta, 
• tv – Zvolená konstanta kdy tv = hn - 1. 

Princip algoritmu je popsán na obrázku 2 (obr. 2), což je � ervený - zelený - modrý (RGB) 

snímek i ze zdroje videa se na� te a p�evede na šedý snímek [4, 5 a 6]. V intervalu (u, v) budeme 

aplikovat techniku template matching. V okamžiku kdy i = u, pomocí funkce imcrop o�ízneme 

vzorkový obraz g. Poté se o�ízne obraz f na základ� xf, yf, wf, hf. Když i > u algoritmus 

automaticky porovnává vzorek obrazu g se skute� ným obrazem f pomocí techniky template 

matching. Když je sou�adnice cíle zm� n� na, je nutné upravit prom� nné xf, yf, wf, hf, abychom 

mohli o�íznout nový obraz f. Prom� nné jsou vypo� teny na základ�  zm� n v cílové poloze. Po 

celou dobu zpracování se obraz g nezm� ní. Objekt bude považován za potenciální cíl v p�ípad� , 

že algoritmus najde normalizovaný korela� ní koeficient maxcc, který je v� tší než 0.8. Pokud je 

maxcc v� tší než 0.9, cíl je okamžit�  rozpoznán. V p�ípad�  0.8 < maxcc < 0.9 bude cíl uznán, 

Obr. 2: Princip algoritmu 
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pokud spl� uje další podmínky. V tomto � lánku jsme použili podmínku polohy, který porovná 

nové pozice s p�edchozími polohami cíle.

2. Experimentální výsledky 

Navržený algoritmus byl testován pro dv�  specifické situace. V prvním p�ípad� , každý 

zpracovávaný snímek z video sekvence obsahuje pouze jeden zájmový objekt. V ostatních, 

každý snímek video sekvence obsahuje mnoho r� zných zájmových objekt� . K dispozici jsou 

t� i parametry k, (hn, tv) a velikost cíle, které m� žou být zm� n� ny k ov�� ení algoritmu. V prvním 

p�ípad�  jsme testovali ú� inky zm� n parametr�  algoritmu. Doba výpo� tu algoritmu závisí na 

výb� ru parametr� . 

2.1 Ve videu s výskytem jediného cíle 

2.1.1 Zm� na velikosti vzorkového obrazu g

Byly testovány 3 následující p�ípady. 

• Velikost obrazu g je podobná jako obraz cíle, 

• Velikost obrazu g je v� tší než obraz cíle,

• Velikost obrazu g je menší než obraz cíle.

Ve všech t�ech p�ípadech, velikost obrazu f je vždy dvojnásobek velikosti obrazu g. Ú� elem 

zm� ny velikosti obrazu g je testovat rychlost zpracování a p�esnost algoritmu použitím techniky 

template matching. 

Obr. 3: T� i používané p� ípady 1. p� ípad 

Obr. 4: Použití parametr�  1. p� ípad 



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

������
�

Pokud je velikost obrazu g v� tší, než je velikost cíle, doba zpracování je vyšší. P�esnost 

rozeznávání cíle se však také snižuje. Na obrázku (Obr. 4) je zelen�  vyzna� en p�ípad s 

nejlepšími výsledky.  

Obr. 5: Zm� na koeficientu normované vzájemné korelace 1. p� ípad 

Obrázek 6 (Obr. 6) ukazuje pohyb cíle v obraze, v daném intervalu (u, v). Uražené vzdálenosti 

jsou ozna� eny � ervenou, modrou, zelenou barvou. 

Obr. 6: Výsledky rozpoznávání 1. p� ípad 

2.1.2 Zm� na velikosti obrazu f 

Obrázek 7 ukazuje závislost p�í� ného korela� ního koeficientu v r� zných snímcích. V p�ípad� , 

že velikost obrazu g je stejná jako cíl; modré, zelené a � ervené k�ivky jsou stejné, je rozdíl 

pouze v dob�  výpo� tu (viz Obr. 8). V p�ípad� , že velikost obrazu g je menší než cíl, jsou 

výsledky purpurové a žluté k�ivky lepší než výsledek sv� tle modré k�ivky. Fialová k�ivka je 

nejlepší výsledek v porovnání s ostatními. 
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Obr. 7: Zm� na koeficientu normované vzájemné korelace 2. p� ípad 

Obr. 8: Použití parametr�  2. p� ípad 

2.1.3 Vliv prost� edí na algoritmus 

Nyní budeme pokra� ovat v testování algoritmus pro p�ípad, kdy cíl je � áste� n�  zakrytý 

p�ekážkami, nap�. v podob�  strom� . Vlivem tohoto zakrytí se vlastnosti cíle se zm� ní. Obrázek 

9 ukazuje u-tý originální snímek a 3 p�ípady r� zných velikostí g. 

Obr. 9: T� i použivané p� ípady 3. p� ípadu 

Obr. 10: Použití parametr�  3. p� ípadu 
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Obr. 11: Výsledky rozpoznávání 3. p� ípadu 

Šipky znázor� ují sm� r cíle a jeho délka p�edstavuje vzdálenost ujetou od 6. do 80. snímku, viz 

obrázek 11. Na stejném obrázku modré, zelené a � ervené k�ivky ozna� ují sm� r a uraženou 

vzdálenost cíle ur� ené pomocí algoritmu. 

2.1.4 Vliv pohybu cíle na algoritmus 

Dále byl testován p�ípad, kdy cíle se p�ibližuje sm� rem ke kame�e. V tomto p�ípad�  se velikost 

cíle zm� ní, takže hodnota maxcc se m� ní také. 

Obr. 12: T� i použivané p� ípady 4. p� ípadu 

Obr. 13: Zm� na koeficientu normované vzájemné korelace 4. p� ípadu 

Obrázek 13 ukazuje výsledek algoritmu. Hodnota maxcc klesla pod 0.8 od 83. snímku. To 

znamená, že algoritmus nebude správn�  identifikovat cíl mezi snímky 83 až 200. 
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2.2 Ve videu s výskytem n� kolik cíl �

Nyní budeme testovat video sekvence, které obsahují mnoho objekt�  pro r� zné velikosti obrazu 

f. D� vodem je testování schopnosti algoritmu v p�ípad� , že obraz f obsahuje více než jeden 

objekt. K otestování této situace je nutné, aby velikost vzorkového obrazu g byla co nejvíce 

shodná s velikostí cíle v daném snímku. 

2.2.1 Zm� na velikosti obrazu f – první p� ípad 

V tomto p�ípad�  jsme zm� nili velikost obraz f, aby jeho velikost byla rovna dvojnásobku 

velikosti vzorkového obrazu g. V obrázku f, máme tedy pouze jeden objekt, který chceme 

rozpoznat.  

Obr. 14: Výsledky rozpoznávání 5. p� ípadu 

Obr. 15: Zm� na koeficientu normované vzájemné korelace 5. p� ípadu 

2.2.2 Zm� na velikosti obrazu f – druhý p� ípad 

V tomto p�ípad�  jsme zm� nili velikost obrazu f, aby jeho velikost byla šestinásobkem velikosti 

vzorkového obrazu g. V obrazu f se nachází dva objekty.  
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Obr. 16: Výsledky rozpoznávání 6. p� ípadu 

Obr. 17: Zm� na koeficientu normované vzájemné korelace 6. p� ípadu 

3. Záv� r 

Z t� chto srovnání m� žeme vyhodnotit, že technika template matching m� že být realizována v 

IR video sekvenci k rozpoznání daného cíle. Zm� ny intenzity a velikosti vzorkového obrazu 

má vliv na kritérium podobnosti tj. koeficient normalizované vzájemné korelace. Ve video 

sekvencích s výskytem mnoha objekt� , stále m� žeme používat výb� r jednoho objektu ve 

snímku videa k rozpoznání objekt�  v jiných snímcích. 

Z výše uvedených poznatk�  je patrné, že p�i výb� ru velikosti vzorkového obrazu s tém��

shodnou velikostí s cílem a sou� asn�  výb� rem velikosti obrazu f s dvou až t�í násobnou velikostí 

vzorkového snímku g, nám dá výsledek s vysokou p�esností a doba zpracování je p�ijatelná. 

V p�ípad�  nepohybujícího se cíle, koeficient vzájemné korelace maxcc se m� ní mén�  ve 

srovnání s p�ípadem pohybujícího se cíle. V p�ípad�  pohybujících se objekt� , se m� ní sm� r 

pohybu cíle a vzdálenost cíl – kamera. Z toho plyne, že snímaný tvar cíle se také m� ní s � asem 

a tím pádem se m� ní i korela� ní koeficient. Ke zlepšení detekce cíle by bylo vhodné, aby se 

vzorkový obraz g, po ur� ité dob� , aktualizoval. Tím by se zabránilo snižování hodnoty 

40 50 60 70 80 90 100 110
0.8

0.82

0.84

0.86

0.88

0.9

0.92

0.94

0.96

0.98

1

Frames

C
ro

ss
 c

o
rr

e
la

tio
n
 c

o
e
ffi

ci
e
n
ts



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

��	���
�

korela� ního koeficientu. V tomto � lánku jsme testovali první p�ípad, tj. vzorkový obraz g je p�i 

dob�  zpracování beze zm� ny. 
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Resumé: 

GPS or, generally, GNSS based navigation is nowadays a common way to determine position, 

velocity, and time. The accuracy of such quantities strongly depends on a receiver and 

connected antenna. This paper deals with just a customer-grade receivers and antennae, 

namely with a uBlox NEO-6P and a Taoglas A.40.A.301111. This kind of receiver provides a 

50 channel tracking capability on the GPS L1 frequency with C/A code and SBAS corrections. 

The accuracy of such a receiver is about 2.5 m (CEP) without corrections and with SBAS 

corrections it reaches about 2.0 m (CEP). Nevertheless, when a precise mode is switched on 

with SBAS corrections the accuracy can go down to less than 1.0 m (CEP). The contribution of 

this paper lies then in studying the accuracy of the positioning capability with such a receiver 

and antenna under different modes of operation. Enhanced performance is further reached by 

u usage of RTK (Real-Time Kinematic) capability of GPS which can provide cm-level accuracy 

even with a customer-grade means. RTK-GPS positioning relies on carrier-phase 

measurements of GPS signals and as such the receiver ought to provide raw binary data 

messages. RTK-GPS has been originally used in applications like geodetic survey; however, 

applications have recently expanded widely for instance to mobile mapping system, precise 

vehicles navigation, construction machine control, and precision agriculture. The study of the 

positioning accuracy is in the paper supported by in-field experiments. 

1 Introduction 

1.1 GNSS based positioning 

GNSS (Global Navigation Satellite System) based positioning technology has experienced a 

rapid development in recent years in terms of hardware and signal processing techniques. From 

the very low cost GNSS receivers or boards which only possess basic navigation functions to 

expensive multi-frequency geodetic receivers; a wide selection is available to meet needs of 

different applications. Most GNSS receivers offer three basic types of measurements, namely 
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the pseudorange, carrier phase and the instantaneous Doppler frequency. Pseudorange and/or 

carrier-phase measurements with integer ambiguity resolution are used to solve the positioning 

in the WGS84 system at each instantaneous epoch, while Doppler frequency measurements are 

utilized to compute the velocities. 

A common GNSS based architecture for a single-point as well as for RTK (Real-Time 

Kinematic) based GNSS application is depicted in Fig. 2-1. The RTK-GNSS is generally 

composed by baseline defined between the base and the rover, so at least two receivers are 

needed. This baseline can be both static and dynamic depending on the application. Both base 

and rover can be equipped with even a low-cost GNSS receiver while preserving a centimeter-

level accuracy. The RTK is a technique increasing the accuracy of a relative position between 

the rover and the base in the way similar to principles of differential GPS (DGPS). That means 

that the base is used as a reference and sends correction data to the rover. RTK, unlike others 

differential techniques of positioning, is based on usage of carrier-phase and by this means it is 

capable to obtain precise positioning in order of centimeters. A comparison among different 

modes of GNSS receiver operation and their effects on positioning accuracy is denoted in Tab. 

2-1. The rover determines its position by incorporating ambiguity resolution and differential 

corrections. The accuracy of RTK based positioning depends essentially on the range between 

the rover and the base, due to the fact that the main errors of processing of GNSS signals are 

constant for both receivers used at the base and rover, and therefore the errors can be mitigated 

by differentiating. These errors are caused by ionosphere, troposphere, and factors of DoP 

(Dilution of Precision). These errors increase as the range between the base and the rover 

increases. To keep the accuracy of RTK based positioning in order of centimeters the maximum 

range of base to rover should be up to 20 kilometers. For a real-time RTK technique it is 

necessary to provide a communication link between the rover and the base to send correction 

data; however, all data can be also stored and left for post-processing if needed. 
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Fig. 2-1 Single-point GNSS architecture (left), RTK-GNSS based architecture (right) 

Modes of GNSS receiver operationPosition error (1s) 
Stand alone 5 m 

Single-frequency PPP 75 cm 
Dual-frequency PPP 10 cm 

RTK-based 5 cm 

Tab. 2-1 Rough estimation of 1s position error according to modes of GNSS operation  
(PPP – Precise Point Positioning) 

1.2 RTKLIB 

RTKLIB is an open-source program package which supports both standard and precise 

positioning based on GNSS, such as GPS, GLONASS etc. It was firstly introduced in 2006 by 

its first version; nevertheless, it is still alive software package which is going to have an 11th

update. For more details please see [1], [2]. The RTKLIB includes a portable program library 

and applications (APs) performing for instance real-time positioning with RTKNAVI AP or 

post�processing analysis with RTKPOST AP. 

RTKLIB internally uses GNSS Time for GNSS data handling and positioning algorithms. In 

the case of the coordinates system RTKLIB internally utilizes ECEF (Earth Center Earth Fixed) 

frame (X,Y,Z) when a referential ellipsoid WGS84 is usually used. This coordinates system 

can be further converted to a geodetic frame expressed by latitude, longitude, and height above 

the ellipsoid. The referential ellipsoid is depicted in Fig. 2-2 and the transformation according 

to [3] is defined by (1-1), (1-2). 
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Fig. 2-2: Reference ellipsoid [3]  
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), (1-2) 

where * � +,-.(,-/0�1  – major radius of the earth reference ellipsoid WGS84, 

� � (2�3./�4-��,4+,  – flattening of the reference ellipsoid, 

$ � 5 %�  correspond to a geodetic latitude and longitude, respectively. 

RTKLIB, according to [3], supports broadcast ephemerides and clocks for GPS, GLONASS, 

Galileo, QZSS, BeiDou, and SBAS. It also supports the precise ephemerides and clocks 

provided as the SP3�c [4] and clock RINEX [5] including Galileo, QZSS and BeiDou for post 

processing modes. For real�time modes, the broadcast ephemerides and clocks corrected by the 

SBAS long�term and fast corrections and the RTCM 3 SSR (state space representation) 

corrections are also supported. Furthermore, RTKLIB supports several tropospheric and 

ionospheric models for improved performance. For more details about the models please see 

[3]. RTKLIB employs EKF (Extended Kalman filter) in order to obtain the final solutions in 

DGPS/DGNSS, Static, Kinematic and Moving�baseline modes in conjunction with the GNSS 

signal measurement models. The Static mode expects zero velocity aiding. The Moving-
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baseline mode is usually used if both of the rover and the base receivers are moving and the 

only relative position of the rover with respect to the base is required. 

For carrier-based relative positioning optimally with a short length (< 10 km) baseline a single 

or double-difference technique can be applied. Optimally, data from both rover and base should 

be synchronized; nevertheless it is hard to achieve due to the different receiver clock biases. 

The difference in synchronization is related to update rates of the receivers which might be like 

10 Hz or 1 Hz. To control data pairs on which the difference technique is applied, RTKLIB 

takes a simple criterion to select a measurement pair by selecting the last measurement before 

or equal to the epoch time of the rover measurement. The epoch time difference between the 

rover and the base station is sometimes called as �Age of Differential� . As this time difference 

grows, the accuracy of the solution is gradually degraded due to the satellite clock drift and the 

variation of ionosphere delay. Since RTKLILB relies on carrier-phase measurements it requires 

integer ambiguity resolution to determine an integer number of the full wavelength of the carrier 

between the receiver and the satellite. For this purpose well�known efficient search strategy 

LAMBDA [6] and its extension MLAMBDA [7] can be employed. 

1.3 GPS receivers 

High precision GPS receivers usually combine high quality antennae capable of receiving 

multiple-band signals on L1, L2 or L5 frequencies, carrier phase information, and differential 

GPS processing. These receivers are in general expensive and with dimensions and power 

requirements that do not suit low cost and small size applications [8].  

RTKLIB supports specific but still low-cost or cost-effective receivers which generally provide 

raw measurements and output receiver messages in RTCM (Radio Technical Commission for 

Maritime Services) 2.x, RTCM 3.x, BINEX (BINary EXchange) supported format. More 

details about formats can be found for instance in [9], [10]. In the case of  

a uBlox NEO-6P receiver, shown in Fig. 2-1, RTKLIB requires the message UBX RXM-RAW 

and RXM-SFRB. The RXM-RAW includes GPS time, No. of satellites, carrier phase 

measurement (L1 cycles), pseudorange measurement in meters, Doppler measurement in Hertz, 

space vehicle number, measurements quality indicator, and signal strength in dBHz. Unlikely, 

the RXM-SFRB includes SBAS corrections if required.  
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2 Practical considerations in a GPS module design 
Before experiments with RTKLIB were performed it was important to verify the design of a 

GPS receiver with uBlox module NEO-6P implemented, see Fig. 2-1. The performance and the 

connectivity of the NEO-6P module are denoted in Tab. 2-1. 

Fig. 2-1 Design of a GPS receiver using uBlox module NEO-6P 
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Tab. 2-1 GPS receiver uBlox NEO-6P performance and connectivity 

To verify the design shown in Fig. 2-1 its performance was compared with a development kit 

EVK-7P from noise perspectives further related to different antennae utilized. Utilized antennae 

with the EVK-7P are shown in Fig. 2-2. To evaluate the noise performance SW uCenter, 
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delivered with the development kit from uBlox, was used, see Fig. 2-3. A signal strength related 

to the noise performance is summarized in Tab. 2-2.

Fig. 2-2 Antennae used – from the left: uBlox ANN-MS-0-005, Taoglas A.40.A.301111, 
NovAtel ANT-35C1GA-TW-N, Development kit EVK-7P with Dominator 

AA.161.301111  

Fig. 2-3 SW named uCenter (uBlox) 

Receiver Antenna 
No. of 

samples (-) 
Signal strength (dBHz) 

average 

NEO-6P 
module 

Hercules A.40.A 6470 43.67 
Dominator AA.161 6338 45.33 

ANT-35C1GA-TW-N 6482 45.40 

EVK-7P 
ANT-35C1GA-TW-N 6387 45.00 

Dominator AA.161 6277 46.63 
Hercules A.40.A 6262 46.00 
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Tab. 2-2 Signal strength related to the noise performance 

3 Position evaluation with the NEO-6P module 

3.1 Single-point positioning 

There was performed an 24-hour experiment utilizing 3 GPS receivers with the NEO-6P 

module to study precision of a single-point positioning related to observed HDoP (Horizontal 

Dilution of Precision). A graphical representation of 1s deviation from the mean value of 

North-East single-point positions is shown Fig. 3-1 and summarized in Tab. 3-1. The data 

samples involved in the evaluation satisfy HDoP better than indicated in the first column of the 

Tab. 3-1.  

Fig. 3-1 Deviation in North-East directions of GPS based single-point positioning 
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Tab. 3-1 1s deviation of GPS based North-East-Up evaluated position 

3.2 RTK-GPS positioning 

As it was mentioned in Session 1.2 RTKLIB can work in several modes, such as Static, 

Kinematic and Moving�baseline. In the following experiment the Moving�baseline mode was 
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used which simplified initial conditions and increase slots and their length in which FIX flag 

was observed. For different combination of the FIX and FLOAT flag the 1s deviation from the 

mean values are denoted in Tab. 3-2. Results show and confirm expected performance of RTK-

GPS relative positioning, the accuracy reached corresponds to order of tens of centimeters. The 

experiment took place in the Dejvicka square which is not optimal place due to the multipath 

effect, but still the accuracy is as expected. 
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Tab. 3-2 1s deviation of RTK-GPS based relative positioning 

4 Conclusion 
RTK based GNSS positioning provides centimeter-level accuracy in relative position 

determination when at least two stations, the base and rover, are used. This advantage of the 

RTK-GNSS methodology is further supported by the cost of nowadays GNSS receiver 

technology which allows even low-cost or cost-effective receivers to be involved. According 

to performed experiments provided in Sessions 3.1 and 3.2 the precision of RTK-GPS based 

relative positioning was confirmed for a short-length baseline which was less than 10 meters. 

Nevetheless, based on the principle of RTK-GNSS positioning no essential differences in 

precision can be expected up to 10 km length of the baseline. 
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Resumé: 

Many people use Microsoft Excel daily. In spite of this only few people realize the extent 

of Excel's analytical capabilities. Still fewer put these capabilities to work for process 

improvement, product improvement and profit. Most Excel users are aware of the common 

formulas and charts. With some creativity and with a little guidance, users can employ more 

advanced statistical methods with Excel. This article presents a how to approach for one such 

advanced technique. Describes the methodology used in Microsoft Excel for evaluation of 

component survival probability by Weibull distribution in aircraft operation. 

Mnoho �udí používa Microsoft Excel denne. Napriek tomu len málokto si uvedomuje 

rozsah možností analýz, ktoré Excel ponúka. Ešte menej ich využíva pri skvalit� ovaní procesov, 

výrobkov a pri tvorbe zisku. Vä� šina používate�ov Excelu si vie poradi�  so zápisom spolo� ných 

vzorcov a pri tvorbe grafov. S trochou kreativity a pomoci však môžu používatelia využi�  viac 

pokro� ilých štatistických metód, ktoré Excel ponúka. Tento � lánok prezentuje, ako pristupova�

k jednej takejto pokro� ilej technike. Popisuje metodiku používanú v programe Microsoft Excel 

pre vyhodnotenie pravdepodobnosti poškodenia komponentov v prevádzke leteckej techniky za 

pomoci Weibullovho rozdelenia. 

1 Introduction 

Weibull analysis is a method for modeling of data sets containing values greater than 

zero. Weibull analysis can make predictions about a product's life, compare the reliability of 

competing product designs, statistically establish warranty policies or proactively manage spare 
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parts inventories, to name just a few common industrial applications. Let's ignore the formulas 

for now and start by looking at an example of Weibull analysis in action. Let desired reliability 

of product at 400,000 cycles is 0.90. In other words, we would like 90 percent of the product to 

survive at least 400,000 cycles. This reliability goal is expressed mathematically as R (400,000) 

0.90. Ten products were tested until failed. 

2 Weibull analysis by MS Excel

 Modeling the data using Weibull analysis by MS Excel requires some preparation. Open 

MS Excel and fill the cells (fig.1): 

1. In cell A1 type the label Design Cycles. Enter the failure cycles data into cells A2:A11 

from lowest to highest. 

2. In cell B1 type the label Rank. In cells B2:B11 type the integers 1-10. 

3. In cell C1 type the label Median Ranks. In cell C2 enter the formula: 

= ((B2-0.3) / (10+0.4)). Next copy cell C2 down through cell C11. Note that in the 

formula for median ranks the 10 is the total number of design units tested. 

4. In cell D1 type the label 1 / (1-Median Rank). Then in D2 enter the formula: 

 = 1 / (1-C2). Copy cell D2 down through cell D11. 

5. In cell E1 type the label ln(ln(1/(1-Median Rank))). In cell E2 type the formula: 

= LN (LN (D2)). Copy cell E2 down through cell E11.

6. In cell F1 type the label ln (Design Cycles). In cell F2 type the formula: = LN (A2). 

Copy cell F2 down through cell F11. 

 We can expect to see a straight line when the data are plotted in column E vs. Column 

F (fig.2). By performing a simple linear regression we can obtain parameters: a - Characteristic 

Life is a measure of the scale, or spread, in the distribution of data and b - Shape Parameter, 

indicates whether the failure rate is increasing. When the linear regression is performed, the 

estimate for the Weibull b parameter comes directly from the slope of the line. The estimate for 

the a parameter must be calculated as follows: 

��
�

�
��
�

�
-

= ba
b

e (1) 

7. In cell A13 type the label Coefficients. Enter the coefficients from the linear regression 

formula: y = 4.2525 x - 57.193 into cells A14, A15; where A15 is coefficient b in 

formula (1). In this case b = -57.193. 
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8. In cell B13 type the label Beta/Alpha. In cell B14 enter the formula: =A14 and In cell 

B15 enter the formula: = EXP (-A15/A14). 

The formula for reliability assuming a Weibull distribution is:  

( )
b

a
�
�

�
�
�

�-

=
x

etR (2) 

where x is the time (or number of cycles) until failure. 

9. In cell A17 type the label Cycles and in cells A18:A46 type the values 0 – 1,400,000 in 

increments of 50,000. 

10. In cell B17 type the label Design. In cell B18 type the formula: 

 = 1 – WEIBULL (A18;B$14;B$15;TRUE). Copy cell B18 down through cell B46. 

 The result is the Survival Graph (fig.3). The data in column A (Cycles) vs. column B 

(Design) can be plotted in percentages. 

Fig. 1: Data Preparation 

3 Interpreting the results

The Weibull shape parameter, called � , indicates whether the failure rate is increasing, 

constant or decreasing. A �  < 1.0 indicates that the product has a decreasing failure rate and 

indicates that the product is failing during its "burn-in" period. A �  = 1.0 indicates a constant 

failure rate. Frequently, components that have survived burn-in will subsequently exhibit a 

constant failure rate. A � > 1.0 indicates an increasing failure rate. 
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Fig. 2: Linear Regression 

Fig. 3: Survival Graph

The products fail due to fatigue, i.e., they wear out. The Weibull characteristic life, 

called, is a measure of the scale, or spread, in the distribution of data. It so happens that � equals 

the number of cycles at which 63.2 % of the product has failed. In other words, for a Weibull 

distribution R = 0.368, regardless of the value of � . For example, about 37 percent of the 

products should survive at least 693,332 cycles. This is interesting but we want to know the 
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reliability goal of R (400,000) 0.90. For this, we need to know the formula for reliability 

assuming a Weibull distribution (2), where x is the time (or number of cycles) until failure. The 

formula looks intimidating, but by simply plugging in the known values for � , �  and x, we can 

obtain the desired reliability estimate. 

� � ������� � � � 	

�������

������

�
����

� ���� (3) 

4 The Rolling Contact Fatigue Damage

Now we apply the method to the practical example of fatigue damage. AXMAT testing 

device (fig.4) was used to analyze formation of pitting damage at specimens made from sintered 

powders with adequate surface treatment, as part of the VEGA project Nr.1/0464/08 - 

Tribological aspects of sintered materials damage with the emphasis on contact fatigue and 

wear out. 

Fig. 4: Mechanism of Rolling Contact Fatigue and Axmat Design 

 For plotting the survival probability a set of 10 same material specimens were used. We 

record time, or the number of cycles until pitting damages appears, under identical load 

conditions. In this case, the contact pressure was 1500MPa. The results were evaluated by 

Weilbull distribution (fig.5). This shows the relation between the percentual survival 

probability and the number of cycles (fig.6). Using the diagrams we were able to define levels 

L10, L50, L90 for 10, 50 and 90% survival probability value. The results: 

 L10 = 130,000,000 cycles 

 L50 = 31,000,000 cycles 

 L90 = 3,000,000 cycles 
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Fig. 5: Preparation of data for Weibull Analysis

Fig. 6: Line Fit Plot and Survival Graph

5 Conclusion

 Sintered materials with their specific structure (presence of pores) have different fatigue 

reaction than monolithic materials. With respect to this fact and to reality of large boom in 

sintered part production and their application in the automobile industry, there is are all need 

for basic research and systematic monitoring of the attributes that do influence durability and 

life-time of such materials in fatigue conditions. 

The Weibull distribution's strength is its versatility. Depending on the parameters' 

values, the Weibull distribution can approximate an exponential, a normal or a skewed 

distribution. The Weibull distribution's virtually limitless versatility is matched by Excel's 

countless capabilities. A data analyst who understands the theory behind a given analysis can 

often get results from Excel that others might assume require specialized statistical software. 

With Excel, Weibull analysis lies well within reach for most engineers with a statistics 

background. 
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Resumé: 

V sou� asnosti je p� esné ur� ení úhl�  náklonu vyžadováno v mnoha aplikacích jako nap� íklad 

v geodetických aplikacích, v avionice, pro stabilizaci kamer, atd. Výsledná p� esnost ur� ení 

náklon�  je p� ímo úm� rná cen�  použitého systému. Z tohoto d� vodu je v sou� asné dob�  velkou 

výzvou vývoj p� esných systém�  pro m�� ení náklon�  p� i co nejnižší cen� . 

Tento � lánek popisuje precizní systém pro m�� ení úhl�  náklonu a sou� asn�  i pro m�� ení kurzu. 

Systém se skládá z dvouosého analogového inklinometru HCA528T (Rion Technology) 

s proudovým výstupem a t� íosým digitálním kompasem HMC5883L (Honeywell). Dvouosý 

senzor je použitý pro m�� ení úhl�  náklon� , HMC5883L je použitý pro ur� ení kurzu, který 

spole� n�  se znalostí GPS pozice slouží pro dodate� né korekce vedoucí ke zvýšení p� esnosti. 

V tomto � lánku popisujeme hardwarovou realizaci m�� icího systému, zpracování dat a 

výslednou analýzu p� esnosti ur� ení náklonu. 

Nowadays, precise and accurate determination of tilt angles is required in many 

applications as in geodetic applications, in aircraft aviation, camera stabilization, etc. The final 

accuracy of tilt angles determination commonly depends on the price of system which is used 

for measurements and thus nowadays the development of low-cost precise system for angle 

measurement is big challenge. 

We describe a precise and accurate system for tilt angle measurements and also additionally 

for determination of yaw angle. The system consists of bi-axial analog inclinometer HCA528T 

(Rion Technology) with current output and tri-axial digital compass HMC5883L (Honeywell). 

The bi-axial inclinometer is used for accurate determination of tilt angles, the HMC5883L is 

used for determination of yaw angle which is with GPS position knowledge necessary for 

additional corrections that lead to improvement of tilt angles accuracy. In this paper, we 
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describe the hardware realization of measurement system, data processing and corresponding 

accuracy analyses. 

1 Úvod 

V sou� asné dob�  je p�esné ur� ení úhl�  náklonu vyžadováno v širokém spektru aplikací jako 

nap�íklad v geodezii, v avionice, pro stabilizaci kamer, zarovnání jednotlivých � ástí obráb� cích 

stroj� , atd [1], [2]. P�esnost jednotlivých systém�  pro m�� ení náklon�  závisí na typu použitého 

systému, resp. senzoru, který je pro m�� ení využitý. V sou� asné dob�  je nabídka senzor�  pro 

m�� ení náklon�  (náklonom� r� ) široká, jako nap�íklad na principu optickém, 

magnetorezistivním, elektrolytickém nebo na principu akcelerometru [2]. Mezi nejp�esn� jší 

systémy jsou �azeny náklonom� ry, které využívají elektrolytický princip nebo p�esné 

akcelerometry, nicmén�  jejich využití je velmi � asto limitováno jejich vysokou cenou. 

Dosáhnout vyšších p�esností je v sou� asné dob�  možné i v p�ípad�  využití levn� jších senzor� , 

jako jsou nap�íklad senzory vyrobené technologií MEMS (Micro-Electro-Mechanical 

Systems). 

Princip senzor�  pro ur� ení úhlu náklonu je založen na m�� ení zrychlení vzhledem k zemské 

gravitaci (statickému gravita� nímu zrychlení). Jádrem náklonného senzoru založeného na 

principu akcelerometru je seismická hmotnost, která je uchycena k pouzdru senzoru p�es pružné 

elementy. Existují r� zné zp� soby vyhodnocení náklonu, jedním z � asto využívaných je 

vyhodnocení založené na kapacitním principu, kdy na pouzd�e a seismické hmot�  jsou umíst� ny 

elektrody. Se zm� nou náklonu v�� i zemské gravitaci dochází ke zm� n�  polohy seismické 

hmotnosti citlivostního elementu a tím i ke zm� n�  kapacity [3]. Tento princip vyhodnocení 

využívá rovn� ž i náklonom� r, který je využitý v systému pro p�esné m�� ení náklon� . 

V kapitole 2 je uveden matematický popis vektoru gravita� ního pole Zem� , kapitola 3 popisuje 

hardwarovou realizaci systému pro p�esné m�� ení náklon� , ov�� ení p�esnosti náklonného 

systému je uvedeno v kapitole 4. 

2 Vektor gravita� ního pole Zem�   

Vektor gravita� ního pole Zem�  hraje významnou roli p�i ur� ování náklon�  objektu v prostoru.  

V nerotující zemské soustav�  za p�edpokladu, že Zem�  má tvar koule, by vektor tíhového 

zrychlení sm�� oval do st�edu Zem� , V p�ípad� , že je Zem�  nahrazena referen� ním elipsoidem, 

nap�. WGS84, výslednice vektoru tíhového zrychlení již do st�edu Zem�  nesm�� uje. V rotující 

soustav�  Zem�  je potom tíhové zrychlení g získáno vektorovým sou� tem gravita� ního zrychlení 
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ag a odst�edivého zrychlení ac, viz Obr. 1. Odst�edivé zrychlení zp� sobené zemskou rotací 

sm�� uje kolmo k ose rotace Zem� , tj. jeho vektor je tedy rovnob� žný s rovinou rovníku. 

Odst�edivé zrychlení dosahuje nulových hodnot v oblasti pól�  a maximálních hodnot v oblasti 

rovníku. Pro p�esná m�� ení musí být odst�edivé zrychlení vlivem rotace Zem�  korigováno [4]. 

�

Obr. 1: Složky vektoru tíhového pole 

Jak již bylo uvedeno, odst�edivé zrychlení se m� ní se zem� pisnou ší�kou, tuto závislost lze 

vyjád�it pomocí vztahu: 

� � � � � � , kde � � ��	
� , (1)

kde �  je úhlová rychlost rotace zem� , R je polom� r Zem�  a �  je zem� pisná ší�ka. Vektor 

odst�edivého zrychlení lze potom rozložit na vertikální acv složku kolmou na te� nu k zemskému 

povrchu a složku v horizontální rovin� ach. 

� �� � � � ��	 
 � �  a � �
 � � � ��	
�
��� . (2)

V n� kterých aplikacích se používá jako hodnota tíhového zrychlení 9.80665 m/s2, nicmén�  pro 

p�esné výpo� ty je nezbytné uvažovat závislost vektoru tíhového zrychlení nejen na zem� pisné 

ší�ce ale i na výšce t� lesa nad povrchem. Výsledný vztah tíhového zrychlení gn popisuje: 

� � � � �
� � � � � � �

�
�


�� � �
�

� � �	
 � �
� , (3)
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kde h je výška objektu nad povrchem. Závislost hodnoty gravita� ního zrychlení na výšce je 

možné popsat pomocí (4) 

 � ! � �  " # $ %
�

� � �
&

�
, (4)

kde g� =0 = 9.780318 m/s2 je hodnota tíhového zrychlení pro nulovou výšku použitého 

referen� ního elipsoidu a nulovou zem� pisnou ší�ku. Pro p�esnosti do 10µg a jiné zem� pisné 

ší�ky je nezbytné po� ítat g(� ) podle vztahu (5) definovaného jako mezinárodní vztah pro 

výpo� et tíhového zrychlení v roce 1967 nebo podle WGS84 (6). Rozdíl mezi hodnotou tíhového 

zrychlení vypo� tenou pomocí (5) a (6) je menší než 0.68µm/s2 [5]. 

 � � � �  $� � � � '��()��* +,- � � � � '�����(. +,- � � � � / (5)

 � � � �  $
� � � '���0)�.(�).1)0 +,- � �

2 � � � '��110*)3000��) +,- � �
'4 (6)

3 Systém pro p� esné m�� ení náklon�

V této kapitole je popsána realizace systému pro m�� ení náklon� . Jádrem p�enosného systému 

pro m�� ení náklon�  je dvouosý analogový inklinometr HCA528T (Rion Technology). Základní 

parametry tohoto senzoru jsou uvedeny v Tabulce 1. Pro digitalizaci analogových dat byl využit 

p�esný 31 bitový AD p�evodník ADS1282 od spole� nosti Texas Instruments. Modul s AD 

p�evodníkem je dále p�ipojen k mikroprocesorové desce s procesorem STM32F407 

(STMicroelectronics), která zajiš� uje vy� ítání a základní zpracování dat a zárove�  poskytuje 

výstupní data po sb� rnici CAN. Spole� n�  s údaji o úhlech náklonu jsou vy� ítána data z t�íosého 

magnetometru od spole� nosti Honeywell HMC5883L. Jedná se o t�íosý magnetorezistivní 

senzor s rozlišením 2 mGauss, rozsahem ±8 Gauss a 12 bitovým AD p�evodníkem. 

K mikroprocesorové desce je rovn� ž možné p�ipojit GPS p�ijíma� , který poskytuje informace 

o zem� pisné ší�ce, délce a výšce. 

Sou� asná podoba systém pro m�� ení náklon�  je uvedena na Obr. 2. 

M�� icí rozsah ±15° 

Teplotní drift ±0.0002°/°C 

Rozsah výstupních proud�  4-20 mA 

Nelinearita 0.03° 
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Rozlišení (ší�ka pásma 10Hz) 0.0008° 

P�esnost <0.012° 

K�ížová vazba 3% 

Šum (100Hz) 0.0004° 

Tab. 1: Základní parametry inklinometru HCA528T 

Obr. 2: Systém pro m�� ení náklon�  s inklinometrem HCA528T 

4 Ov�� ení p� esnosti systému pro m�� ení náklon�

4.1 Kalibrace systému pro m�� ení náklon�

Za ú� elem ov�� ení p�esnosti a zkalibrování systému pro p�esné m�� ení náklon�  byl systém 

p�ipevn� n na sinusové pravítko (Obr. 3), pomocí kterého je možné velmi p�esn�  nastavit 

požadovaný úhel náklonu s p�esností 1‘‘. Byly zm�� eny 2 sady dat, první série byla použita pro 

kalibraci celého systému a pomocí druhé byly ov�� eny výsledné p�esnosti. Pro dosažení co 

nejvyšší p�esnosti byly použity pro kalibraci systému polynomy 2. až 6. �ádu. Výsledné 

p�esnosti pro osu X jsou uvedeny na Obr. 4. Z t� chto pr� b� h�  je patrné, že nejvhodn� jší korekce 

jsou dosaženy polynomem 3. �ádu, který dosahuje minimálních odchylek a rovn� ž není 

výpo� etn�  náro� ný, jako polynomy vyšších �ád� . V p�ípad�  osy Y byly výsledky a dosažené 

p�esnosti obdobné. Sm� rodatná odchylka pro osu X je 6‘‘, v p�ípad�  osy Y 5‘‘. 
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Obr. 3: Sinusové pravítko [6] 

�

Obr. 4: Odchylky m�� ených úhl�  náklonu od referen� ních po kalibraci  

polynomy 2. až 6. � ádu v rozsahu ±10° 

4.2 Analýza dlouhodobé stability ur� ení náklon�

V rámci ov�� ování p�esnosti inklinometru bylo provedeno ov�� ení stability v dlouhém � asovém 

horizontu. Byl proveden experiment trvající p�ibližn�  jeden m� síc, kdy systém pro p�esné 

m�� ení náklon�  byl zafixován proti zm� n�  náklon�  a rovn� ž byly zachovány konstantní 

podmínky pro m�� ení (konstantní teplota, nulové vibrace). Celkem bylo zm�� eno 100 hodnot, 

na za� átku každého m�� ení byl systém zapnut po dobu 60 s pro stabilizaci elektroniky a senzoru 

a obvod�  pro vy� ítání dat. Následn�  bylo m�� eno 6000 vzork�  se vzorkovací frekvencí 100 Hz 

a jako výsledná hodnota byl brán pr� m� r t� chto dat. Zm�� ené pr� b� hy jsou patrné z Obr. 5, 

sm� rodatná odchylka pro osu X je 27‘‘ a pro osu Y 12‘‘.

���
���

���
	��

��

��

�

��
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Obr. 5: Závislost dlouhodobé stability systému pro m� � ení náklon�  s inklinometrem 

HCA528T 

5 Záv� r 

Tento p�ísp� vek popisuje realizaci systému pro p�esné m�� ení náklon� . Systém se skládá 

z analogového dvouosého inklinometru s proudovým výstupem, dále je možné ho rozší�it o 

magnetometr HMC5883L a p�ípadn�  o GPS p�ijíma� . 

Pro digitalizaci dat z inklinometru byla navržena deska plošných spoj�  s 31 bitovým AD 

p�evodníkem, která je vy� ítána pomocí mikroprocesorové desky. Výsledné �ešení systému bylo 

ov�� eno z pohledu p�esnosti ur� ení náklonu a dlouhodobé stability. Na základ�  provedených 

experiment�  byla zjišt� na výsledná p�esnost systému 27‘‘ (1 � ). 
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Resumé:

Výskum v oblasti magnetických mikrodrôtov prebieha v posledných rokoch ve�mi intenzívne, 

� o umožnilo vznik a výskum mnohých druhov mikrodrôtov. Hlavným dôvodom je perspektívnos�

v senzorovej technike. Tieto materiály reagujú na nieko�ko fyzikálnych veli� ín ako mechanické 

napätie, teplota � i vonkajšie magnetické pole. Nosite�om informácie o zmene týchto vonkajších 

vplyvov je parameter nazývaný spínacie pole mikrodrôtu. Každá neželaná zmena spínacieho 

po�a vnáša do merania chybu. Predložený � lánok analyzuje problematiku jednosmerného 

ofsetu spínacieho po�a magnetických mikrodrôtov. Pre potreby merania ofsetu bola navrhnutá 

nová meracia metóda. � lánok taktiež obsahuje popis meracej aparatúry a podmienok merania. 

Výsledky meraní sú popísané v závere � lánku

Many types of magnetic microwires were developed in last few years, due to the extensive 

research in the field of magnetic microwires. The main reason is that they are perspective to 

work with in the sensor technology. These materials react to several physical quantities such 

as tensile stress, temperature or external magnetic field. A parameter called the switching field 

is a carrier of information about these external influences. Every disturbance in the switching 

field causes measurement inaccuracy. Presented article analyses the problem of direct offset of 

the switching field of magnetic microwires. A new method was developed in order to measure 

the offset. The article describes the measurement workstation together with the measurement 

conditions. The results of experiment are discussed in the conclusion. 



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

������
�

1 Úvod 

Po� as nieko� kých posledných dekád došlo k intenzívnemu rozmachu výskumu magnetických 

mikrodrôtov. V� aka tomuto výskumu bolo vyrobené a popísané ve� ké množstvo mikrodrôtov. 

Hlavným dôvodom je ich perspektíva a, mimo iné, sú � asto ozna� ované ako materiály pre 

senzory budúcnosti [1]. Tieto materiály reagujú na nieko� ko fyzikálnych veli� ín ako 

magnetické pole, mechanické napätie [2] � i teplota [3]. 

Bistabilné magnetické mikrodrôty, použité ako snímacie elementy pre magnetometre, s� ubujú 

vysokú linearitu bez potreby spätnej väzby, jednoduchos�  výroby, malé rozmery, nízku cenu, 

žiadne presluchy medzi kanálmi, nepotrebnos�  zložitých analógových zosil� ova� ov, priamu 

digitálnu kompatibilitu a iné benefity. Avšak, aj napriek precíznemu vyváženiu elektroniky, po 

zostrojení prototypu magnetometra nastal problém s ofsetom takéhoto sníma� a. Ofset (aditívna 

chyba) magnetometra bol až 2 A/m (2500 nT), � o vylu� uje použitie takéhoto sníma� a vo 

vä� šine možných aplikácií.  

Ofset môžme objasni�  nesymetriou spínacieho po� a samotného mikrodrôtu, teda fenoménom 

popísaným pri niektorých magnetických materiáloch. Mikrodrôty sú zna� ne komplexné 

magnetické materiály a teda je možné o� akáva�  takéto správanie. Navyše, hodnota ofsetu sa 

menila so zmenou mikrodrôtu, aj napriek rovnakému chemickému zloženiu a rovnakej výrobnej 

várke mikrodrôtov. Pre potvrdenie tohto predpokladu bolo zostrojené špeciálne meracie 

pracovisko.  

2 Teória 

Pulzne-pozi� né fluxgate magnetometre [4, 5] používajúce bistabilné mikrodrôty ako snímací 

element využívajú bistabilnú magnetiza� nú charakteristiku mikrodrôtov po� as budenia 

presným trojuholníkovým budiacim po� om [6]. Ak budiace pole dosiahne hodnotu spínacieho 

po� a mikrodrôtu, dôjde k indukovaniu krátkeho napä� ového impulzu do snímacej cievky. Tento 

impulz je spôsobený Barkhausenovým skokom doménovej steny v jadre mikrodrôtu a môže 

by�  jednoducho a jednozna� ne detegovaný. Jednou z možností spracovania týchto impulzov je 

meranie � asových rozstupov medzi indukovaným impulzom a kladným, � i záporným, vrcholom 

budiaceho po� a. Ide o takzvanú RTD metódu a jej princíp je zobrazený na nasledujúcom 

obrázku. 
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Obr.1 Induk � ná RTD metóda vrátane zobrazeného ofsetu spínacieho po� a

Ako vidíme z obrázku, budiace pole generované budiacou cievkou opakovane saturuje 

mikrodrôt do oboch polarít. Prechod medzi saturáciami je reprezentovaný ostrými 

indukovanými napä� ovými špi� kami, ozna� enými ako VP. Ke� že spínacie pole je pre kladnú 

aj zápornú remagnetizáciu rôzne, môžeme definova�  priemerné spínacie pole: 

� �� �
�
�

� � ��
� 	 � ��


 � (1)

A ofset spínacieho po� a ako: 

�� �� �
�
�

� � ��
� 
 � ��


 � (2)

Ak meriame intervaly � �  a � 
 , ako ukazuje Obr.1, môžeme definova�  dve rovnice: 

� � ���
� �

�
� � �� 
 �� �� 	 � ��� 
 � � (3)

� � ���
� 


�
� � �� 	 �� �� 	 � ��� 	 � � (4)

Kde � ���  je amplitúda budiaceho po� a, � �  je priemet intenzity vonkajšieho magnetického 

po� a do osy mikrodrôtu, �  je polovica periódy budiaceho po� a. Ve� kos�  vonkajšieho 

magnetického po� a a spínacieho po� a mikrodrôtu získame sú� tom a rozdielom týchto rovníc: 

� � � � � 	 �� �� � 

� ���

�
� � � 
 � 
 � (5)
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�

 � � (6)

Rovnica 5 nazna� uje, že ofset spínacieho po� a vstupuje do ur� enia vonkajšieho magnetického 

po� a � � , � o je problém, ktorým bol tento experiment motivovaný. Pod� a vz� ahu 6, fyzikálne 

veli� iny (teplota, mechanické napätie) spojené s priemerným spínacím po� om nie sú týmto 

ofsetom, ani vonkajším magnetickým po� om, ovplyvnené. Zárove�  pod� a rovnice 5, meranie 

vonkajšieho magnetického po� a nie je ovplyvnené spínacím po� om. Jednotlivé veli� iny môžu 

by�  teda merané simultánne a zárove�  separovane.  

Aby sme mohli ur� i�  hodnotu ofsetu spínacieho po� a, predpokladáme presné oto� enie 

mikrodrôtu a sústavy cievok vo vonkajšom magnetickom poli o 180°. Toto otá� anie musí by�

vykonané s vysokou presnos� ou. Po oto� ení musí by�  mikrodrôt v tom istom magnetickom 

poli, � o predpokladá jeho otá� anie okolo geometrického stredu mikrodrôtu. Týmto je 

minimalizovaný vplyv heterogenity vonkajšieho magnetického po� a. Vzájomné pôsobenie 

vonkajšieho a vnútorného magnetického po� a sú zobrazené na nasledujúcom obrázku: 

Obr.2 Ná� rt magnetických polí pred a po oto� ení sníma� a

Oto� enie mikrodrôtu vo vonkajšom magnetickom poli vyústi v zmenu smeru ofsetu mikrodrôtu 

vo� i vonkajšiemu po� u a vzh� adom k meracej metóde aj vo� i � asom � �  a � 
 . V rovnici 3 a 4 

nastane oto� enie ako: 

� � ���
� �

�
� � �� 
 �� �� 	 � ��� 
 � � �

(7)
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A taktiež dôjde k zmene vz� ahu 5 pre výpo� et vonkajšieho magnetického po� a: 

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


� ���

�
� � �

� 
 � �

 � (9)

Kde � � �
 je teraz priemet vonkajšieho magnetického po� a do osi mikrodrôtu po oto� ení 

mikrodrôtu, � �
� ���� �


  sú � asy merané po oto� ení. S� ítaním rovníc 5 a 9 získame hodnotu ofsetu 

spínacieho po� a: 

�� �� � � � �
� � � 


� ���

� �
� � � � 
 � 
 � 	 � � �
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 � �

 � � � 


�� � �
	 �� �

�
(10)

Ofset spínacieho po� a je potom polovicou sú� tu meraných polí pred a po oto� ení. Toto však 

platí len v prípade zanedbate� ného ofsetu elektroniky a vysokej presnosti otá� ania. Tento ofset 

môže by�  následne odstránený analógovým posunom alebo digitálnou korekciou. Samozrejme 

omnoho lepšie je použitie snímacieho elementu s � o najnižším vlastným ofsetom.  

3 Meranie 

Vývojový modul magnetometra, riadený programovate� ným hradlovým po� om, generuje 

budiaci signál, spracováva a ukladá dáta, bol navrhnutý a detailnejšie je popísaný v [2]. 

Rozlíšenie zariadenia v meraní � asu je 10 ns, � o pri � ��� � ����� !  a  � � ��!"  dáva 

rozlíšenie �#����� ! . Po� as merania bol mikrodrôt umiestnený na oto� nom stole, orientovaný 

takmer kolmo vo� i vonkajšiemu magnetickému po� u. Budiace pole mikrodrôtu bolo mierne 

nehomogénne s maximom intenzity na jednom konci mikrodrôtu, � ím bolo zabezpe� ené 

štartovanie doménovej steny z tohto konca mikrodrôtu. Chyba vyplývajúca z otá� ania 

meracieho stola bola �#�$%�%�� ! , � o zodpovedá laserom meranej chybe roviny otá� ania vo 

vonkajšom magnetickom poli o �#��& . Horný odhad chyby merania bol teda stanovený na 

�#���� ! . Ke� že celý oto� ný stôl bol vyrobený z bronzu, silonu a dreva, predpokladáme, že 

tento stôl neovplyv� uje vonkajšie magnetické pole a nespôsobuje � alšiu chybu merania. 

Meranie bolo vykonané na dvoch druhoch mikrodrôtov, pri� om ich chemické zloženie bolo na 

báze železa. Chemické zloženie bolo '( )*#+ ,- ). /- 0#+12+ ozna� ený ako N-38 

a '( 34#+,- )+ /- 0#+12+ ozna� ený ako N-37. Delenie mikrodrôtov prebiehalo mechanicky ostrým 

nástrojom bez � alších úprav (samotné rezanie je � alším možným zdrojom neistôt spínacieho 

po� a, vrátane ofsetu). Pripravené vzorky boli 2 cm dlhé a pripevnené k sklenenej podložke.  
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4 Výsledky a záver 

Pre potreby merania bolo pripravených pä�  vzoriek z každého typu materiálu. Každá vzorka 

bola podrobená dvom meraniam, teda Tabu� ka 1 obsahuje dvadsa�  výsledkov, desa�  pre každý 

typ mikrodrôtu. Po� as každého merania bolo odobraných pä� sto vzoriek meraných � asov � �  a 

� 
 , � o zodpovedá vzorkovacej frekvencii 500 Hz a teda každá vzorka bola v oboch polohách 

minimálne jednu sekundu. � �� ����� ��  boli v každom meraní rátané ako priemerná hodnota 

z meraných hodnôt: 

� �� �
� ���

�
�

���
5 � � 6

� 	 � 6

 � 
 � ���

+��

67 2

(11)

� � �� � 

� ���

� �
�

���
5 8� 6

� 
 � 6

 	 � � 9

� 
 � � 9

 :

+��

67 2

(12)

Pre každý mikrodrôt bola stanovená priemerná hodnota spínacieho po� a � ��  a štandardná 

odchýlka spínacieho po� a �� �� . Výsledky sú uvedené v tabu� lke 1: 

N-37 

	 íslo 

vzorky

� ��

[A/m] 

�� ��

[A/m] 

Priemerná �� ��

[A/m] 

; ��� ��

[A/m] 

1 
131,9 3,69 

-0,576 2,324 

131,77 3,73 

2 
186,49 -1,02 

186,3 -0,98 

3 
159,65 -2,51 

159,71 -2,64 

4 
174,73 -1,46 

174,23 -1,77 

5 
189,6 -1,37 

189,39 -1,43 

N-38 

6 
75,47 1,45 

0,142 0,894 

75,46 1,53 

7 
86,68 0,39 

87,54 0,17 

8 100,04 -1,2 
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99,96 -1,11 

9 
87,9 -0,14 

87,87 -0,098

10 
83,41 0,22 

83,35 0,22 

Tabu� ka 1 Namerané hodnoty ofsetu mikrodrôtov N37 a N-38

Na základe tohto zhrnutia dát je možné potvrdi�  existenciu asymetrie spínacieho po� a oboch 

typov magnetických mikrodrôtov, ktorý je zna� ne vyšší ako stanovená chyba merania. Mimo 

toho, mikrodrôty typu N-38 dosahujú lepších výsledkov. Priemerná hodnota ofsetu je 


�#��<�� !  pre mikrodrôty typu N-37 a �#�=��� !  pre mikrodrôty typu N-38. Asymetrie sú 

pravdepodobne spôsobené rozdielmi pri výrobe a vnútornými poruchami materiálu. 

Experiment tiež potvrdil, že pre každý mikrodrôt použitý ako snímací element je nutné osobitne 

kalibrova�  ofset. Štatisticky je možné o� akáva�  rozptyl hodnôt ofsetu �#$��� !  pre mikrodrôty 

typu N-37 a �#>%�� !  pre mikrodrôty typu N-38. Dáta taktiež ukazujú zna� ný rozdiel 

v hodnote samotného spínacieho po� a, ktoré je nosite� om informácie (teplota, mechanické 

napätie). Takýto sníma�  teda tiež vyžaduje individuálnu kalibráciu a nie je možné ho použi�

ako sníma�  absolútnej hodnoty. Asymetrické správanie magnetických materiálov bolo taktiež 

popísané v [7], kde boli tieto vlastnosti zámerne dosahované asymetriou magnetickej štruktúry 

magnetického obvodu. Ako extrémny príklad je možné dosiahnu�  diódové správanie 

magnetického materiálu, � o poukazuje na fakt, že asymetrické správanie je dôsledkom 

asymetrickej mechanickej štruktúry.  

Záverom, úlohou � lánku bolo preukáza�  existenciu asymetrie spínacieho po� a u niektorých 

magnetických mikrodrôtov a popísa�  metódu merania takejto asymetrie, ofsetu. V sú� asnej 

dobe sú v� aka rapídnemu rozvoju dostupné kvalitnejšie magnetické mikrodrôty používané 

v pulzne-pozi� ných fluxgate magnetometroch.  
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