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Uvodni slovo p edsedy v deckého vyboru

Véa ené damy a panove, ignivci letecké techniky.

Ji je tomu ji krasnych 16 let, co se odbornicitdekych technickych specializaci schazi
pravideln na pd Univerzity obrany, meme tedy s hrdosti hovid o dlouhodobé tradici

v po &dani nasi mezinarodni odborné konference. Katédtackych elektrotechnickych
systém Fakulty vojenskych technologii Ush po ada ka doron tuto konferenci s cilem
poskytnuti novych odbornych informaci a vym zkuSenosti v oblasti elektrotechnickych,
strojnich, specialnich a zabezpeacich systém letecké techniky. dchozi roniky naSi
mezinarodni vdecké konference zarov@rokazaly, e vysledky wdeckotechnického rozvoje
v letectvi mohou byt aplikovany i do zdanlimepibuznych odvtvi narodniho hospodstvi a

proto je tento semindteven i Siroké veejnosti a dalSim zajemm.

V im, e i letosni jubilejni 16. ranik mezindrodni wdecké konference se stane dobrym
mistem pro navazani a posileni dobrych profesniztahv v deckych, odbornych a
pedagogickych pracovnik student technickych a zejména leteckych obopracovnik

obranného pmyslu i zastupc soukromeého sektoru.
S p atelskym pozdravem
Vedouci katedry

Leteckych elektrotechnickych systém
plk. doc. Ing. MiloS Andrle, CSc.
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Vyuziti naviga niho systému DME k detekci a lokalizaci letadla
DME System Used to Detect an Aircraft

Ing. Petr Bojda, Ph.D.

email: petr.bojda@aviomath.cz

Resumé:

Cilem lanku je prezentovat nowyvinutou doplkovou metodu ziskanighledové informace
na palub letadla. Popisovana metoda vyuziva navigho systému DME k detekcifomnosti
letadla — cile ve vzduSném prostoru. Pomoci zpracovani radiovytd sigteré si mezi sebou
vym uji cil a pozemni majék je pozorovatel s dvoukanalovym radiovijimng em schopen
detekovat ptomnost tohoto cile, pofpad jej lokalizovat. Pedstavena je samotnd metoda a
stru n potom i experiment, kterym byla ogna.

This paper presents newly developed method utilizes DMé&nsysit for navigation purpose
(when aircraft determines its own position) but for surveillgnogose. Presence and location
of the aircraft is determined by an observer. The observem sation which surveys
surrounding air traffic. Method allows an observer to detect theetaggonfirm its existence)
and to locate the target (measure its position). Target is tregadi which is interrogating

DME beacon and receiving its replies and utilizes DME system to detetsowen position.

1 Uvod

Sou asné technické systémy zabeapei sluzbu izeni letového provozu spadaji dd t
zakladnich kategorii: komunikai, navigani a pehledové; to podle hlavni funkce, kterou
v ramci sluzby plni. Tentolanek se zabyva tim, jak vyuZit typicky naviga systém
k p ehledovym Gel m. Proto bude uzit@é na Uvod tyto dvkategorie blize specifikovat.

V obou pipadech se jedn& o systémy, jejichZ prvotni Ulohou ji polohu letadla. V gpad
naviganich systém jde o zjiStni — zm eni polohy letadla viastniho, ughledovych systém
potom jde o detekci ffomnosti okolnich letadel a jejich lokalizaci.

Za primarni navigani systém je v perspektivn kolika p iStich dekadd povazovan globalni
druZicovy systém (GNSS). Jeho z&lohu v civilnim letovém provozu leepa pro lety nad
Evropskym kontinentem a Severni Amerikou tvosi majak DME a jejich vyuZziti

v prostoroveé navigaci (viz PBN — Performance Based Navigation).



Perspektivnim ghledovym systémem je v s@snosti budovany systém zavisléhelpedu
(ADS) v n které ze svych variant (ADS-B). Jeho podstatou je vyuZziti komumike
prostedku — datalinku — k &ni informace o vlastni aktualni poloze zemé vlastnim
naviga nim systémem k vyuZiti ostatnimiastniky letového provozu.

Pro jednoduchost a jednozmast dalSiho popisu bude uzit& na tomto mistdefinovat pojmy
.pozorovatel* a ,cil“. Intuitivn Ize chapat Ulohu phledového systému takto: J&, letici
ve vlastnim letadle, se stdvam ,pozorovatelem®, ktery vyhodnocagenilohroZeni okolnimi
letadly — ,cili“ na zaklad znalosti jejich polohy a pdpokladané trajektorie.

Cilem tohoto lanku je podat strnou zpravu o projektu, jehoz ambici bylo prozkoumat
moznosti detekce a lokalizace letadla — cile, které pouZiy&isstni navigani systém DME

v rezimu prostoroveé navigace. K detekci a lokalizaci dochazi neggagbrovatelem a to tak,
Ze je vyhodnocovan signal dotazu vyslany cilem a signal odpeyslany pozemnim majakem
DME.

2 P vodni role systému DME v letecké navigaci

DME (Distance Measuring System) je radiovy navigasystém ureny km eni Sikmé
vzdalenosti mezi letadlem a pozemnim majakem. Tato inforregeakjbu p imo indikovana
pilotovi a nebo je dale vyuzita v palubnim systému k vedeni letu po trati.

Zakladni uspadani sytému je patrno z obrazku obr.1.

Y
fkm] AIRCRAFT
) Xy, Y41

B -DME //

[Xe, Yel

[0, 0] X km]

Obr. 1: Systém DME — zékladni funkce.

Systém DME funguje na principu dotaz-odpovZjednoduSenlze jeho innost popsat takto:
dotazova na palub letadla (AIRCRAFT) vySle kdodovany dotaz. Ten se ve foradiového
signélu Sii sm rem k pozemnimu majaku (B-DME). Pozemni majak tvaruje odpdktera je
nasledn p ijata a dekddovana dotazoesn na palubletadla. asové zpoZdi mezi vyslanim

dotazu a pjetim odpov di je tm rné Sikmé vzdalenosti letadlo — majak.



Systém DME se v soasnosti jiz vyuziva a do budoucna prgwoadobn i vyuZivat bude

k ur eni polohy letadla pomoci metod prostorové navigace (RNAV — Aaxéghition a PBN

— Performance Based Navigation). Podstatehtt metod je v umozmi letu po tzv.

»libovolnych* trajektoriich mimo koridory dané fyzickym umisfm pozemnich majak Jako

p iklad je mozno uvést metodu eni polohy pomoci dvou majakbDME. Letadlo prb Zn

m i Sikmou vzdalenost ke dma majakm. Algoritmus pro vypoet polohy pak naléza
souadnice prseiku dvou kruznic s polomy rovnymi pati nym zm enym Sikmym

vzdalenostem a &dy totoZznymi s umishim majak.

3  Popis metody detekce letadla pomoci systému DME

Navrhovana a zkouSena metoda detekujgommnost cile zpracovanim signalu dotazu a
odpov di. Situace je vyobrazena na obr. 2: Pozorovatel (OBSERVER) miismozZnost

p ijimat jak signél dotazu vyslany cilem (TARGET), takgr&l odpovdi vyslany majakem
(B-DME).

[km] TARGET
[Xr, Y4l

pte_—

/\
/ \\
/ \
/ \
Dmt

™ |a M-OBSERVER
& DXon Yo

[0, 0] X [km]

Obr. 2: Detekce — m eni s jednim majakem DME

asoveé prb hy jsou znazormy na Obr. 3. Jednak jsou nam patrny tvary signalu dotazu a
odpov di — kddy tvoené dvma radioimpulzy s Gaussovou obalkou, ale higervid t asové
souvislosti mezi pjetim dotazu a odpowi pozorovatelem.

Pokud DO je vzdalenost mezi cilem a majakem, potamové zpozdi, se kterym je mat

signal dotazu majakem:

_ (1)



Obdobn Ize dovodit pat na zpozdni$s pro Dvs vzdalenost mezi majakem a pozorovatelem

a$e pro Dvur vzdalenost mezi pozorovatelem a cilem.

TIME

Intrr. code by TARGET

™T ) Tueas

tO TIME

Intrr. code received in M

1B 11

TIME

Reply code by Beacon B

TmB

TIME

Reply code received in M

Obr. 3: asové pr b hy p ijimanych a vysilanych signal .

Pokud ¢ je referenni okamzik, kdy je generovan dotaz cilef a je standardizované zpozad
(doba zpracovéni signalu majdkem), potom majak vysila svou odpowase:

(2)
Oba vysilae — palubni dotazovaile i odpovida majadku — pouZivaji vSesmoveé antény. Proto

je v idealnim pipad pozorovatel schopenipnout kazdy ze signalv asech:
(3)
(4)
kde — —

asovy rozdil pjeti signalu dotazu a signalu odpoWv — oba v mist pozorovatele — je mozné

vyjad it jako:



)
Tento rozdil je v mistpozorovatele realnm itelny. Pokud rovnici (5) ppuspoadame tak, ze

na jedné stranbudou asy, které umime uit — jsou znameé, definované vyptané nebo

zm ené a na druhé stramvnice budou nezndmeé, potom:

(6)
resp.

(7)

Pokud déle vzdalenosti DTB a DMT vyjache Euklidovskymi normami pétanymi pro

umist ni pozorovatele, majaku a cile na sanicich (viz. Obr. 2), potom:

(8)
, kde
9)

Rovnice (8) popisuje hyperbolu a charakterizuje znamagov-rozdilovy, nebo také
hyperbolicky systém (TDOA — Time Difference of Arrival).
Z uvedeného vyplyva, Ze systém v migbzorovatele je schopen detekovat cil, pokud potvrdi

p ijem platného signalu odpodi v ase t3:

(10)

4  RozSieni metody — lokace cile

K tomu, aby bylo moZzné systém lokalizovat je pbt urit jeho souadnice X a Yr.
P edpokladéa se znalost polohy majaksl Xg a polohy pozorovateleys Yu. P i alespo dvou

nezavislych m enich pro dva zné majaky (Obr.4) je mozné sestavit soustavu rovnic:

. .. (11)

Kde index i (i=1,2,3,...) pedstavuje p@adové islo majaku, ke kterému se reni provadi.

Nalezenim X a Yrje ur en pr se ik dvou hyperbol a s nim také poloha cile (obr.5).
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Obr. 4: Detekce a lokace — m eni se dvma majaky DME
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Obr. 5: Detekce a lokace — protnuti hyperbol.

Z uvedeného popisu jegimé, Ze cil musi dotazovat minimalkiva majaky DME sowasn, ty
museji generovat fslusné odpowdi a pochopiteln vSechny t vysila e museji byt v radiové
dohlednosti pozorovatele. Tyto podminke@ur uji metodu k pouziti spiSe na paluletadla
leticiho v relativn t sné blizkosti cile nez jako metodu pouzitelnou pro pozemni
pozorovatelské stanovist



5 P iprava experimentu a experimentalni ov eni

Pro prvni ov eni pouzitelnosti systému byl ipraven dvou-semestralni projekt pro tym
student bakaldského studia katedry ECSSE (Electrical Computer Software gaters
Engineering) na Embry-Riddle Aeronautical University v USA, ariCilem projektu bylo
p ipravit systém pro oveni metody v realné situaci za letu malym sportovnim letadlem —
v tomto pipad Cessna C172 — v roli pozorovatele. Gani metody na realnych signalech
ze zem nebylo mozné z drodu potlaeni vyzaovani pozemniho majaku DME do malych
elevanich uhl .

Vyvinuta aparatura je na obr. 6. Separgbno pijem dotaz a odpovdi byly pouzity dva
samostatné softwarodefinované gjima e Ettus E310. Jimi navzorkované signaly bylggp
ethernetovy rozbmva (switch) pivad ny na idici poita (laptop) spolu se zaznamy o vlastni
poloze (GPS) a zaznamem z referdho pehledového systému ADS-B.

System Architecture

Antenna » E310 GPS
Dongle
A

DME

NSf:l\ihtI::);k Laptop Detection

> Software
Y
Antenna » E310 [~ ADS-B
Dongle

Obr. 6: Struktura systému pro letové ov eni metody.

P iklad pijatého signalu — jednoho kodu — je nasleda obr. 7.

Cilem projektu bylo ov it moznost detekce cile v konfiguraci s jedinym majakem DME. Byl
vyvinut funk ni systém pro letovou zkouSku jak po strance hardwarove, tak i softwarové
Systém byl ov en simulaci, pozemnimi zkouSkami a oha zkuSebnimi lety. V pb hu
zkouSek bylo gjato a uloZzeno s 100GB dat vzorkovanych signaByl Usp Sn p ijat jak

signal dotazu, tak i signal odpai.



Ziskana data nebyla jeSt dob p ipravy tohoto lanku kompletn vyhodnocena, proto zde

nejsou zveejn ny konkrétni vysledky experiment

1.0 Real

0.5
0.0 s e
=05} 4
-1.0
-1.5

Amplitude

0.0000IO 0.000015 0.006020 0.006025

1.0 Imaginary ‘ ' amman s

Amplitude

|

oy

(=)
T

-4

0.000010 0.000015 0.000020 0.000025
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oy e oy ey -
—

T

0.000010 0.000015 0.000020 0.000025
Time +2.3233e~-1

Obr. 7: Realny p ijaty signal odpov di majaku DME.

6 Zav r

lanek prezentuje moznou dogbvou metodu obohacujici celkovou informaceipledového
systému na paluldetadla. Popsan& metoda se jevi slibnou zZenp edstavovat vhodny doplk
k primarnimu systému ADS-B.
Systém ADS-B pouziva datalinku (médu S) lesi informace o vlastni poloze letadla ve
prospch okolnich Uastnik. Poloha je ziskavana vlastnim navigian systémem cile.
Pozorovatel je vtomto fpad odkazan na ,ochotu“ nebo ,schopnost* cile tuto informaci
poskytnout. Pokud z jakéhokoliv dodu bude mad S nefunki, systém ADS-B je vyazen.
Prezentovany systém je rounzavislym, nicmén umoz uje detekci a ppadnou lokalizaci
cile, i pokud mod S neni funki. To znamena, pokud cil ni vlastni polohu pomoci systému

DME, pouze ji z jakéhokoliv dzodu nesdili.
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Analyza chovani pilota pi izeni letu letounu s vyzitim leteckych
simulator

Analysis of the pilot's behavior during flight control using flight simulators
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Resumé:

lanek prezentuje pdevsim vysledky disertd prace, ktera byla zpracovavana za vyrazné
podpory pracovist katedry leteckych elektrotechnickych systéomiverzity obrany. Vycvik
pilot , p edevsim pak vojenskych pilpha kterém se univerzita obrany vyrapodili, je velmi
nakladnou innosti. VSechna vycvikova zzeni se snazi tyto naklady snizit, aniz by Uarp
podstata vycviku a pdevSim jeho bezpwost. Autoi lanku se vnuji problematice
speciélniho testovani pilotjiz n kolik let a vysledkem jejich prace je dalSi ucelené dilo
v podob diserta ni prace, kde jsou popsany metody pro hodnoceni aktualniho stavu vycviku
pilot . NavrZzené testovani a jeho nasledna analy#am nepedstavuje zvySeni naklada
provad ni vlastniho vycviku. S nadsazkou Ize tvrdit, Ze dokonce mohou zigEitgnost
pilota na nestandardni pb h letu, kterym nze byt stranovy sh v tru i vySkovy propad letu
letounu.
This paper presents especially results of the doctoraldhesiten by significant support of the
Faculty of Military Technology, University of Defence. Theotgiltraining, especially the
training of military pilots, which University of Defence part@ips, is very expensive activity.
The flight training centres are trying to reduce the costeaut suffering the nature of training
and above all security. The authors deal with special testing ospéstie for several years.
The result of this effort is the mentioned doctoral thesis which preseatalssyproaches for
assessment of actual state of pilot and level of training. Moreoverrdpeged testing and its
analysis do not mean increasing of costs within pilots trainingreTisea possibility that this
testing may lead to increasing pilot’s readiness to non-standaudtgins during flight, e.g.

lateral winds hear or sudden altitude change.



1 Uvod

V ramci projektu TA R TA04031376 Vyzkum/vyvoj metodiky vycviku leteckych specialist
L410 UVP - E20 pokraoval dalSi vyzkum testovani chovani pilaa letu na simulétorech. V
pr b hu ervna 2015 aZervna 2016 prothlo testovani 9 pilot— student Univerzity obrany
na dvou simulatorech (nepohyblivém a pohyblivém). Zpracovani ziskatat z m eni reakci
na skokovou zmrmu vysky letu s Ukolem navratu navodni vySku letu bylo pormin  naro né.
V sou asné dob se v datab&zi analyzovanych vyslegkiz [1, 2], nachazi cca 6 tis Udaj to
jak iselnych — identifikované parametry modedhovani pilot, tak i grafické vysledky z
probihajicich analyz.

lov k — pilot z pohledu kybernetiky plniip izeni letounu funkci lidského regulatoru. Tento
regulator je velmi univerzalni a efektivni nebalokdZe rychle eSit neoekavané a
nep edvidatelné situace a dokaze depp sobit (adaptovat) znmam podminek, avSak na rozdil
od automatického regulatoru podléh&nmym vliv m, jako jsou stres, Unava, apod., které
mohou jeho schopnosti degradovat [3]. Schopnost adaptateenau dynamiku a zarovaa
zm ny podminek je do jisté miry dana zejména kvalitou vycviku péojaho zkuSenostmi.
Prav vycvik a zkuSenosti jsou pakasto rozhodujicim faktorem ovlivjicim lidské chovani

v dané situaci.

2  Pouzité metody eSeni

Pro G ely hodnoceni aktualniho stavu — zkuSenosti a miry vycviku pilota je/tmézstudium
problematiky modelovani lidského chovani a nasledné sestaveni z&kladodel. Tyto
modely, resp. jejich parametry, vypovidaji o dynamickych vlastebspilota. Na zéklad
pozorovani zmn t chto parametrv ase Ize pak usuzovat na amy dynamického chovani s
ohledem na absolvovany vycvik.

Jednou z moznosti, jak objektivrposoudit aktualni stav, resp. miru vycviku, pilota je
hodnoceni na zakladn eni reakci pilota. To sptva ve vytvoeni matematického modelu
chovani pilota a identifikace jeho parametra zaklad opakovanych meni na leteckém

simulatoru.

2.1 Matematicky model chovani pilota pi izeni letu letounu

Modelovani lidského chovani je pom sloZitou zalezitosti. Vyzkumy provedené v minulych
letech, zejména pak vyzkumy lidského chovéni realizované profegarénMcRuerem, vSak
ukazaly, Zze po gmuti ur itych zjednoduSeni Ize lidské chovani (jeho dynamické projevy) z

pohledu kybernetiky popsat pomoci linearnich dynamickych systéristuje nkolik variant



e

t chto model, viz nap. [4, 5, 6], z nichZ nejznarjsim a dosud nejroz&n jSim je model ve

tvaru penosové funkce s dopravnim zpoin, viz rovnice (1) [4].

Y(P) _\ (Tap+1)
X(p) (p+1)(T,p+1)

F(p) = xexp( Ip) (1)

kde:

Zesileni reprezentujici pilotovy zvyklosti na danyrakzasah. Souvisi také s pamem

vstupniho a vystupniho signalu.

T Setrvand konstanta udavajici pilotovo zpond innosti dané neuromuskularnim
systémem. Pohybuje se v rozsahu 0,05 az 0,2 s a neni zavisl&neeminku [3, 5].

T2 Zpoz ujici setrvana konstanta charakterizujici pohotovost a hbitost pilota. Souvisi
tedy s provachim nauenych stereotypa rutinnich postup Pohybuje se v rozsahu
0,1 aZ jednotky sekund [3, 5, 7].

Ts Je prediktivni asova konstanta souvisejici se zkuSenostmi pilota. Odrazi pilotovu
schopnost edvidat situaci, ktera rie nastat. Tuto schopnost operator ziska vycvikem
a zkuSenostmi a pohybuje se v rozsahu 0,2 az jednotky sekund [3, 5, 7].

asova konstanta udavajici zpodtlodezvy mozku pilota na pohybovy and vjem.

Vlivem dnavy mze dojit k prodlouzeni této konstanty a naslednému selhani
regula nich schopnosti pilota. Tato konstanta se pohybujesigj v rozsahu 0,1 az 1
s[3,5, 7].

P Laplace v operator

Model ve tvaru rovnice (1) je obecny model vyuZzitelny v Sirokéekp innosti spojenych
S izenim i pilotovanim. Jednotlivé konstanty nabyvaji rastji hodnot v uvedenych
rozsazich a charakterizuji pilotovy schopnosti (mozZnosigppsobit se izené dynamice
(adaptovat se). Prase schopnostmi a dovednostmi souvisi zejména tzv. regldanstanty
T2, Tz a zesilenK. Pom r hodnot asovych (regulanich) konstanT, aTs dale vypovida také o
zp sobu a pistupu k izeni. Derivani asova konstantas totiz odrazi pilotovu schopnost
predikce dané situace, setrma konstantd, zase zpozdi (dynamiku), resp. uitou laxnost
pilota. Pomoci konstanty (reak ni zpoZdni pilota) Ize posoudit zpoZdi reakce pilota na
danou udalost.

2.2 M enireakci pilot s vyuzitim leteckého simulatoru
M eni odezev pilot byla provadna na stacionarnim leteckém simulatoru na Univerzit
obrany v Brn. Simulator na Univerzitobrany je vybaven softwarem X-Plane-10 a unugz

sb r r znych letovych, vetn provoznich dat s frekvenci az 20 Hz [7].



Zakladni princip m eni vychazi z opakovaného rani odezvy (reakce) pilota na vizualni
podnt — v tomto pipad skokova zmna vysky letu letounu o 300 ft, viz obr. 1. Pro moZnost
porovnani vysledk byl stanoven standardni ustaleny let s naslednou skokovawamysky
letu a s Ukolem testovaného pilota co nejrychleji se vratip nedni letovou hladinu.

PodrobnjSi popis experimentu Ize nalézt nap [8].
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Obr. 1: Princip m eni odezvy (reakce) pilota na vizualni podrt pomoci leteckého
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3 DosaZené vysledky
V nasledujicim textu budou prezentovany vysledky dvou nezavislycm sadi s 8 realnymi
piloty — studenty Univerzity obrany, ziskané na zakkagse definovaného postupu.
Prvni sada meni byla realizovana vervnu 2015. Tchto m eni se ztastnilo vSech 8 pilot
jejichz letova praxe byla fplizn 70-80 nalétanych hodin.
Druha sada meni se uskutaila v prosinci 2015, tj. gblizn s p Iro nim odstupem. Bhem
této doby piloti absolvovali povinny vycvik a jejich letova prdak byla v prm ru 90-100
nalétanych hodin. thto m eni se zlastnilo pouze 7 pilot Pilot_7 nebyl gt chto m enich
k dispozici.
Ob sady m eni probihaly za stejnych vychozich podminek, tj.

- letoun: King Air C90B,

- vychozi vyska: Ho = 2900 ft,

- vychozi rychlost:  vo= 170 mph,

- Uhel nabhu, podélny sklon i jejich derivace (zrma) byly piblizn nulové.



Kazdému pilotu pak byla kolikrat za sebou skokovzm n na vyska, vzdy s uvedenim
letounu do pdéate niho (vychoziho) stavu letu. Zakladni ukazka chto m eni byla
publikovana nap v [8, 9].

3.1  Hodnoceni reakci jednotlivych pilot

P ijednotlivych - opakovanych menich se projevila uita variabilita m enych charakteristik.
Pro objektivni posouzeni dynamickych vlastnosti pilota je tedy vhodwéyat s prm rnymi
odezvami (prb hy), viz obr. 2, kde spodniast obrazku zobrazuje pn rné reakce -idici
zasahy pilot ve form vychylky knipludv a horni ast obrazku pslusné odezvy vysky letu

letounuH pro ob sady m eni.

3000 3000
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Obr. 2: Pr m rné reakce pilot (vychylky kniplu dv) a p islusné odezvy vysky letu

letounu H pro a) prvni, b) druhou sadu m eni

Na zéklad pr b h na obr. 2 Ize posoudit zejméndgpup k izeni jednotlivych pilot, coz

souvisi takeé s jejich schopnostmi a dovednostmi. B fpr odezvy vysky letountd (horni ast
obrazku) je patrné, Ze t8ina pilot vykazuje podobnou strategizeni, a sice tzv. defenzivni.
Tento pistup k izeni znamena, Ze je zde snaha pilota 0 dosaZzeni poZzadované hodnoty bez
p ekmitu, avSak za cenu delSihasu. Vyjimkou je Pilot_7 @sten — zejména pak v fpad

druhé sady meni, i Pilot_2) jehoZz odezva odpovida spiSe tzv. ofenzivni, respsiagre

strategii izeni, coz pedstavuje co nejrychlejSi dosazeni pozadované hodnoty i za cenu

(



p ekmitu od poZzadované hodnoty. Rozdily vesqibu a strategiizeni Ize pak pozorovat i ha
pr b zich vychylky knipludv (spodni ast obrazku).

DalSi informaci, kterou lze z pp h  ziskat, je rychlost odezvy, resp. doba gbha dosazeni
pozadované hodnoty. Hodnoty tohoto parametru je pro jednotlivé piloty i sadyeni jsou

uvedeny v tab. 1.

Rychlost odezvy 4w [s]
1. sada meni 2. sada meni

Pilot_1 15 12
Pilot_2 13 9
Pilot_3 24 20
Pilot_4 11 22
Pilot_5 25 15
Pilot_6 17 12
Pilot_7 9 -
Pilot_8 12 13

Tab. 1: Zhodnoceni rychlosti odezvy

DalSim krokem je vytvaeni model chovani pilota podle rovnice (1) a identifikace jejich
parametr. Pro tyto Uely byly vyuzity opt pr b hy na obr. 2. Pro identifikaci parametoyl
vyuzit vlastni identifikani algoritmus vytvoeny v prostedi MATLAB, vyuZivajici
optimaliza ni funkcifminsearch Jako kriterialni funkce byla zvolena suma kvadratu odchylek,
viz (2).

KRIT =" (y()- Yo @
kde:
y skute nd (nam end) hodnota vystupni prormé
Ym modelovana hodnota vystupni pramé
n délka dat

Vysledné parametry pro jednotlivé piloty pro adady m eni (prvni sada — A, druhé sada — B)
jsou shrnuty v tab. 2.

Z parametr pr m rného modelu chovani pilotuvedenych v tab. 1 je gme, Ze prm rné
hodnoty neuromuskularnichasovych konstanfl: z stavaji pi opakovanych menich
prakticky konstantni,imz se potvrdilo, Ze jejich hodnota je charakteristicka pro kaZpiébte

a neni zavisla na nd tréninku.



Velmi d lezitym parametrem je doba reakce (dopravni zpoiigilota , ktera souvisi s tim,
jak rychle je pilot schopen zareagovat na mmsituace. Hodnota tohoto parametru se pro
vSechny piloty, v nkterych pipadech i ponrn vyrazn - viz nap. Pilot_1 i Pilot_5, snizila.
Vyjimkou je pouze Pilot_4, u kterého se naopak tato doba prodiowtima@1l s. V pgpad
zesileniK a regulanich konstantT, a Tz charakterizujicich schopnost adaptace pilota na
izenou dynamiku a rychlost celkové odezvy doSlo rawre v tSin p ipad ke zmn .Zm na

t chto parametr koresponduje s pb hy na obr. 2 a také s hodnocenim rychlosti odezvy, viz
tab. 1.

K.10%[-] T1[s] T2 [s] Ts[s] [s]

A B A B A B A B A B
Pilot_1 6,87 | 8,18 0,13 0,13 0,25 096 139 25b8 064 (4,53
Pilot_2 6,41| 7,19 0,13 0,14 126 156 3,34 7,834 071 (4,65
Pilot_3 559 | 6,09 0,06/ 0,08 211 233 299 35b7 066 ({,63
Pilot_4 749 | 5,40| 0,07 0,07 100 150 3,25 294 059 (4,69
Pilot_ 5 513 | 6,69 0,17/ 0,18 163 186 3,74 3,37 083 (4,65
Pilot_6 6,57 | 7,15| 0,12| 0,12 1,42 128 3,21 450 0}63 (,61
Pilot_7 7,32 - 0,17 - 1,78 - 3,80 - 0,6 -
Pilot_8 716 | 7,41 0,09 0,074 1,31 1,410 4,03 3,03 067 ({60

Tab. 2: Parametry pr m rného modelu chovani pilot pro jednotlivé sady m eni (A -

prvni sada m eni, B — druha sada m eni)

4 Zav r

Cilem tohoto pisp vku bylo ukazat rkteré metody pro moznost neni a vyhodnoceni reakci
pilota pro Uely moznosti hodnoceni jeho aktualniho stavu, resp. miry vycviku, z pohledu
dynamického chovani. Pro tytoaly byly provedeny 2 nezavislé sady eni s realnymi piloty.
Hodnocenymi parametry byly v tomtoipad zejména doba reakce, Zob a pistup k izeni

a rychlost odezvy. Tato hodnoceni byla provedena jednak porovnanim grafickiych goro
jednotlivé sady meni, a dale pak na zakladm n hodnot identifikovanych pm rnych
parametr modelu chovéni pilot pro tyto sady meni. Tyto zmny byly ve vtSin p ipad
pozitivni, tzn., Ze doslo ke zlepSeni. Vyjimkou je pouze jederok piu kterého doSlo
paradoxn ke zhorSeni, a to v ipad vSech hodnoticich kritérii. Interpretace tohoto vysledku
neni zcela jednoznaa, nebo se mZe jednat o zrmy zp sobené zhorSenim zdravotniho a
psychického stavu nebo se be jednat o efekt tzv. gu eni. Tyto zmny jsou pedm tem

dalSiho zkoumani.



Auto i lanku se tématem meni a modelovani lidského chovani zabyvaji jikaiik let a
dosazené vysledky byly gv Zn publikovany. Provedena neni byla realizovana vzdy na
stacionarnim leteckém simulatoru na Univerobrany. V souasné dob probihaji i dalSi
m eni na dalSich typech simulatpmap. na pohyblivém simulatoru naVUT v Praze.
Ziskana data jsou nyni analyzovana a js@am tem dalSich vyzkum

V nadchazejicim obdobi je gdpoklad dalSich meni také na simulatoru L410 ve firm
Lets’Fly. Jde o stacionarni simulator srwou kabinou letounu L410, gtn vSech pln

funk nich pistroj a vizualni projekci na polokruhové ploSe.
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Resumé:

lanek eSi problematiku pblizeni na pistani a pistani na letistich AR, tj letisti stedni
velikosti s omezenym fgem typ provozovanych letadel. JeSena analyza soasného stavu
p istrojového piblizeni na pistani a pistani a na zaklad avionického vybaveni
provozovanych typletadel navrhuje moznostiigtrojového piblizeni na letiStich. Rov#é jsou
rozebrany moznosti vyuziti GNSS syst@no p iblizeni na pistani na letistich AR.
The paper solves a problematics of approach and landing on Czetaryndirfields, i. e.
regional airfield with limited types of operated aircrafts. e a current state analysis of
approach and landing and it shows the descriptions of non-precision apprbgitieefor

Czech military airfields based on classical or GNSS systems.

1 Uvod

P istrojovéa piblizeni NPA (Non Precision Approach) na letistichRAjsou v souasné dob
realizovana vyhradn pomoci dvojice nesmovych radiomajak NDB (Non Directional
Beacon). Tyto jsou radiovymi vysila pracujicimi v dlouhovinném a sidovinném
kmito tovém pasmu, jez slouzi pro navigace na trati, ptiwedeni letadla k danému
radionaviganimu bodu, jako navigaceipp iblizeni na pistani. Pro spimi svého Uelu musi
byt paluby letadel vybaveny automatickymi radiovymi konypARK (p ipadn doplnn o
RMI — Radio Magnetic Indicator).

Diky pracovnimu kmitotu v rozsahu dlouhych a ehich vin, je umozmo Sieni
elektromagnetickych vin pzemském povrchu. Je tak umo#arp ijem radiového signalu i za
terénnimi pekazkami, ehoz vyuZivaji zejména nizko letici letadla, u nas v amosti

provozované vrtulniky Mi-24/35 a Mi-171S, které jsouamy k let m v nizkych vyskach a



skrytym let m, vyuzivajici nerovného povrchu terénu, kgdwor a vysokych porostPro tyto

U ely z stavaji prozatim nesnmové radiomajaky NDB na Uzemieské republiky, jedinou
moznou a certifikovanou travou navigaci.

V eské republice jsou instalovany nesavé radiové majaky NDB jak travé, tak i letistni.
Tra ové radiomajaky jsou umisty v HoleSov, Rakovniku a Tebové. LetiStnimi radiomajaky
pro U ely navedeni letadla k letiSti a naslednémiblfZeni na pistani disponuji vojenska letist

A R -21. zakladna taktického letectvadslavi (LKCV), 22. zakladna vrtulnikového letectva
Nam § nad Oslavou (LKNA) a 24. zakladna dopravniho letectva Praha KbhKKB) a
Vojenské mezinarodni vginé letiSt s povolenym provozem civilnich letadel Pardubice
(LKPD).

Pro U ely pivedeni letadla k danému letiSti a naslednémbligeni na pistani, tj. piblizeni
pomoci NDB jsou pouzivany soupravy nesovych radiomajak TDV 100 a TDV 50. Tyto
soupravy nesmovych radiomajak byly do letectva A R zavedeny a instalovany na jednotliva
vojenskd letiSt v 80. a 90. letech 20. Stoleti, jenZ jsou na hranici technické Zivotndatsi

provozovatelnosti.

2. Sou asny stav pistrojového p iblizeni na letiStich A R

V sou asné dob se standardninstaluji oba radiomajaky NDB na prodlouZené ose vzletové a
p istavaci drahy VPD, tak, aby spojnice stanowBou radiomajak byla totozna s osou VPD,
ale nevyluuje se ani vyosenéiplizeni. Podle doporeni ICAO (International Civil Aviation
Organization) se vzdalené neswvé radiomajaky umisiji ve vzdalenosti 7200 m, ip. 6500

— 11700 m, v AR je to 4000 m (x 200 m) od prahu VPD. Blizké nemwvé radiové majaky

se umisuji 1050 m (£ 150 m) od prahu VPD. Pokud letigtouziva systém psnych

p iblizovacich majak ILS (Instrument Landing System) s radiovymi polohovymi sé&dly
(oznaovanymi jako MARKERY), umidiji se nesnrové radiomajaky ve stejné vzdalenosti s
vn jSim (OM — Out Marker) a stdnim (MM — Middle Marker) radiovym polohovym
nav stidlem (viz. obr.1) [1], [4].
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Obr. 1: Umist ni NDB (L) [1] [4]

Postup pblizeni NDB se nepstji provadi pomoci dvou nesmovych radiomajak,
publikovanych jako pblizeni 2 NDB.

Tra kone ného piblizeni m Ze pilot nalétnout rkolika zp soby. BZn se dnes v procesu
izeni vyuziva radarové vektorovaniidici letového provozu naposledy zada letadlu kurs,
ktery ho bezpen pivede do Useku stdniho piblizeni. Pokud ale nebudou tyto sluzby ze
strany idiciho poskytovany, provede pilot se svym letadlem publikovany pasitrojového

p iblizeni (viz. obr.2), tzn., Ze v pb hu po ate niho piblizeni (po obdrzeni povoleni NDB

p iblizeni) klesa do vySky stdniho piblizeni a dodrzuje gdepsanou trajektorii letu. Svou
polohu neustale vyhodnocuje pomociirek radiokompasu (ARK) a provadi korekce tak, aby
se po dosaZzeni fixu sdniho piblizeni IF (Inner Fix) uz nachazel na trati koného pibliZzeni

a udrzoval letadlo v horizontu na vySceedhiho piblizeni. Piklad takového pblizeni je
uveden v obrazku 2. Bem letu v Useku stdniho piblizeni a od IF po FAF (Final Approach
Fix) p ipravuje letadlo na klesani, tj. snizuje rychlost, vysouva klapkip. podvozek. Do
useku stedniho piblizeni m Ze byt takeé letadlo navedeno pomoci postupu ,reversal’, to jest s
vyuzitim pedpisové nebo zakladni zak§ anebo postupu racetrack. V takovénppd se
pilot po dokoneni tohoto postupu ,usadi“ na trati koného pibliZzeni jeSt p ed dosazenim
FAF. Je teba vSak mit na eteli, Ze pi postupu reversal nematginou pilot k dispozici zadnou
radionavigani informaci a proto musi neustale vyhodnocovanhek vtru a v i n mu

provadt opravy, aby co nejpsnji dodrzel publikovanou tra
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Obr. 2: P iblizeni NDB na letiSti Praha — Kbely [3]

Vychozim bodem pro postup reversal je obvykle NDB na sedifvéhm R publikovanou
vyjimkou tvrtém [4]) kilometru. V mist tohoto zaizeni postup vyZzaduje buvychyleni
letadla do postupu reversal tak, aby se po jeho dekvmusadilo ve smiu p iblizeni jest p ed
FAF a nebo nazuje pimy let od NDB (outbound track), vyjaeshy asem, a pak teprve postup
reversal. Je to proto, aby se letadlo po navratu dousmibliZzeni (inbound track) nedostalo z
FAF a tudiZ nad rovinu sestupu. Délka letu odzami je stanovenasem rzn pro jednotlivé
kategorie letadel nebo pro jejich dvojice. Vysledkem je, taglla budou po dokoeni zataky
nachazet d FAF, tedy pod rovinou sestupu.ikbad dalSiho prb hu sestupu je uveden
v obr. 3. [3].
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Obr. 3: P iblizeni NDB na letisti Praha — Kbely, vedeni ve vysce [3]



2  Avionické vybaveni letadel provozovanych letectvem AR

Palubni vybaveni je nezbytnou sésti pro poskytovani, tj. ffem, zpracovani a zobrazeni,
radionaviganich informaci, které umoji let i za nepiznivych meteorologickych podminek,
a jeho instalace na letecké technice takéujar potebu a vyuZiti pozemnich stanic
radionaviganich prostedk .

Na letadle jsou zabudovany navigap istroje, jako je ukazatel un&ho horizontu, vyskonn,

p i ny sklonomr, gyrokompas a magneticky kompas. A dale radionawigzaizeni, kterym
je pijima signalu VOR (VHF Omni-Directional Radio Range) a ILS (lmstent Landing
System), automaticky radiovy kompas -{ima signalu NDB, GNSS (Global Navigation
Satellite System) pro fjem signalu z druzicové navigace, odpovidakundarniho radaru a
p ijima DME (Distance Measuring Equipment). Z uvedeného radionavilga vybaveni
musi byt letadlo vybaveno kombinaci alespiwou t chto zaizeni.

V nésleduijici tabulce 1 je uvederepled pouzivané vojenské letecké techniky na jednotlivych

leteckych zakladnach AR a mozny zpsob navigace, podle toho, jakyijpma je na letadle

zabudovan.
! mn
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Tab. 1: Avionické vybaveni provozovanych letadel




3  Moznosti eSeni pistrojoveho p iblizeni na letisti A R
Soupravy dlouhovinnych vysila nesmrovych radiovych majak byly na letecké zakladny
A R instalovany koncem 20. stoleti a v sasné dobjsou za svoji technickou Zivotnosti a tak
i dalSi moZnou provozuschopnosti. Taést se zabyva moznostregeni navigace po ukoeni
innosti tchto nesmrovych radiomajak, kde bude eSena potba jejich zastupitelnosti
p edevsSim v navigaci letistni, tj. ipedeni letadla k danému letisti a naslednélizeni na
p istani. Pi tom je nezbytné brat v Gvahu, vipad pozemniho vybaveni, jakymi prostiky
disponuje nejen armadaeské republiky, ale i celaeska republika, s ohledem nignitost
terénu, ktery kvli moznostem Séni radiovych vin ovlivuje dosah radionavigaich
prostedk a tim i jejich pouziti. V dpad palubniho vybaveni jedba porovnat vyuZzitelnost
radionaviganich prostedk u jednotlivych typ letadel a jejich zastoupeni v podgbijima
a indikator na palubach letadel. Z toho vyplyva, Ze pokud letadlo neni eylmamapikliad
automatickym radiovym kompasem pro indikaci KUR, nenigim zachovavat ani budovat
nova stanovist nesmrovych radiovych majak DalSim dlezitym faktorem pro posouzeni
mozné nahradyi zachovani navigace NDB-ARK je vyuZiti této navigace v zashréch
misich, kterych se letadla @stni.

3.1 P iblizeni NDB s vyuzitim jednoho radiomajaku

Pro letist A R, tj. velikosti regionalniho letiStie vhodné zachovat jediné stanoviBIDB a
nasledn navigani informaci vhodn kombinovat s rkterym z dalSich systém napiklad
DME. Pi instalaci jediného radiomajaku pouZzitelného z oboursm iblizeni odpada nutnost
udrzby vzdalenych stanoviSu n kterych letiS dokonce z obou sm p iblizeni. Z hlediska
ekonominosti je nutno posoudit i podstatnou vyhodu nizkychizowacich a provoznich
naklad na nesmrovy radiomajak. DalSi vyhodou je i v s@sny nezdjem o vysilani v pasmu
dlouhych a skdnich vin, ve kterém tyto majaky pracuji. Kladsro takové eSeni psobi i
vybavenost letadel, kdy jsou tatot$inou vybavena ARK. A také preferovani navigace ARK
posadkami letadel. kladem takového pouZiti jeiplizeni NDB na brnnském letisti (LKTB),
viz obr. 4.
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Obr. 4: Postup p istrojového p iblizeni s jednim NDB na letiSti LKTB [3]

3.2 P istrojové p iblizeni pomoci radarového vektorovani

Radarové vektorova je v sasné dob jednou z metod fstrojového pblizeni, nkdy
dokonce v rezimu NPA-V (Non-precision Approach-Vertical guidankdy, je jako zdroj
naviga ni informace pouzit okrskovy radar TARjpadn SRE. Jedna se o pasivni gpb, kdy
posadka letadla vyuziva informacieganou idicim v ramci poskytované letové provozni
sluzby.

Radary, jak pesné pblizovaci radary PAR (Precision Approach Radar), tak okrskové
p ehledové radiolokatory SRE, jsou nezbytnym pozemnim vybavenim i$éicketpro
zabezpeeni letového provozu. Kazdé letadlo musi byt vybaveno alefgmmou radiovou
stanici, kter4d zabezpae spojeni mezi posadkou letadla a pozemnim personéEmi
letového provozu aidici tak mze vést letadlo podle zobrazeni radiolakah informaci a

m Ze ho vést &sten i ve vySce vyuzitim informace o vySce poskytované v odgiov
sekundarnimu radaru.

Hlavni nevyhodou této metody navedeni letadla do prostoru letifsledné predeni do
kursoveé roviny na fiblizeni na pistani je zavislost posadky letadla na radaroviéilasim, ktery
danému letadlu musi prostnictvim radiové stanice gdat potebné informace k dokoeni
letu. Zavislost na radarovéndicim s sebou nese nevyhodu malé kapacity tohoto systému,

radarovy idici v ur ittm asovém okamziku dokaze obslouzit pouzetyapo et letadel.

&



3.3 Navigace pomoci VKV vSesmového radiomajaku VOR

P iblizeni VOR/DME (viz. obr. 5) adime mezi pbliZzeni pistrojova, nebo neposkytuje
pilotovi stalou informaci o vySkové poloze letadldhbm Useku kon@ého piblizeni, tj. neni
k dispozici elektronickéa sestupova rovina. Pilot umibpin vyhodnocovat svoji polohu, a
Vv i ni provadt opravy, pouze psm rovém vedeni letadla. VySkowkontroluje pilot svoji

polohu pomoci vysek, publikovanych ve stanovenych fixech v pu koneného piblizeni.

Obr. 5: P iblizeni VOR/DME na letisti LKPR Praha — Ruzyn [3]

P i p eletu nad zazenim VOR se dostava letadlo do sektoru, ve kterém je signalnésily,
deformovany, nehomogenni a tedy nespolehlivy, coz se projevi daoti vychylkami
ru i ky indikatoru. Tento sektor je nazyvan kuzelem nespolehlivé indikace.

Usek stedniho piblizeni zaina v IF a koni ve FAF. Smr st edniho piblizeni je totoZny se
sm rem koneného piblizeni. Ochranny prostor se rozg§e v mist VOR z celkové Sky 2NM
(3,7 km) az na urovelF pod uhlem 7,8°. Ochranny prostor je ro¥mozd len na primarni a
sekundarni. V primarnim je MOC = 150 m (Minimum Obstacle Cleagp v sekundarnim se
MOC snizuje od vnini hrany k vnjsi ze 150 m az na 0 m.

Usek koneného piblizeni zaind ve FAF a kori v bod MAPt. V pipad vyoseného
p iblizeni, tedy kdy je VOR instalovan mimo osu drahyzmtra kone ného piblizeni svirat

s prodlouzenou osou drahy uhel maximdlo®©. [1]



Je teba podotknout, Ze pozemni stanice VKV vSesweho radiomajaku VOR nebyli a nejsou
armadou eské republiky provozovany, i kdyZz nakterych letadlech jsou zabudovany
kombinované navigai pijima e signal VOR/ILS/MKR. Takovy zpsob by znamenal
z izeni novych stanovi$ nakupy novych majaka pid leni jiz tak petizeného kmitaového

pasma, avSak bez velkého kvalitativniho posunu v systémech NPA.

3.4 Vyuziti druzicové navigace GNSS pro pistrojova p iblizeni

Vzestup vyuziti druzicovych navigaich systém s sebou nese i postupnou aplikaahto
systém v letectvi. Pouziti druzicovych navigsich systém v etap p iblizeni na pistani a

p istani (pistrojovych i pesnych pistrojovych) pedpoklada vyeSeni dostupnosti a integrity,
kdy za tyto parametry odpovida provozovatel leti$t poskytovatel letovych provoznich
sluzeb. Pimou pouzitelnost, tj certifikovatelnost GNSS systéminese az plné openai
nasazeni evropského systému GALILEO pomoci Koniesluzby (Commercial Service CS)
—na rozdil od sluzby z&kladni vyuziva jedalSi dva signaly. Tyto signaly jsou chrag diky
komer nimu kédovani, které budi&zeno poskytovateli sluzeb a budoucim Galileo operatorem.
P istup je kontrolovan na urovniipma e, kde se vyuziva fstupového klie. V oblasti obrany

z ejm ive ejn regulované sluzby (Public Regulated Service PRS) — duwavaifé signaly, s
kontrolovanym pistupem a dlouhodobou podporou, emé pro statem vybrané uZivatele,
p edevSim pro bezprostni sloZzky statu [6].

Podstatnou vyhodou druzicové navigace je neomezena dostupijiost pignalu v malych
letovych vyskach a jeji vysokagsnost. V uzivatelském systému lze vyuzit i vice GNSS
najednou.

Druzicové systémy prozatim nejsou ptrertifikovany pro poeby letectvi ve vSech fazich letu.
Jejich vyuziji je mozné pouze jako informativni a je nutno systéimyicové navigace
zélohovat jinym naviganim systémem, ktery zaroveoskytuje sledovani a zaznamenavani
GNSS signél. U systtmu GPS a GLONASS #e byt pesnost umysin zhorSena
provozovatelem, a to bezquchoziho varovani (nape form NOTAMu — Notice to Airmen).
GNSS systemy GPS (GLONASS) pouzitelné ve faibliZeni na pistani jsou tyto rozsny o
satelitni, palubni, ppadn pozemsky segment (S-BAS, A-BAS, G-BAS). Pro navigaci v okoli
bodu IAF (Initial Approach Fix) postaje rozSieni palubnimi systémy, nicmépro konené

p iblizeni je vhodné pro pstrojova piblizeni vyuzit alespo rozSieni S-BAS. Systémy

s pozemskym roz&nim jsou certifikovatelné i pro gsné pistrojoveé piblizeni.

GNSS systémy s rozéhim S-BAS jsou certifikovatelné nejen pro klasickéstpojovée

p iblizeni (NPA — Non-precision Approach) skpizenim typickym pro tuto kategorii, tj.



klesani do MDA (Minimum Decision Altitude) a naslednym vodorovnytenteaz do dosazeni
MAPt (Missed Approach Point), ale jsou pouzitelné i pro metoiilipeni CDFA (Continuous
Descent Final Approach). Tato ovSenegpoklada vertikalni vedeni letadla APV (Approach
Procedures with Vertical guidance) S-BAS, nebo pouziti baraského vySkomru v
procedue APV BARO. Zakladnim mdpokladem pro takové iplizeni je zpracovani a
zobrazeni navigai informace podobné @snému gdstrojovému piblizeni — zobrazeni na
k iZovém indikatoru CPI (Cross Point Indicator). Avionické systémetaallech A R toto (az
na vyjimky) prozatim neumoaiiji.

V sou asné dob je mozno na letiStich AR publikovat postup fblizeni GNSS v rezimu
p istrojového piblizeni NPA, ovSem je nutno zhznit odpovdnost provozovatele letiSt
poskytovatele letovych provoznich sluzeb za naviganformaci GNSS. Jako fklad GNSS
p iblizeni v rezimu NPA, vhodného pro leti#& R, je na obrazku 6 uvedendlgizeni GNSS
na letisti LKTB.
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Obr. 6: RNAV GNSS p iblizeni na letisti LKTB [3]

6 Zavr
P istrojova piblizeni v rezimu NPA jsou nejpouzivggimi zp soby piblizeni IFR v letectvi.
Z celé Skaly gstrojovych metod pblizeni je nutno zvazit takova, ktera jsou vhodna pro

vojenska letist o velikosti letiSt regionalniho vyznamu, s jednou vzletovou #stavaci



drahou, systémem vizualniho,igirojového a gesného gstrojového pblizeni I. kategorie.

Pro takoveé se nejlépe jevi kombinac&alika p istrojovych piblizeni, tj. piblizeni s jednim

NDB, dopln nym m i em vzdalenosti DME a jblizenim GNSS, se satelitnim roziim S-
BAS (EGNOS).
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Resumé:

M eni vzduSnych tlakvzdy patilo mezi nejdlezit jSi m eni, kter4 na kazdém typu letadla
slouzi pro zajiStni bezpeného letu. Jakékoli selhanichto m eni je potencialnim zdrojem
leteckého nessti. Pomrn nedavna tragédie letu 447 Air France z brazilského Sao Paula do
Paize v roce 2009i starSi pipad letu Aeroperu 603 Peruanskych aerolinek z Limy do
Santiaga de Chile z roku 1996 tento fakt unugic Tento lanek pojednava o demonstratoru,
ktery umoZuje simulaci bZného provozu aerometrickychigiroj v etn simulace chyb

zp sobenych poSkozenim snimaciho prvkp ivodniho potrubi, které se e v redlném

provozu stat.

1 Uvod do problematiky m eni vzdudnych tlak

M eni zékladnich aerometrickych veti jako jsou vyska, vertikalni rychlost, rychlost letu
popipad Machovo islo je velmi dlezZité, jelikoZ bez velin zobrazenych na aerometrickych
p istrojich se pilot letadla neobejde. VSechny aerometrickéimgjsou zaloZzeny na snimani
vzdusnych tlak pomoci pitot-statického systému, jehoZppdné selhani ma za nasledek
nespravnou indikaci thto udaj. Abychom pochopili jakym zpobem jsou tyto veliny
ovlivh ny je poteba vyjit z princip funk nosti jednotlivych pistroj a pedevsim z jejich
cejchovacich rovnic. Pro jednoduchost uvazujme pouze o dvou zékladisichjjch a tmi

jsou rychlomr a vySkomr.

1.1 Vyskomr
Barometrické vyskonry jsou pistroje slouzici k meni vysky letadla na zakladsnimani
statického tlaku vzduchu. Zavislost mezi statickym tlal@ginvzduchu a vyskouH definuje

~-mezinarodni standardni atmosféra“ (MSA). Principielni schéma tumkgkomru je uvedeno



na obrazku .1.Do pouzdra gdstroje je prosednictvim tlakovych hadic veden staticky tlak
vzduchu od snima statického tlaku.

Tento tlak psobi na tzv. uzaenou tlakomrnou krabici. V dsledku p sobeni statického tlaku

v prostoru pouzdra fstroje je tlakomrna krabice stlaena dovnit ve smru osy symetrie
kolmé na rovinu membran. Se tSujici se vysSkou staticky tlak vzduchu klesa a krabice se

p sobenim své pruznosti vraci do svéheqaniho stavu, vykazuje tedy pohyb sem ven.

vnitrni objem
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N

mechanizmus
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tlakomerna krabice pouzdro piistroje

Obr. 1: Principialni schéma vySkomru

P i pohledu na cejchovaci rovnici je patrné, Zespizujicim se tlaku jwad ného do pouzdra

p istroje dochazi k nastu zobrazované vysky.

H=-Toxg- Po 41 (011000 (1)

1.2 Rychlomr

Rychlomry jsou letecké pstroje slouZici k meni rychlosti letu. Rychlost letu v ipad
aerometrickych rychlomr definuje rychlost letadla vzhledem k okolnimu predt letadla,
tedy k okolnimu vzduchu. Aerometrické rychlam vyhodnocuji tuto rychlost na zaklad

porovnavani celkového a statického tlaku. Jednd se v podiifatenciélni tlakomry



vyhodnocujici vzajemny vztah mezi celkovym a statickym tlakktery interpretuji jako
p isluSnou rychlost. Na obrazkw2 je naznaen schematicky princip meni vzdusné rychlosti

a jeho zapojeni do pitot-statického systému.
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Obr. 2: Principialni schéma rychlom ru a pitot-statického systému

Z hlediska cejchovaci rovnice postaro poteby tohoto lanku pouze rovnice pro indikovanou

a skutenou rychlost v nestlételném prostedi.

v = [24Pc- Pu) v = |24Pc - Pu) 2), (3)
ry Iy

Zde je na prvni pohled patrné, Ze tBujici se rozdil mezi statickym a celkovym tlakem vede

ke zvySovani zobrazovanych rychlosti.

1.3 Mozné zavady
Nespravna innost pitot-statického systému a s ni spojené chyby indikawenagickych
p istroj je mozné popsat pro kazdyigtroj zvIas.



V pipad vyskomru je diky jeho jednoduché konstrukci situace pom jednoducha. P
zablokovani potrubi statického tlaku bude vySkomkazovat p klesani i stoupani stale
stejnou vysSku. R vzniku netsnosti potrubi statického tlaku zalezi na tom, kde tatsnest
vznikne. Pokud dojde k porusensmosti potrubi statického tlaku mimoeflakovou kabinu,
bude velikost statického tlaku ovlivima pouze obtékanim letadla, a tedy jen relativialo.
Pokud vSak dojde ke vzniku nehosti v potrubi uvnitp etlakové kabiny, pak bude tlak
vzduchu z kabiny ovlivovat m eni vySky podstatnvyznamnji. VySkom r bude indikovat
mensSi hodnotu vySky oproti spravné hodnot

Na rozdil od vySkonru, je u rychlomru situace vyraznslozit jSi, nebo musime uvazovat i
kombinace chybovych stayednotlivych tlak . Chyby indikace rychlonru pi zavad pitot-

statického systému jsou proto uvedeny v tabulte

Systém celkového

Udalost Systém statického tlaku tlaku Oba systémy
indikovany tdaj se p  [indikovany tdaj se p | o ouany 191 Je P
Ucpani potrubi stoupéani/klesani stoupéani/klesani om npéch rvehlosti
snizuje/zvysuje zvysuje/snizuje konstamm,y
Net snost potrubi indikuje se nulova
mimo p etlakovou |bez podstatného efektu ) indikuje nulu

kabinu rychlost

je-li tlak v kabin
Net snost potrubi |, .. . . |vy8&i/niz&i
uvnit p etlakové

kabiny

|ndv|ku1e,men3| rychlost celkovy, pak indikuje |indikuje nulu
nez spravnou | o luts

spravnou

Tab. 1: Chyboveé situace u rychlomru

Pro dokresleni vaznosti popiSme situaci, kdy dojde k zablokovaniketati systému. Jak
tabulka doklada, ve stoupani bude rychlomykazovat nizSi a v klesani vySSi hodnotu
rychlosti, nez je skut@a. V klesani gd pistanim, kdy je pilot velice blizko pkazek a
upravuje rychlost letu na hodnotu, ktera je jen cca 1,2 nasobku padbl@stiyan Ze Spatna
indikace vysoké rychlosti nutit pilota dale snizovat rychloss|Bdky takovéhoto panani jist
neni nutné hluboce rozebirat.

Vzhledem k tomu, Ze na demonstratoru je pouZzit i variometteme vyet chyb doplinit

i 0 typické chyby tohoto systému. Zde zablokovani potrubi statickéko ma za nasledek
indikaci nulové vertikalni rychlosti. Pporuseni tsnosti potrubi statického tlaku bude indikace
variometru zatizena relativnmalymi chybami @ zm nach rychlosti letu, pop pi

manévrovani zpsobenou obtékanim letadla. Pam podstatné ale je v fpad vzniku



net snosti, velmi prudka a kratkodoba indikace mm rychlosti stoupani/klesani, ktera v

p ipad, Ze je zpozorovana okamzihformuje pilota, Ze systém snimani tlakefunguje.

2 Demonstrator zavad

Celad konstrukce demonstratoru vychazela z toho, Ze je k dispozimi peesny zdroj
vzdusnych tlak, tedy tlaku statického a celkového, kterym je mozno nastavit akwp tla
libovolnou hodnotu a sestava kontrolniclisgroj . Demonstrator pak ke své funkci pefiuje
pouze sadu [pstroj , které budou ukazovat chybné Udaje podle typu zvolené chyby a systém
vyvolavani jednotlivych poruch.

Aby nedoslo k poSkozeni generatoru tlgk systém doplm o tlakové lahve, které jednak
umoz uji ochranit zdroj tlaku a zaroveumoz uji omezen simulovat vnitni objem celého
pitot-statického systému. Cely systém je pak na vhodnych midtgth n soustavu ventil

které jsou zapojeny tak, aby uma¥aly simulovat poZzadované chyby. Blokové schéma celého

systému je uvedeno na obrazka.

Py Tlakové lahev % f‘

B
X [ ] | statického tlaku P '
Zdroj -
tlaku —
Tlakovd lahev
P . :
< I celkového tlaku e % %{ d
J—
O W&

Kontrolni aerometrické Aerometrické pristroje
pfistroje

Obr. 3: Blokové schéma demonstratoru

Prvni dva ventily z levé strany jsou eny pro pipojeni i odpojeni zdroje tlaku. DalSi ventily
jsou ur eny k pipojeni i odpojeni testovanych {stroj od kontrolnich pistroj a tlakovych
nadob. Tento krok umo#je simulaci ucpani pitot-statické trubice a tedy pokud bedenmnit
tlak na vstupu, hodnota na kontrolnichisgrojich se bude mmit, ale na testovanych gtane
beze zmny. Posledni ventily jsou ueny pro pivedeni statického tlaku z okoli, diky tomu je
mozné simulovat poSkozeni potrubi statickéhcelkového tlaku.

Shrnutim vSech moznosti ndm tento systém umjezsimulovat spravnou funkciigtroj za
letu, ucpani vstupu statického nebo celkového tlaku a poSkozeni pdttibkého nebo

celkového tlaku, samogjm také umoZzuje kombinace vSechdhto moznosti.



VSechny asti laboratorniho jjpravku jsou umisny do krabice o rozmech cca 250x350x180
mm. Ve viku krabice jsou vyfrézovany otvory pro umistjednotlivych aerometrickych

p istroj a vyvrtany otvory pro pojeni ventil . Z levé strany jsou otvory pro konektory
statického a celkového tlaku od kalibného systému a na zadnim panelu jsou umysstejné
konektory pro ppojeni kontrolnich gdstroj , které nejsou soadsti demonstratoru. Do

vnit niho prostoru jsou pak umisty improvizované tlakové lahve a systém hadic. Pohled na
elni stranu a pohled do Utrob demonstratoru je na obrazku

Obr. 4: Demonstrator zavad pitot-statického systému

Nejv tSim uskalim vyroby demonstratoru se nakonec ukazaly leypopsStci ventily, které
p estozZe jsou vyralmy pro petlakovou techniky a nty by tak byt schopny poradit si s tlaky
b Zn pouzZivanych uvnitaerometrickych pstroj dostaten net sni. Zjevn se u petlakové
techniky poita se ztratami na vedeni a s jejichipznym dopl ovanim cestou kompresoru.

Tento zpsob je ale pro gsna m eni aerometrickych dat neda tolerovat. ¢ problémy

Obr. 5: Celkova sestava pro m eni na demonstratoru



spojené s hermetiosti celého systému se ale paddademonstrator dsgn sestavit a ovit

funk nost pi jednotlivych typech zavady systému tlak

Paraleln s demonstratorem vznikl i koncept softwarové podpory, kde Ize proghdobnou
simulace i porovnavat skutenost s matematickym modelem. Tyto hodnoty nebudou vzdy
stejné, jelikoz dstroje jsou kalibrované pro provoz na letecké technice a pgidiépktnim a
jinym zm nam, naopak vypdy v programu jsou vzdy za ideélnich podminek podle
mezinarodni standardni atmosféry.

Do budoucna by programovast mla byt rozSiena a doplma o modelovani chovani nejen
samotnych gdstroj , ale i celého pitot-statického systému a zavislosti ikkgal vnit niho

objemu, viskozity vzduchu v systému apod. na indikované udaje.

3 Zav r

Jak lanek ukazuje je v fppad n kterych chyb pitot-statického systému mozné tyto chybné
stavy odhalit a pzp sobit svou naslednounnost takovym zpsobem, aby bylo mozné s
letadlem UspSn p istat. Vytvoeny demonstrator je jednim z moznychagb jak si nazorn
ukazat chovani systému reni vzdusnych tlaka jakym zpsobem jsou zobrazené vefy

r znymi typy zavad a chyb ovlivny.
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Resumé:

lanek se zabyva moznostmi vyuZziti modernicimpslovych senzorpro m eni mnozstvi
paliva na letecké technice. Na letecké technice se pouziedgysim dvskupiny palivonr
zaloZzené na meni vysky hladiny — plovakové palivagna kapacitni palivonry. V posledni
dob se na palub letadel zaaly pouZivat také ultrazvukové palivajm NaSe praktické
experimenty se proto zabyvaji moznosti vyuziti ultrazygko€OTS senzorpro m eni
mnoZstvi paliva v nadrzi malého letounu.
The article deals with possibilities of utilization of modern stdal sensors for aircraft fuel
guantity measurement. In aircraft technology, there are espetmd\groups of fuel quantity
meters based on measurement of fuel level — float level searsbicapacitance level sensors.
Ultrasonic fuel level sensors have been introduced onboard recentlypr&uaiical experiments
deal with possibilities of COTS ultrasonic sensors utimator fuel gauging inside small

aircraft fuel tank.

1  Uvod

V pr myslu se pro meni vysky hladiny pouziva mnohem vice gpb m eni, pi emz
pedmtem m eni nemusi byt pouze vySka hladiny kapalin, ale i sypkyckk.lat
V pr myslovych aplikacich je roviz kladen velky draz na pesnost m eni kv li velkym
objem m nadrze, kde i maléd chyba zrané vysSky mze zp sobovat velkou chybu celkového
objemu. Nejrozsen jSi zp soby m eni hladiny tekutin jsou zaloZzeny na mechanickém
(plovakové, vibrani), hydrostatickém, elektrickém (kapacitni a vazni) a bezkontaktni
principu (optické, radiani, ultrazvukové a mikrovinné).lanek je zam en na bezkontaktni

m eni pomoci ultrazvuku, které pamezi moderni, sné a levné metody [1][2][3].



Letecké palivomry musi byt konstruovany tak, aby odolaly vSem f@apvym provoznim
podminkam. S rostouci vySkou letu klesa atmosféricky tlak, hustota, teplotavanrellikost
vzduchu. Mechanicka konstrukce apgvn ni senzoru i ukazatele musi bytizp sobeny
zm nam polohy letadla v prostoru agmbeni mechanickych sil bem letu. Samotny senzor
umist ny v nadrzi musi odolat chemickymidk m paliva. Zakladni metodicka chyba rani
vySky hladiny vznika p zm néch polohy letadla aipp sobeni zrychleni, kdy vySka hladiny
neodpovid4 skuteému objemu paliva. Rlavnd metodicka chyba je danagevsim zmnami
teploty, které maji vliv na mené palivo (objem, permitivita, rychlostéi zvuku). Fistrojova
chyba palivomr je dana pedevsSim znmnami teploty, které maji vliv na na vyhodnocovaci
obvody (mechanické i elektricke) [4][5][6][7].

2  COTS ultrazvukové snimae hladiny

Zvuk je mechanické vimi v latkovém prosedi, které je schopno vyvolat sluchovy vjem.
Frekvence tohoto vimi, které je lov k schopen vnimat, lezi v intervalulgizn 20 Hz az 20

000 Hz. Mechanické vimi mimo tento frekvemi rozsah sluchovy vjem nevyvolava,

a proto je ultrazvukové vimi v pdsmu od 20 kHz do 1 GHz pro lidské ucho neslysitelné. Pro
ultrazvuk plati stejné fyzikalni podminky, a tedy i stejnyenaticky popis jako pro zvukové
viny. Zvukova vina je dana periodickym sttwanim a rozpinanim hmotného presi,

vV n mz postupuje rychlosti zavislou na okamzitych fyzikalnich podneimkRokud zname
rychlost Sieni zvuku (c) aas pichodu odrazeného zvuku od cile (t),zeme dopaitat drahu

mezi vysilaem zvuku a cilem (d):
d= c><£ (1)
>

Rychlost Sieni zvukovych vin zavisi na prosti, kterym se vina i PestoZze se jedna
o z&kladni vlastnost materialu, rychlost zvuku sairp i zm néch okolnich podminek (teplota,
tlak a vihkost). Rychlost &ni zvuku v tekutinach je obecdana Newtonovou rovnici, ktera

udava vztah mezi hustotou plyny @& modulem objemové pruznosti (K) [8][9]:

JE )

Newtonovou rovnici dale upravil Laplace, kdy pro adiabatické kngtynodul objemové

pruznosti idealniho plynu dan samem tlaku plynu (p) a bezrozmmym adiabatickym



indexem, respektive Poissonovou konstantgu Dosazenim ze stavové rovnice idealniho
plynu transformuje rovnici (2) do tvaru (3), kde vystupuje plynova lkonat(R), molarni

hmotnost plynu (M) a absolutni teplota plynu (T):

Czﬁzg 3)

Pro nepilis velky tlak plynu Ize rovnici (3) transformovat na tvar (4), kgstupuje zakladni
tlak (p) a hustota (o) plynu pi teplot 0 °C a teplota plynu (t):

[P gt
c gro 1+_|_0 (4)

Praktické experimenty byly provéaay v plastovych nadobach, ve kterych byla ema vyska
hladiny paliva. Prvni meni byla provadha v mensi valcové nadalp i dalSich m enich byla
pouzita vtSi nddoba (kanystr) umodjici realizovat nejen ultrazvukové neni vysky hladiny,

ale i srovnavaci kapacitni neni vysSky hladiny. Ultrazvukova sonda byla unist na hornim
krytu nadoby, pestozZe se tato varianta detekce hladiny paliva nedogeruzhledem k wSi
arovni potebné energie pro &ni vin v plynném prosedi.

Termin ,Commercial off-the-shelf* (zkratka COTS) se pouZpré produkty, které jsou
typizované a ppravené k prodeji bez nutnostiizp sobeni pozadavkn zakaznika. Nalézt
levnou, spolehlivou a dostupnou programovatelnou platformiembyt pro uZivatele
skutenou vyzvou, protoZze trh je doslova zaplaverznymi typy desek aip . DneSni
nejrozSien jSi a také nejlevnsi je platforma Arduino.

Arduino je otevenda elektronicka platforma zaloZzena na jednoduSe pouzitelném hardwa
a software. Arduino je ueno pro kazdého, kdo chce vytgt interaktivni projekty.
Pravd podobn nejrozSien jSim typem je Arduino Uno, které je roun pouzito v naSem
ultrazvukovém palivonru. Arduino Uno je vyvojova deska s mikroprocesorem ATmega328P,
ktera ma 14 digitalnich /O pin (6 Ize wvyuzit jako PWM vystupy),

6 analogovych vstup 16 MHz taktovaci oscilator, USB konektor, napajeci konektor, ICSP
hlavici a resetovaci tldko [10].

Jako ultrazvukova sonda byl zvolen modul HC-SRO04, ktery je vybaven ultrazyukov
vysila em, pijima em a dalSimi obvody pro zpracovani signalu. Modul vysila ultrazwukov
signal o frekvenci 40 kHz, pima odrazeny signal a mi as mezi vyslanim a getim signalu.

Modul je schopen mit vzdalenost od 2 centimetdo 3 metr [11].



Obr. 1: Ultrazvukovy modul HC-SR04 a polohova chyba m eni

Ultrazvukovy modul maty i piny - VCC pin pro napajeci nap +5V, GND pin pro pipojeni
zem , vstupni TRIG pin pro inicializaci piezoelektrickéhomnhe a vystupni ECHO pin pro
m eni Siky impulsu. Funkce modulu jézena Arduino deskou, kdy TRIG pin je aktivovan na
5 mikrosekund a ultrazvukovy vysilaysila vysokofrekvemi puls. V okamziku zachyceni
pulsu ultrazvukovym pjima em je Sika impulzu na pinu ECHO ppo tena na vzdalenost.
Mezi nevyhody p pouziti samostatného vysik a samostatnéhoijma e pati samotna
geometrie takovéto sondy, kdy dochazi k polohové chyb eni cile. Tato chyba je
zapi in na uhlem dopadu a odrazu od cile. Pro eliminaci této chybyge et vzdalenost

opraven uzitim Pythagorovy ty.

Obr. 2: Letecké kapacitni palivom ry typu LUN



MnozZstvi paliva bylo bhem praktickych experimentovn Z m eno referemim kapacitnim
palivom rem. Tento referemi kapacitni senzor byl vytven z leteckého palivormu LUN (viz
obr. 2) odstramim kompenzani kapacity a veSkeré elektroniky tak, Zestaly pouze dv
koaxialni valcové elektrody (vyska 270 mm, )& pr m r 42 mm a vnitni pr m r 40 mm).
Kapacita tchto koaxialnich valcovych elektrod potom zavisi na vySce elektrqd/it)nim
(@ a vnjSim prmru (b) elektrod, vySce hladiny paliva (F), permitivivakua (o)

a relativni permitivit paliva () a vzduchu ():

~ e;F+e(L- F)
C=2p8 —— ©)

Ze vztahu (5) Ize vydedukovat, Ze kapacita senzoru (C)jeopam rna vySce hladiny paliva
(F) a relativni permitivit paliva (f). Pokud se relativni permitivita paliva povaZuje za
konstantni veliinu nezavislou na teplotnich zmach, je chyba meni mnozstvi paliva typicky
+6 % [4][12].

3  Charakteristiky senzoru

Pro vytvoeni idicich instrukci mikroprocesoru je pouZzit programovaci jazyk Arduino
zaloZeny na jazyku Wiring. Tento program pouzivhlavni asti — syntaxe (\etn operétor),
prom nné a funkce. Kliovou funkci programu pro ovladani ultrazvukového modulu HC-SR04
je funkce pulseln(pin, HIGH), ktera poiphodu Urovn HIGH na dany pin spusti nmeni asu,

po pichodu arovn LOW m eni asu ukoni a vyhodnoti Sku pulsu v mikrosekundach.
Vypoet m ené vzdalenosti je potom proveden podle vzorce (1)
a Pythagorovy My. Rychlost Sieni zvuku byla nastavena na konstantni hodnotu 343,64 m/s
odpovidajici rychlosti zvuku v suchém vzduchu feplot 20 °C. Nam ené hodnoty
vzdalenosti (16 a pozf 32 hodnot) byly prm rovany a zobrazeny na LCD displeji.

Valcova nadoba o vySce 280 mm arprru 60 mm s milimetrovym mitkem byla pouzita pro

zm eni statické charakteristiky ultrazvukového palivom Ultrazvukovy modul HC-SR04
byl umistn na viku nadoby v ose symetrie valce. Milimetroveé itko bylo pipevn no

od horniho okraje nadoby tak, Ze vysSka plynového sloupce od hladinyrikapgla m ena
velmi jednoduSe. Ve spodrasti nadoby byl umish ventil pro vypousni kapaliny. Pro prvni
experimenty byla zvolena voda misto palivaedevsim z dvodu bezpen jSi manipulace

s kapalinou.



M eni statické charakteristiky ultrazvukového palivombylo limitovano minimalni mici
vzdalenosti modulu HC-SR04 (20 mm) a unrigh vypustného ventilu (230 mm). Vstupni
hodnoty hladiny kapaliny byly nm ny po 2 milimetrech, p emz byly zaznamenavany
maximalni a minimalni vystupni hodnoty vzdalenosti zobrazované&madispleji. Srovnani
nam ené statické charakteristiky s teoretickou je zobrazeno vlevobna3. Na ose X je
vynesena hladina vody v milimetrech (mno od horniho okraje nadoby) a na ose y nana
vzdalenost v milimetrech. Relativni chyby seninod -8% do 6%.

Pro srovnavaci meni ultrazvukového a kapacitniho palivamn byly dv valcové trubky
vysoké 280 mm o pm ru 60 mm umisiny do plastového kanystru,ipemzZ jeden valec byl
vyhrazen ultrazvukovému palivomu a druhy kapacitnimu palivomu. Pro experimentalni
m eni bylo pouzito letecké palivo s ozeaim F34 v kédu NATO, vojenska verze Siroce
pouzivaného leteckého petroleje JET Al (relativni permitivita 2@@)atek milimetrového
m itka byl opt pipevn n k hornimu okraji kanystru. Na spodrasti kanystru byl op

p ipevn n vypustny ventil.

M eni statické charakteristiky kapacitniho palivom bylo limitovdno vysSkou senzoru
(270 mm) a jeho pevn nim k horni asti kanystru - mici rozsah byl od 20 do 240 milimetr
Vstupni hodnoty hladiny kapaliny byly m ny po 5 milimetrech, p emZ kapacita senzoru
byla m ena pistrojem LCR bridge Rohde&Schwarz HAMEG HM8118 na kntitol kHz.
Srovnani namené statické charakteristiky s teoretickou (5) je zobrazeno vpravo na Nhr. 3.
ose X je vynesena hladina paliva v milimetrech gno od horniho okraje kanystru) a na ose y

nam ena kapacita v pikofaradech. Relativni chyby saimd -0.7% to 0.8%.

Obr. 3: Statické charakteristiky ultrazvukového a kapacitniho palivom ru



4 Vliv okolnich podminek

Hladina paliva se mi vzhledem k poloze a pohybu letadla. Pro simulaci viivu pololayliet
byl proveden experiment s ndklonem kanystru od 0 do 25°. Oba patiwdoyly umist ny
v kanystru, a podminky experimentu tak byly pro oba palivgretejné. Hladina paliva byla
vzdy nastavena pnulovém naklonu a teprve potom byl vZzdy nastaven pozadovany naklon.
Vstupni hodnoty hladiny paliva se mly po 10 milimetrech.

Relativni chyby zpsobené naklonem letadla jsou pro oba palivgnznazornny na obr. 4
vlevo (ultrazvukovy) a vpravo (kapacitni). Na ose x je vynebtadina kapaliny v milimetrech
(m eno od horniho okraje nadoby) a na ose y relativni chyby v procenteaimaihi,
maximalni a prm rné relativni chyby (v procentech) jsou uvedeny v Tab. 1.

Z vysledk je jasn z etelné, Ze néklon kanystru (letadla) gpbuje aditivni chybu meni jak
u ultrazvukového, tak u kapacitniho palivann Relativni chyby obou palivom rostou se
zvysujicim se naklonem, ale relativni chyby ultrazvukového palivegsou piblizn  20krat
vysSi. Vyrazné Spky v pr b hu relativnich chyb ultrazvukového palivora mohou byt
zp sobeny interferenci signalu smmym odrazem (primarni signal) a napym odrazem

(sekundarni signdl) od hladiny kapaliny.

: - Néaklon letadla

Palivom r | Relativni chyby 5o 10° 15 ° 50 ° 5
Min -0,69 -2,21 -1,47 -2,74 -0,35
Ultrazvukovy Max 8,67 5,14 9,43 11,93 22,48
Ave 1,66 1,48 2,40 4,17 8,19
Min -0,74 -0,79 -0,48 -0,28 -0,16
Kapacitni Max 0,10 0,17 0,29 0,48 0,73
Ave -0,07 -0,04 0,08 0,22 0,40

Tab. 1: Vliv ndklonu letadla

Palivo se mZe pi pohybu nédrze vinit a Splouchat, a timmit svou klidnou hladinu. Pro
simulaci vlivu mechanickych sil byl proveden experiment savifiim stolkem Bruel&Kjeer
4809. Podminky experimentu byly pro oba palivoyrrozdilné vzhledem k limitované zat
(hmotnosti zatze) vibraniho stolku. Frekvence vibraci byla nastavena v rozsahu od 10 do 200
Hz. Vstupni hodnoty hladiny paliva se nily po 10 milimetrech.

Relativni chyby zpsobené vibracemi jsou pro oba palivagnznazornny na obr. 5 vievo
(ultrazvukovy) a vpravo (kapacitni). Na ose x je vynesena hladapaliny v milimetrech

(m eno od horniho okraje nadoby) a na ose y relativni chyby v procenteaimaihi,

maximalni a prm rné relativni chyby (v procentech) jsou uvedeny v Tab. 2.



Vliv vibraci neni tak jasn z etelny, ale mZzeme vyvodit zaw, Ze nejvtSi chyby byly
nam eny pi nizkych frekvencich vibraci. Relativni chyby ultrazvukového palivenjsou

p iblizn 50kréat vyssi nez relativni chyby kapacitniho palivaim

Palivom r | Relativni chyby Frekvence vibraci
10 Hz 20 Hz 50 Hz 100 Hz 200 Hz
Min 0,00 -4,18 0,00 -2,27 -2,27
Ultrazvukovy Max 7,62 40,63 5,49 5,49 5,25
Ave 3,10 6,85 2,38 0,91 0,95
Min -0,11 -0,20 -0,09 -0,10 -0,10
Kapacitni Max 0,24 0,08 0,11 0,10 0,11
Ave -0,02 -0,06 0,00 -0,01 0,00

Tab. 2: Vliv vibraci

Pro simulaci vlivu okolni teploty byly povedeny experimenty s fiorkzduchem a zaltym
palivem. Podminky experimentu byly pro oba palivoynrozdilné, protoze bylo narné
dosahnout stejné teploty paliva a vzduchu. Mad ultrazvukového palivontu byla teplota
vzduchu regulovana horkovzdusnou pistoli od 25 do 65 °Cipag@ kapacitniho palivonru
byla teplota paliva regulovana vodni lazni od 10 do 50 °C. Vstupni hodnotgyh|zaliva se
m nily po 20 milimetrech.

Relativni chyby zpsobené teplotnimi vlivy jsou pro oba palivaimznazornny na obr. 6 vievo
(ultrazvukovy) a vpravo (kapacitni). Na ose x je vynesena hladapaliny v milimetrech
(m eno od horniho okraje nadoby) a na ose y relativni chyby v procenteéctmaihi,
maximalni a prm rné relativni chyby (v procentech) jsou uvedeny v Tab. 3.

Zvysledk je zetelné, Ze teplotni vlivy zobuji multiplikativni chybu meni jak
u ultrazvukového, tak u kapacitniho palivamn Relativni chyby ultrazvukového palivoro

jsou piblizn 5krat vysSi nez relativni chyby kapacitniho palivam

. . Teplota
Palivom r Relativni chyby 25 °C 25 °C 65 °C
Min -0,94 -4,27 -7,09
Ultrazvukovy Max 2,95 7,59 3,12
Ave 0,65 -1,21 -3,35

: - Teplota
Palivom r Relativni chyby 10°C 35°C 50°C
Min -0,44 -0,32 -2,29
Kapacitni Max 0,67 1,02 1,09
Ave 0,19 0,12 -0,39

Tab. 3: Vliv okolni teploty



Obr. 4: Relativni chyby zp sobené naklonem letadla

%%

Obr. 5: Relativni chyby zp sobené vibracemi

Obr. 6: Relativni chyby zp sobené okolni teplotou



5 Zav r

V lanku byla vyhodnocena moZznost vyuziti COTS ultrazvukového modulu HC-SR04
a programovatelné platformy Arduino Uno pro emi vySky hladiny paliva. Experimentalni
vysledky vedly ke kvantifikaci chyb meni pi vlivu okolnich podminek. Zmmy okolnich
podminek mly podobny vliv na chyb meni ultrazvukového i kapacitniho palivora. Zm ny
naklonu letadla jsou pinou aditivni chyby, teplotni znmy jsou pi inou multiplikativni
chyby a vibrace ovlivovaly m eni pedevsim g svych nizSich kmitatech. Relativni chyby
ultrazvukoveého palivonru byly piblizn 50krat vyssi (vibrace), 20krat vyssSi (naklon) a Skrat
vySSi (teplota) nez relativni chyby kapacitniho palivam

Klasicka metoda ,impuls-echo” vyuZivana nigad v dalkomrech nedoséahla stejnych
vysledk jako tradini kapacitni palivonr. Vyuziti COTS ultrazvukovych senzopro m eni
mnozstvi paliva vyZaduje poknté metody generovani signalu a také pokéo metody
zpracovani odrazeného signalu. Jednou z pdigoh metod mze byt vyuziti vice dvojic
vysila -p ijima souasn. Ultrazvukové m eni hladiny ovSem neni pouze o navrhu softwaru,
ale také o navrhu hardwaru.

NejlepSim vylepSenim hardwaru je detekce hladiny paliva odrspo okraje nadoby, kdy se
ultrazvuk Sii palivem. Rychlost $&ni ultrazvuku v palivu je totiz ¥Si nez ve vzduchu, a pro
ovSem hraje teplota, kterd ma vliv na rychloseri ultrazvuku. Rychlost &ni ultrazvuku

v palivu je nepimo Um rna teplot. Pro kompenzaci teplotnich zmlze vyuZit ultrazvukovy
rychlomr. Jeho konstrukce je podobna ultrazvukovému palivans tim rozdilem, zZe
rychlom r m i znamou vzdalenost plrealitou palivem, a z této znené hodny lze stanovit
rychlost Sieni ultrazvuku v palivu.

NaSe budouci experimenty budou realizovany s COTS ultrazvukovymodolhymi senzory

s pracovni frekvenci 40 kHz. Hladina paliva budeena od spodniho okraje nadoby skrze
palivo. Opt se zam ime na vlivy okolnich podminek na ultrazvukové senzory v porovnani
s kapacitnimi senzory. Metody neni budou vylepSeny, ndglad misto vodni laznbude
vyuZita teplotni komora umoaijici nastavit teploty pod bodem mrazu. Dale vyhodnotime
vlastnosti COTS ultrazvukovych senzos vySSi pracovni frekvenci, nédad 100 kHz

a 300 kHz. UvaZzované ultrazvukoveé senzory budou také vyZzadovat navihgymdt obvod

zpracovani signal
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Resumé:

lanok popisuje navrh aerometrického systému pre kategérie migdyatiiel. Tento
navrhnuty systém obsahuje hardvér pre meranie rychlosti, vygipjaiyt. lanok sa venuje aj
softvérovému rieSeniu pre meranie, spracovanie, zobrazenie nmmaameranych dat. Po
uspesSnom overeninnosti zariadenia boli realizované testovacie merania. Na zakladaniner
rychlomera a vySkomera na kontrolnom a skiSobnom zariadeni UKAMP latnhégomore
boli stanovené chybové parametre navrhnutého zariadenia.

The article describes design of the aerometric systemdir diircraft category. This
designed system contains the hardware for airspeed, temperaturetdéndeaineasurement.
The article deals also with the software solution for measurerpemtessing, display and
recording of the measured data. The test measurements wereedeaiter the proper
functional verification of the device. Based on the airspeed indicator and attimeter
measurements with the UKAMP testing device and the measusemetite temperature

chamber were stated the error parameters of the designed.

1 Uvod

Pouzitie aerometrickych systémov v letectve méa stal&iwdyznam. Aerometrické
veli iny vypo itané v aerometrickych systémoch, maju vysSiu presatasklasické analégové
pristroje. Aerometrické systémy umagu do vypotov aerometrickych velin zavies rézne
korekcie, ktoré spresiju tieto vypoty. Tieto korekcie zahaju potlaenie vplyvov teploty,
polohovu opravu a iné. Vystup aerometrickych systémov je aikitri o umozuje v
lietadlach pouzi tieto signaly pre rézne lietadlové systémy. Su to naprikistémy

automatického riadenia letu a motorov. V dnesnej dobe sa aero@alystiémy aplikuju aj na



kategorie malych lietadiel. Jedna sa o malé aerometrickénsysktorych stas ou su MEMS

senzory.

2  Hardvér aerometrického systému

Hardvér aerometrického systému pozostava z troch meracich kagSélow kanal
merania rychlosti, vySky a teploty. Maximalne rychlosti ktoré dosahujgaatelietadiel CS-
22 (Sailplanes and Powered Sailplanes - vetrone a motorokenegt LSA (Light Sport
Aeroplanes - ahké Sportové letadla), VLA (Very Light Aeroplanes - velmhké lietadla),
VLR (Very Light Rotorcraft - vemi ahké vrtulniky) sa pohybuju prevazne do 300 kméh,
predstavuje kineticky tlak 4253,47 Pa. V predpise je uvedené meyahlesti od 37 km/ho
predstavuje tlak 64,7 Pa. Teplota vzduchu na hladine mora j& pd8A (medzinarodna
Standardn& atmosféra) 15 °C a vo vySke 5 km je -17,5 °C. V slagib sa na malych lietadlach
lieta aj za niZSej teploty ako 15 °C. Na malych lietadlackéssinou lieta po vySku prevodnej
hladiny, ktora je 2800 m az 3000 m. V 3000 m je teplotag@diSA -4,5 °C.[1-3]

Na trhu su snima, ktoré meraju spahlivo v rozsahu teplét od -40 °C do 85 °C,
niektoré az do 125 °C. Taktiez aglSie pouzité suastky pri tvorbe hardvéru, napriklad, A/D
prevodnik, operany zosil ova ainé, pracuju spahlivo v tomto rozsahu tepl6t. Bolo potrebné
aby tlakovy senzor mal ochranu jeho citlivegjsti proti agresivite prostredia, nako pri
merani m6ze prisdo styku s vodou. Na realizaciu rychlomera bol vybrany difeédmgcsenzor
26PCO1SMT od firmy Honeyweel. Pri navrhu vySkomera sa vychadzaloziadaviek
uvedenych vySSie. Maximalny absollutny tlak merany na hladioea neprekrd ur ite
hodnotu 109 kPa. Vo vy3ke 5 km je padVSA tlak okolo 53 kPa. Na tato realizaciu bol
pouzity senzor MPXA6115AC6U od firmy NXP.[4-9]

Kompletn& blokova schéma navrhnutého aerometrického systému je ria ©bnto
aerometricky systém meria celkovy a kineticky tlak, vonkajSunatornu teplotu vzduchu.
Rovnako ako do aerometrického systému na lietadle, aj do tohto systédall szavies
korek né parametregoa To. Namerané a zadané parametre su prevedené na elekigichi; si
ktoré su prepdtané na pozadované aerometrické weyi. Na obr. 2 je fotografia hotového

meracieho modulu aerometrického systému.
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Obr. 1: Blokova schéma aerometrického systému

Obr. 2: Meracia jednotka aerometrického systému

3  Softver aerometrickeého systému

itanie a spracovanie meranych vigliz meracej jednotky, zabezpge platforma
Arduino Duemilanove, zaloZena na 8-bitovom mikrokontroléri ATmega328. 8yertha a
vySkomerna as komunikuje s mikrokontrolérom cez SPI (Serial Peripheral Interfa
Sériové periférne rozhranie). Pre meranie vonkajSej a vnutornefytdqali pouzité paralelne
zapojené digitalne teplomery typu DS18B20. Prenos dat je uskwtany cez komunikané
rozhranie 1-Wire. Kazdy teplomer ma svoj jedimmg rozpoznavaci kéd, ktory slizi ako jeho
adresa. Na poziadanie vySle Udaj o teplote. Takato reainderania znae zjednodusuje
hardvér pre meranie teploty, a preto bola integrovana spolu s hardvéasvow vySkomera.
Vytvoreny program zabezpaie meranie, korekcie a premd na pozadované

parametre, ktoré sa pri merani zobrazovali na monitore sériopéfta. Pri merani bol



pozorovany pomerne viey Sum, ktory sa minimalizoval priemerovanim cez 100 vzoriek.
Priemerovanie bolo zavedené v kandli rychlomera a vySkomerda &at znané teplotna
zavislos rychlomera, ktora sa pri testovacich meraniach kompenzovaia pred zaatim
merania. Takato kompenzacia pre overenie spraumapsti postaovala, nakoko sa meranie

prevadzalo pri konStantnej teplote.

4  Overenie funk nosti aerometrického systému

Overenie spravnej funkosti sa najskér uskutnilo na rychlomernej asti na
kontrolnom zariadeni pre aerometrické systémy UKAMP. Pre moznesania sa zhotovili
redukcie na Standardny rozmer vstupnych pripojov celkového &sétasitiaku. Na pripojenie
tohto senzora boli pouzité infUzne hddi. Meranie sa uskutailo pre rychlos IAS, ktora

vypo itame poda vz ahu:

S (1)

kdeq je kineticky tlak a o je hustota vzduchu v nulovej vyske padSA

Na zariadeni UKAMP sa nastavoval rozdielovy tlak, ktory bol roindikovanej
rychlosti poda tabuliek MSA. Meranie sa prevadzalo vzostupne aj zostupoesahu 20 az
360 km/h. Po prvom vzostupnom merani sa zistili mensie nedostatkyéhaedsoftvéru, ktoré
sa odstranili a merania sa zopakovali v tom istom rozsahu voesajpzostupne. Priebehy

absolutnych chyb sa na obr. 3 a priebehy relativnych chyb su na obr. 4.
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Obr. 3: Absolutne chyby rychlomernej asti
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Obr. 4: Relativne chyby rychlomernej asti

Po hardvérovej a softvérovej Uprave je vidige namerané chyby zmee poklesli.
Hodnoty absolitnych chyb sa pohybuju skoro v celom rozsahu, pod hodnotu /82 km
a relativne chyby sa pohybuju $ou pod £1 %.

VySkomer navrhnutého aerometrického systému bobg@rvého testu overovany
pod a zndmeho tlaku v znamej vyske. Skut®d hodnota meraného tlaku v danej vyske bola
vypo itana poda skutonych meteorologickych Udajov pasia OGIMET [10]. Ide o
medzinarodnu internetovl databazu, kde sa nachadzaju informacie od Ipistasia az po
aktualne hodnoty. Po intervale jednej hodiny je mozné z tejto strasky lzodnotu tlaku s
presnosou +5 Pa a hodnotu teploty s presmas+0,05 °C. Na mieste so znamou vySkou 212
m n. m., bolo vykonané meranie aktualneho tlaku a porovnalo sa sStaypmu hodnotou tlaku.
Merany tlak bol oproti skutmému tlaku o 416 Pa vysSi. Pri merani na zariadeni UKAMP sa
tato chyba prejavila, preto bolo nutné realizosaftvérovu Upravu a vykonali salSie merania

v zavislosti na vyske. Skutou vySku vypoitame poda vz ahu:

_ — (2)

alebo pri znamej teplote vo vySke H pad/z ahu:

S 3)

V ramci vySkového overenia sa uskutio meranie od 300 m do 5200 m. Priebeh

absolutnej chyby je na obr. 5 a priebeh relativnej chyby je na obr. 6
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Obr. 6: Relativne chyby vySkomernej asti

Hodnoty absolutnych chyb sa pohybovali priblizne v rozmedzi +30 predstavuje
relativne chyby v rozsahu + 1 %.

Meranie teplotnej zavislosti aerometrického systému sa vykertalaotnej komore v
rozsahu od 20 °C po 60 °C. Merana teplotna zaviskghlomera s linearnou a polynomickou
aproximaciou 3. radu su na obr. 7.
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Obr. 7: Teplotna zavislos senzora 26PC0O1SMT

Pri merani teplotnej zavislosti rychlomera je vidige s teplotou hodnota vystupného
tlaku senzora 26PCO1SMT rastie skoro linearne. Idealny aproxipeap@aynomom 3. radu

( erveny priebeh) a ten popisuje rovnica:
! "# S " Hemns "8 4)

PretoZe sa jedna o takmer linearny priebeh, je mozné s maldowclpouZi linearnu

aproximaciu, ktord ma tvar:
$"( " #H# (5)

Teplotna zavislos vySkomera s linearnou aproximaciou je na obr. 8. V grafe sa
nachadza aj predpokladany priebeh atmosférického tlalasmimby merania (modréara) na

zaklade informacii z [10].
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Obr. 8: Teplotna zavislos senzora MPXA615AC6U



Teplotna zavislosstatickeého senzora tlaku z nameranych Udajov ma stapajuci trend.
Tu namerany priebeh nie je linearny ale variuje a magiaptrend. Tieto zmeny su spdsobené
meniacim sa atmosférickym tlakom @e doby merania. Tlak v meranom rozsahu vzrastol
priblizne o 80 Pa,o pri zemi nepredstavuje chybu $& ako 8 m. Zo stranky OGIMET bol
zisteny priblizny vyvoj tlaku pas doby merania a zistilo sa, zZe tlak sa zvysil pribliZad
Pa. To znamena, Ze teplotny priebeh teplotnej zavislostidiidenensi a to aspo 40 Pa ako

bolo namerané.

5 Zaver

Na to aby sa mohol navrhnuty aerometricky systém pouzealnych podmienkach,
musi by podrobeny alSim sériam merani. V predpise sU uvedené eSte merargalnam
lietadle poas letu, ktoré neboli eSte realizované.

Doteraz namerané vysledky rychlomernej aj vySkomemastj aerometrického systému
su v hraniciach tolerancii uvedenych v predpise a to s dostatoezervou presnosti. Teplotna
zavislos rychlomernej asti je vyrazna, napriek tomu sa damedobre aproximovaa urobi
jednoducho korekciu na vplyv teploty. VySkomera& je teplotne vemi stabilnd. Po zvySeni
teploty o 40°C vznikla chyba ktora pri zemi odpoveda hodnote 4 m. Taddievykonala aj
skuSka tesnosti navrhnutého aerometrického systému. Pri tejto skuskepuozioobvatené

Ziadne poklesy tlaku systéme ps 5 minut (v predpise je poziadavka 1 minata).
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Resumé:

Analyzy pokryti naviganim signalem oblasti vzduSného prostoru jsou vame dob
aktualnim tématem, nebdochazi k transformaci vyuzivanych zdropviga nich signal a
zarove rostou pozadavky na vykonnosthto zdroj. Tento lanek se zabyva popisem vyuziti
prost edi softwarového nastroje DEMETER (Distance Measuring Equipiieater) od
spole nosti Eurocontrol a jeho aplikaci p analyze oblasti pokryti vzduSného prostoru
signalem, pi konceptu zavacdhi prostorove navigace na uzendske republiky.

Airspace coverage analysis by navigation signal are nowadays actuaigspe, because there
is transformation of used navigation signal resources and at the samagerequirements of
their performance. This article describes the use of a softw@ke DEMETER (Distance
Measuring Equipment Tracer) from Eurocontrol and its applicationhie @analysis of the

airspace coveragat introducing the concept of area navigation in the Czech Republic.

1 Uvod

O koncepci rozvoje letecké navigace do roku 2020 na Uzerské republiky vypovida
dokument ECAC Navigation Strategy and Implementation Plan. Rozvoj nhayggac®uladu

s implementaci navigace podle vykonnosti (PBN — Perfromancel besggation). Spolu
s timto souvisi i vyuZivani prostorové navigace.

V souladu s vyvojem letecké navigace R bude dochazet k Ustupu uZivani smmnych
pozemnich majakblizké navigace VOR a NDB. Primarmyuzivany se stane GNSS. Zaloha
tohoto systému bude twvena souasnou strukturou pozemnich majdBME.

Na zéklad tohoto konceptu je nutné analyzovat pokryti signalem z pozemnich nixjék a
zarove analyzovat jejich vykonnost v danych oblastech. Navigaegment se transformuje

Ze souasné a vazn vyuzivané kombinace VOR-DME na budouci kombinaci DME-DME.



K provad ni analyz pokryti prostoru signalem, redundance signalu a ddgichytvo en

softwarovy nastroj DEMETER spoleosti Eurocontrol.

2  Popis softwarového nastroje DEMETER

U nastroje DEMETER se jedna o simuiéa program. Dochézi zde k simutdm vypot m,
kde na zaklad vybrané oblasti, zadanych informaci a zvolenych kritériipfovadna
pozZadovana simulace.
Nastrojem DEMETER se provadi simulace pokryti a nasledné hagnogennosti prostoru
pro kombinaci VOR-DME nebo DME-DME. Lze jej také pouzit praozmy navrh
infrastruktury minimalniho pdu majak pro spinni jednotlivych pozadavk prostorove
navigace v rznych fazich letu. Ppadn zobrazeni oblasti, které jsou redundanokryty
signalem. Néazorny jklad vyuziti je tedy @ p echodu oblasti navigace z B-RNAV na P-
RNAV, p ipadn ukon eni provozu jednotlivych majalfak se v budoucnu pdpoklada.
Umoz uje zarove vytvaeni vlastnich majaka naviganich bod nebo zmnu parametr
sou asnych.
Zdrojem z&kladnich informaci pro simulace je databaze olisatyjiZivané pozemni majéaky
len organizace ECAC. Databaze obsahuje udaje o majacicivi9Ry DME, VOR-DME,
TACAN, VORTAC a NDB. Dalsi databazi je celosovy digitalni model elevaci zemského
povrchu GTOPO30, pomoci kterého jsou vysledné dosahy miapgigovany viivem pekazek
na zemském povrchu, prozné vysky letu. Databaze Ize aktualizovat.
Vypo tové metody dosahu majéljsou zaloZzeny na metodp imé viditelnosti, Gtlumu
v prostoru nebo modelu difrakce.gd samotnou simulaci Ize zvolit metodu a dalSi parametry
provad né simulace, jako je nagminimalni vyska, maximalni vyska, krok mezi simulovanymi
vySkami.
Z vizuélniho hlediska je hlavni okno néstroje DEMETER éw® 2D mapou, hornim menu,
nabidkou nastroja stromovym panelem, kde je vyhviditelnych polozek v map DalSim

rozSienim je projekce do 3D mapy.
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Obr. 1: Hlavni okno nastroje DEMETER

rs

Z hlediska popisu prace Izii, Ze na 2D mapsi p iblizime oblast pro simulaci. Ze stromové
nabidky zvolime viditelné poloZzky v mam v nabidce nastrojzvolime nastroj, se kterym
chceme pracovat. Pomoci nastroje oim& simulovanou oblast, ijpadn jednotlivé majaky a
nasledn v nabidce menu zvolime simulacieB spusStnim simulace jsme dotazani pro volbu
parametr simulace. Pro uZivatele je prasii pomrn logicky poskladané a snadno

ovladatelné.

3  Zhodnoceni souasneho pokryti signalem tzemi R

Z hlediska pot je v souasnosti na izemiR provozovano 9 majaks kombinaci VOR-DME,

3 majaky NDB, pouze 2 samostatné majaky DME a dalSich 1&kmRE je pouZzivano jako
sou ast systém ILS, t chto 10 majak lze také uzivat pro navigaci, nicmémastroj
DEMETER je v simulacich neuvaZuje. Jedna se o letiStni majakgiviinich i vojenskych
letiStich. Dosah thto majak je udavan letistni informai sluzbou 25 NM. Pro simulace
nejsou vyuzity také 3 majaky NDB, které nejsou uvedeny v dokumentupgP@Myuziti pi
prostorové navigaci. | ps absenci 10 majakbDME a 3 majak NDB je pokryti R na
dostaujici arovni a tedy i celkové pokryti signadlemi p edpokladaném zavadi konceptu
rozvoje navigace, které zriaukon eni provozu majak VOR, z kombinace VOR-DME a

ponechani struktury rozmisti majak DME je otazkou, zda dana infrastruktura bude

dostaujici.



Obr. 2: Rozmist ni vSech pozemnich majak na tzemi R

Zarove vzdusny prostor R neni nijak uzaenym prostorem z hlediska signalNa tzemi R
tak zasahuji signédly z majalsousednich stét které se vyuZivaji také pro navigaci. Naproti
tomu ne vSechny majaky maji stejné parametry dodalvzdalenosti a nadnmské vysky. A
simulaci r znych nadmaskych vySek dochazi k pomm liSicim se vysledkm dosah majak .
Provedena simulace je pro nadsimu vysku 40 000 ft. Psimulaci pro vSechny majaky VOR-
DME a DME, které jsou na izemR je ve vysledné simulaci pitano pouze s 5-ti majaky. U
ostatnich majékjiz neni dostateny garantovany dosah do zvolené nadské vysky.

Obr. 3: Simulace pokryti ,coverage” majak na uzemi R 40 000 ft

Naproti tomu pi simulaci pro nadmakou vysku 10 000 ft je pro vypet pouzito 11 majak
ale nkteré z nich jsou limitovany svymi dosahy do vzdalenosti.



Obr. 4: Simulace pokryti ,coverage" majak na tzemi R 10 000 ft

Pokryti signalem z majakv rozmezi nadmakych vysSek 10 000 az 40 000 ft je dostaée Je
zabezpeeno pokryti alespojedinou kombinaci majaku VOR-DME na libovolném GzerRi.
Pro nazornost je vyhodj$i pouziti simulace kumulativniho pokryti, kde pomoci barevného

odliSeni oblasti rozliSime pet signél pokryvajici danou oblast.

Obr. 5: Simulace kumul. pokryti , cumulative coverage” majak na uzemi R 40 000 ft



Obr. 6: Simulace kumul. pokryti , cumulative coverage” majak na uzemi R 10 000 ft

V nadmoské vySce 10 000 ft je patrné, Ze nevysSi intenzita pokryti deaziav oblasti
jihovychodni &sti stedo eského kraje a v oblasti hranic pardubického kraje a kraje vgso
Pro nadmaskou vySku 40 000 ft je oblast nejhyspokryta signalem v severozapadristi
st edo eského kraje a v prazském kraji. Ze simulaci je patrnépa@psah tchto nadmaskych
vySek je pokryti signalem dostgici i p i vyuZziti pouze majak na izemi R.
Tyto simulace pokryti jsou dostgici pi vyuzivané navigaci, kde dochazi lefet m pimo
nad naviganimi majaky nebo traovymi body. V konceptu vyuzivani prostorové navigace, kde
se pedpoklada let po libovolné trati, je simulace nedasgtai, nebo nam neudava vykonnost.
Oblast mozného vyuziti signak t chto majak pro prostorovou navigaci, tak nenéegna.
Dokument PBN Manual definuje oblast vyuZiti majakOR-DME pouze jako vzdalenost od
majék , kde maximalni vzdalenost vyuziti proegnost B-RNAV je 60 NM, v jjpad vyuziti
s DVOR-DME je tato vzdalenost 75 NM. Ve specifickych podminkactzendosahovat
kratSiho dosahu pro tutogsnost.
Provedenim simulace pro tyto vzdalenosti ziskame standardni pokigistiosignalem
s vykonnosti B-RNAV, coz je psnost 5 NM.
Pro pokryti maximalni oblasti vyuziti pro B-RNAV vyZadovaimnulace pouZziti i majak
v okolnich statech v fhrani ni oblasti. Pokryti signalem pouze s vyuzitim majak Gzemi
R bylo nedostatené.
Ze simulaci je patrné, Zeerna oblast, je oblast bez pokryti navigian signdlem pro tuto
p esnost. Nepokryta oblast je oblast bez pokryti signalenBERNAV, ale pouze z majak
VOR-DME.



Obr. 7: Simulace pokryti B-RNAV majak VOR-DME 10 000 ft

Obr. 8: Simulace pokryti B-RNAV majak VOR-DME 40 000 ft

4  Simulace p edpokladaného vyuziti DME pro B-RNAV

Oblast signalu pro vyuziti dvou majalOME-DME pro prostorovou navigaci B-RNAV je
odlisna ve srovnani s oblasti VOR-DME. Obecné kritérium polNd Manual je, Ze psnost
B-RNAV pro DME je spinna pro maximalni dosah majéaku.

Pro ureni polohy poebujeme signal ze dvou majakOmezujici kritérium zde plati, Zze
vzajemny Uhel majak-letadlo-majak musi byt v rozmezi 30° - 15@°ipad , Ze je thel mimo
tuto mez, nesplje pozadavky z hlediska vykonnosti.

Vysledné vyuZitelna oblast je znazona na obr. 9.



Obr. 9: Oblast pouzitelnosti signalu z majak DME-DME

P i provedené simulaci zvolené nadrske vysky Ize vypozorovat, Ze nejSi problém zde
tvo i oblast mezi duna majaky, kde jsou velké vzajemné uhly a nelze tak signaiwatyiro

navigaci.

Pro nadmaskou vysSku 10 000 ft je pokryto tém100 % plochy R, pouze dv hlavni oblasti

a mal& ast hranic jsou bez pokryti signalem spici kritéria B-RNAV.

Obr. 10: Simulace pokryti B-RNAV majak DME-DME 10 000 ft



Obr. 11: Simulace pokryti B-RNAV majdk DME-DME 40 000 ft

V nadmoské vySce 40 000 ft je pomm vice oblasti bez pokryti signalem z DME-DME, které
nelze vyuzit pro B-RNAV. Zarove rozmistni majak by mohlo byt Iépe volené, kde
nejvyhodnjsi se jevi rozmishi ve tvaru rovnostranného trojuhelnika, kde doslo k eliminaci
nepokrytych mist mezi dma majaky.

P i provedeni kombinace vyuziti majak OR-DME a DME-DME pro B-RNAV dosahneme
pokryti celé oblasti R pro nadmaké vysky v rozmezi 10 000 - 40 000 ft.

5 Zav r

Simula ni nastroj DEMETER je intuitivni a velmi ndpomocny gseni problematiky pokryti
oblasti naviganim signalem. Je vhodny ip eSeni otdzek tykajicich se zavad novych
naviga nich systém a zjis ovani jejich vykonnosti. Zaroveumoz uje rychlou zptnou vazbu

p i simulaci umistni budoucich majak

Nevyhodou je neuvaZzovani majak adresd Reference NavAids p simulacich pokryti
naviganim signdlem, nemoznost zny n kterych parametr pi simulaci a nkteré
nepesnosti v databazi majakp i srovnani s aktualni informaci z letecké informiasluzby.

Celkov je DEMETER velmi uziteny nastroj a ma vysokou uZzitnou hodnotu.

Na zaklad vysledk simulaci je zejmé, Ze v sowasné dobje oblast R pokryta naviganim
signalem pro prostorovou navigaci B-RNAV na celé jeji obl&&imi dob e i redundantnje
pokryta zejména oblast v nizSich nadskych vySkach. Pokryti oblastiR je tvoeno
kombinaci majak VOR-DME a DME-DME. K celkovému pokryti je nutné vyuzivat aigj

umistnéimimo R.



V p ipad budouciho ukoreni provozu majakVOR, bude nutné dodatee rozmistni novych
majdk DME nebo vznik novych metod navigace pro zachovéani celé oblasktiosmysti B-
RNAV.
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Resumé:

lanek je vnovan navrhu, realizaci, experimentalnimu @ni a kalibraci elektronického
modulu, ktery slouzi k meni Machova isla. Modul je vyroben z Bn dostupnych soistek
a tlakovych senzor Zakladem celého modulu je platforma Arduino UNO R3. Modul je vybaven
rozhranim CAN pro komunikaci pomoci protokolu CANaerospace.
The paper is aimed at the design, realization, experimentidica¢éion and calibration of the
electronic module that serves for a Mach number measurement. The nsochaleufactured
using common available components and pressure sensors. The asisydtem is formed
by Arduino UNO R3 platform. The module is equipped by CAN interfaceisaatlle

to communicate via CANaerospace protocol.

1  Uvod

Machovo islo je dlezitym parametrem pro kontrolu letu letadla, ktery slouzotpi

k posouzeni znm aerodynamickych vlastnosti letadlayysokeé rychlosti letu [1], [2]. M eni
Machova isla se dve provadlo na palub letadla pomoci aerometrického igiroje
umist ného pimo v palubni desce, ktery se nazyva machmetr. Nyni je zimapo itano
pomoci aerometrického piba e. V aerometrickém pdta i Ize ze ziskanych hodnot Machova
isla a statické teploty dale jednoduSe asp vypo itat rychlost letu, ktera je nezbytnym
Gdajem jako letova velina, tak i pro navigaci letadla.

P edmtem lanku je navrh, realizace a oeni funkce machmetru realizovaného z tzv. COTS

(Commercial Off-The-Shelf) komponent, ktery umoge m eni doM=1,2. Jako zaklad celého



systému byla zvolena platforma Arduino UNO R3, kterd byla doplnkomunikanim
modulem CAN-BUS shield a dodateym m icim blokem s tlakovymi senzory. Machmetr
je navrzen jako soést komplexniho miciho systému propojeného shici CAN

s protokolem CANaerospace [3].lanek je rozdlen do nkolika asti. Nasledujici ast
je v novana rozboru zgobu vypotu Machova isla na zakladnam enych vzdusSnych tlak
pro r zné rychlosti a druhy progtdi z hlediska stléelnosti vzduchu. Ve &ti asti je popsana
kompletni konstrukce celéhoigtroje. tvrta ast obsahuje vysledky neni a popisuje zfsob

kalibrace vyrobeného stroje.

2 Vypo et Machova isla
Machovo isloM je bezrozmrna fyzikalni veliina, ktera je dana pomem skutené vzdusné
rychlostiV k rychlosti Sieni zvukovych vin ve vzducha[1], [2]:

M =~ (1)

Podle velikosti Machovaisla se rychlost letu ¢ na [4]:

* subsonické rychlost M<0,8,
» transsonicka rychlost 0,8M<1,3,
* supersonicka rychlost 1,3M <5,
* hypersonicka rychlost 5M<10,
* vysoko-hypersonicka rychlost 10M< 25,
e znovuvstupni rychlost M > 25 .

Rychlost letu soudobych letadel byva obvykle v oblastech osidig®, transsonické
a supersonické rychlosti (1 < 5).

P i vysokych rychlostech letu (tzn. transsonickych a supersonickgtiostech letu) se vliivem
stla itelnosti vzduchu rychle nmi aerodynamické vlastnosti letadla, které jsou velne4ité

z hlediskaizeni letadla. Rsn posuzovat znmy aerodynamickych vlastnosti letadla v oblasti
vysokych rychlosti letu umoznuje posadkam letadla Machislo, proto je nezbytnym Gdajem
pro pilotovani rychlého letadla.

DalSim pinosem Machovaisla je to, Ze umoaije vypo itavat skutenou rychlost letadla bez
metodickych chyb podle rovnice (1), pokud zname rychlosh&izvukovych vin ve vzduchu

v dané vySce letu.



2.1 Mezinarodni standardni atmosféra

V letectvi byla zavedena tzv. MSA (mezinarodni standardni aéma)sfktera je modelem
zemské atmosféry, ktery definuje vztahy mezi vyskou, tlakenepéotou. Tyto vztahy
odpovidaji prm rnym hodnotdm thto velein zjist nym v prb hu dlouhodobych
meteorologickych meni a slouzi k zajishi funkce a cejchovani barometrickych
a aerometrickych fstroj [2], [5].

Parametry mezinarodni standardni atmosféry byly vyuZzity pskeré vypoty provadné
navrhovanym elektronickym modulem.

K m eni a vypotu Machova isla se vyuZiva staticky a celkovy tlak, které jsou zpravidla
snimany dohromady Pitot-statickou trubici, pald len , kdy Pitotova trubice snima celkovy
tlak a otvory na trupu letadla je sniman staticky tlak. Rovmioevypo et Machova isla zavisi
na mie stlaitelnosti vzduchu. Vliv stlatelnosti vzduchu musi byt uvazovanilgizn pi
rychlosti nad 400 km/h. DalSi vlivy musi byt uvazovany ipad p ekro eni rychlosti zvuku,
kdy se v okoli Pitot-statické trubice vytvdkolmé& a Sikma rdzova vina,qastavujici skokové
zm ny celkového tlaku i statického tlaku [2].

Rychlost zvuku je obecrdefinovana nasledujicim vztahem:

a=Jvkx ¥ |, (2)

kdeT je absolutni statick& teplota vzduchye plynova konstantalaje Poissonova konstanta.
K vypo tur ak je vyuzita mrna tepelné kapacita nené za stalého tlakty a m rna tepelna

kapacita m ena za stalého objencu Nasledn:

c
k=—b

c, 3)
r=c,-c, . 4)

Pro suchy vzduch=c, - ¢,=287,05307 J k§ K.
Pro m eni v oblasti malych rychlosti letu letadla je pouzit k vipaychlosti pouzit vztah:

V= /M , (5)

kdepc je celkovy tlakpH je staticky tlak an je hustota vzduchu.



Dosazenim (2) a (5) do (1) ziskame po elementarnich Upravachpvataiipo et Machova

isla pro malé rychlosti letu:

M = Ex&_l i (6)
k  p,

P i uvazovani stlatelnosti vzduchu bude rychlostvyjad ena nasledujicim tvarem:

k1
k

Pe.

Py

V =

k
-1 X2%—— KTX . 7
— *Tx ()

Pro stlaitelné prostedi bude prov 1 nasledn platit:

k-1
Tk

P * Lixoxl (8)
Py k-1

Pro nadzvukové rychlosti nelze explicitaymbolicky vyjadit rovnici pro vypoetM, ale Ize

vyjad it zavislost pomru pc ku px v nasledujici podob

1
P _k+1,,., (k+2)*xm? <1

x 9
Py 2 M o 2 9 ©)

Z rovnic (6), (8) a (9) je jmé, Ze vypoet Machova isla je zavisly pouze na celkovém tlaku
a statickém tlaku, které jsou snimané tlakovymimeni. Proto nem& vypet Machova isla
Zadnou metodickou chybu. Chyba vypoMachova isla je dana tedy fstrojovymi chybami
Pitot-statického systému a snimacich element

Zavislost pomru tlak pc/ps na Machov isleM je znazornna na obr. 1. Z obrazku je patrné,
Ze podle (8) (ij. plna kvka), ktera slouzi pro vypet Machova isla v rozsahu mensi nez 1, Ize
p esn vypo itat hodnotu Machovaisla v rozsahu od 0 az dalgizn 1,25 [2]. Z toho dvodu

byla realizace machmetru provedena podle (8).



18

16 — Mx<1
14 —— | e=emer M > 1
12 = = M v malé rychlosti

0 0,5 1

1,5 2 2,5
MI-]

Obr. 1: Zavislost pom ru m enych tlak na Machov isle [2]

3 Navrh elektronického modulu

Pro realizaci COTS Machmetru byla zvolena modularni koncepceadgkistroje tvoi
Arduino UNO R3, jehoZ jadrem je 8bitovy Atmel MCU (MicroconteollControl Unit)
ATmega328P [1]. MCU idi veSkerou komunikaci po gimici CAN a provadi vypay
Machova isla ze zm enych vzduSnych tlak Konstruk ni eSeni a blokovy diagram celého

systému jsou znazorny na obr. 2 (a) a (b).

Vzdusné tlaky

Blok snimadt Blok Arduino Komunikacni
oK shimac UNO R3 blok

Komunikacéni blok

Sbérnice CAN

NN

Arduino UNO R3

(a) (b)
Obr. 2: Konstruk ni eSeni elektronického modulu:

(a) navrh fyzické konstrukce, (b) blokové schéma

3.1 Blok snima
Snimaci blok je tvaeen dvojici tlakovych senzompro snimani celkového a statického tlaku.
Podle standardni atmosféry MSA se staticky tlak vzduchu na hladire rovna 101,325 kPa

[5]. Tento tlak se sniZuje s vySkou. Proto byl pro snimani kétatlaku zvolen tlakovy snima



MPX4115AP [1] od firmy Motorola, ktery patmezi snimae absolutniho tlaku. MPX4115AP
m Ze snimat tlak v rozsahu od 15 kPa az do 115 kPa, coZ vyhovuje poZzadavku modulu.
Je vhodné poznamenat, Ze jde o snimanalogovym vystupem, ktery je jiz dlouhou dobu na
trhu. Nicmén oproti modernjSim senzorm vykazuje vyssi citlivost.

Vyb r snimae celkového tlaku vychazi z rovnice (8). Podle (8) byly vitdoy hodnoty
Machova isla z hodnot celkovych a statickych tlaka zaklad vyuZiti standardni atmosféry
MSA pro r zné vySky. Ze ziskanych hodnot Machoigla a celkového tlaku byl vytven graf
vyjad ujici zavislost celkového tlaku na Machovisle (viz obr. 3). Tento graf plati pro
Machovo islo mensi nez 1,25. ifhodnot rychlosti letuM = 1,2 je vypoitany celkovy tlak
vzduchu menSi nez 250 kPa. Z tohotwabu byl zvolen tlakovy snimaabsolutniho tlaku
MPX4250AP [1], ktery je také vyrobeny firmou Motorola. Tento snimm rozsah snimani
od 20 kPa do 250 kPa. Meni vzdusnych tlak analogovymi senzory je provedeno pomoci
10bitového A/D pevodniku, ktery je soisti MCU.

300
250 }
/F
/‘// /'/
'E' /,/ "/
S 200 ]
A ,.’ ’
O « § e o
% 150 PO -
100 Tl m | LT e H=0
[T et ~+- H=1000 m
EMARE == H=3000m
50
0 0,2 0,4 0,6 0,8 1 1,2 1,4
M [-]

Obr. 3: Zavislost celkového tlaku vzduchu na Machov isle

3.2 Komunika ni blok

Komunika ni blok je tvoen tzv. CAN-BUS shieldem, ktery je sloZzen adi e sbrnice
MCP2515 [1] a budie sbrnice CAN MCP2551 [1]. Fyzicka vrstva shice je tedy realizovana
dle standardu 1SO-11898. Komunikace jeena pomoci MCU. Machmetr tiosou ast
modularniho palubniho avionického systému. Jednotlivé zpravy jsou protiényysile

standardu CANaerospace.



3.3 Realizovany machmetr

Realizovany machmetr je zndzonmna obr. 4.

Obr. 4: Realizovany machmetr

4  Vysledky m eni a kalibrace modulu

Ov eni parametr machmetru bylo provedeno pomoci leteckého testovaciho a kaliiboa
systéemu Druck ADTS 505 (Air Data Test System) [1] od fi@gneral Eletric. Tento fstroj
je ur en pro zkouSeni a kalibrovani aerometrickydbtpoj letadla, i v laboratoi. elni panel

testeru je zobrazen na obr. 5.

Obr. 5: Kalibra ni systém ADTS 505

Systém ADTS 505 umoiije generovat staticky tldky (Ps) a celkovy tlakPc (Py) odpovidajici
nastavenym parametn. Tyto tlaky jsou potom pvad ny do vystupnich konektorsystému.
P ipojeni mezi konektory kalibraiho systému a vstupy snimaelektronického modulu je

realizovano pomoci hadicdrvend pro staticky tlak, modra pro celkovy tlak).



Pro kalibraci m eni celkového tlaku vzduchu byly postupmastavovany hodnoty celkového
tlaku na kalibranim systému od hodnoty 100 kPa do 184 kPa s krokem 4 kReagpaveném
ustaleném statickém tlaken = 98,565 kPa). om byly odeitdny hodnoty tlaku namené
elektronickym modulem. Vysledna zavislost naemych hodnot na nastaveném tlaku je

znazornna na obr. 6 (a)arkovanou arou.
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Obr. 6: Zavislost nam eného tlaku na nastaveném: (a) celkovy tlak, (b) staticky tlak

PIna pimka pedstavuje referenci kalibmaiho systému ADTS 505. Z grafu jeepné,
Ze hodnota mena modulem je linearrzévisla na nastaveném tlaku podle rovnice uvedené
v grafu. Tato zavislost je mirnposunuta dol od reference a zarovetrochu sklonna

od reference. Pro korekciahto chyb byla pouzita rovnice:
R=PR,(1+Y)+ X, (10)

kdePx je korigovana hodnota vzdusSného tlaRw,je nam ena hodnota vzdusného tlakliaY
jsou korekni koeficienty aditivni a multiplikativni chyby.

Pro vypoet chyb byly do rovnice (10) dosazeny hodnoty exiariho (nastaveného) tlaku
a hodnoty vzdusného tlaku vyptané podle rovnicearkované gmky. Tim byla sestavena
soustavu dvou linearnich rovnic. Po e@¥eni soustavy byly ziskdny hodnoty aditivni
a multiplikativni chyby pi m eni celkového tlakuX,, =1,33965132iaY, =0,01358199.

Ty byly vyuzity k nasledné korekci fmo v program MCU.

Kalibrace m eni statického tlaku byla provedena obdobnynmsapem. Zavislost nameného
statického tlaku na referemim tlaku je znazorma na obr. 6 (b). Zavislost byla rena
postupn od hodnoty referemiho tlaku 20 kPa do 108 kPa s krokem 2 kPa. Pazsws hodnot



tlak do rovnice (10) aeSeni soustavy linearnich rovnic byly ziskany hodnoty chyb

Xp, =0,19340390'a Y, =0,01791530

Po implementaci vypatanych korekci m eni vzdusnych tlakbylo provedeno oveni funkce
machmetru a zhodnoceni gsnosti m eni Machova isla. Postup oveni machmetru
je podobny jako u kalibrace neni tlak . Postupn byly nastavovany refereni hodnoty
Machova islaMn na kalibranim systému v rozsahu od 0,05 dibfzn 1 (limit kalibra niho

p istroje) s krokem 0,05 aippm byly odeitany hodnoty m ené elektronickym modulem.
Ze ziskanych hodnot byla w@wna absolutni chyba neni Machovaisla modulem (viz tab. 1).
Nejv tSi hodnota absolutni chybyipm eniM 0,2 je 0,004. Ta odpovida chylm eni
skute né rychlosti v nulové vysSce 4,9 km/h (tj. zaegpokladu rychlost zvuku ve vzduchu
v nulove vysScea = 340 m/s podle MSA). To znamena, Ze ma elektrgieicknodul dostatenou

p esnost @ m eni Machovaisla. Pro zhodnoceni gsnosti m eni Machova isla modulem

byla také vypoitana relativni chybawm.

Mn[-] Mml[-] DM [] d, [%]
0,2 0,199 -0,001 2
0,25 0,253 0,003 1,6
0,3 0,304 0,004 1,33
0,35 0,353 0,003 1,14
0,4 0,401 0,001 1
0,45 0,45 0 0,89
0,5 0,5 0 0,8
0,55 0,55 0 0,73
0,6 0,6 0 0,67
0,65 0,652 0,002 0,62
0,7 0,7 0 0,57
0,75 0,751 0,001 0,53
0,8 0,8 0 0,5
0,85 0,851 0,001 0,47
0,9 0,901 0,001 0,44
0,95 0,95 0 0,42

0,996 0,996 0 0,4

Tab. 1: Chyba m eni Machova isla elektronickym modulem



Zavislost absolutni chyby je zndzoma na obr. 7 (a), zatimco zavislost relativni chyby
na obr. 7 (b).
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Obr. 7: Vysledn&a chyba m eni Machova isla (a) absolutni, (b) relativni

M eni Machovaisla ma nejnizsi gsnost @ m eni malé hodnoty. im je m ena hodnota
Machova isla vyssi, tim je i vysSi dosazendegnost vypau. M eni Machova isla
elektronickym modulem ma vysokougsnost @ m eni hodnoM 0,4.

Chyba m eni Machova isla elektronickym modulem je danaepnosti m eni celkového
a statického tlaku. Meni t chto tlak je provedeno tlakovymi snimigpomoci A/D pevodniku

a potom kalibrovano pomoci (10).eBto jsou po kalibraci nanené hodnoty tlak stale mirn
odchyleny od referemi hodnoty. Podle (8) je Machovaslo zavislé na pomu celkového
tlaku v i statickému. im je tento ponr v tSi, tim je zmirnn vliv nepesnosti namenych
tlak . Odchylky nam enych hodnot tlakmaji potom pi vypo tu velké hodnoty Machovdsla
(nap.M 0,4) maly vliv na pesnosti m eni Machovaisla. Pim eni malého Machovdsla
(nap. M < 0,4) je celkovy tlak jen 0 mélo t8i nez staticky tlak (napproM = 0,05 odpovida
rozdil tlak Pc —Pn 0,17 kPa). V takovém fpad musi byt celkovy tlak men s vysokou

p esnosti a rozliSenim cca 0,025 kPa. Kazda mala chylenitlaku zde zpsobuje znanou
zm nu tohoto pomru, a tim vznika velka chybaipm eni Machovaisla. Elektronicky modul
ma velmi nizkou pesnost g m eni Machova isla mensiho nez 0,2.

P esnost meni Machova isla je zavisla i na rozliSeni ipm eni vzduSnych tlak
(resp. rozliSeni A/D mvodniku). Pevodnik integrovany v mikroprocesoru ma rozliSeni 10 bit
(tzn. ma 1024 kvantovacich hodnot)i Referennim naptim 5 V, tak nejnizSi kvantovaci
hladina odpovida blizn 4,883 mV. Snimacelkového tlaku ma citlivost 20 mV/kPa, takze
m eni celkového tlaku ma nejvyssi rozliSeni cca 0,244 kHamPeni statického tlaku
snimaem, ktery ma citlivost 46 mV/kPa, je rozliSeni eni cca 0,106 kPa. Z toho je patrné,

Ze kmitani namené hodnoty p m eni Machova isla mensi nez 0,4 je sledkem nizkého



rozliSeni m eni vzdusnych tlaks vybranymi snima a A/D p evodnikem. V praxi ale stejn
nejsou hodnoty MachovaslaM < 0,4 b Zzn pot ebné a zpravidla nejsou ani palubninistroji

m eny.

5 Zav r

lanek je vnovan implementaci elektronického modulu pro emi Machova isla s pouzitim
b Zn dostupnych komponent a tlakovych senzakonstruovany modul, jehoz zaklad tvo
Arduino UNO R3, byl po sestaveni a naprogramovani experimermtalren pomoci leteckého
testovaciho a kalibraiho systému. Na zékladn eni byla provedena kalibraceigtroje.
Z nasledného meni vyplyva, Ze vytveny modul je vhodny pro meni Machovaisla od 0,4.
Horni hranice rozsahu neni Machova isla byla z dvodu omezeni kalibraiho pistroje
ov ena pouze do hodnoty 1. Dle naenych vysledk Ize ale pedpokladat, Ze modul splje
pozZadované parametry i v rozmezi nad tuto hodnotu az do planované hddrig2y
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Resumé:

P isp vek se zabyva navrhem a realizaci vybranyasti laboratorniho experimentalniho

p ijima e pro pijem zprav VDL2. K ziskani digitalizovaného signélu je vyuzitvaodty
definovany pjima RTL-SDR. K naslednému zpracovani signélu byl pouzit program
MATLAB. V lanku je popséana realizace blokro detekci pitomnosti zpravy, filtrace signalu,
demodulace, symbolové a bitové synchronizace.

The paper deals with a conception and implementation of selectes paldaboratory
experimental receiver for processing VDL2 messages. Fquideg of digitized signal

a software defined RTL-SDR receiver is used. Program MAT&ABed for further signal
processing. Implementation of message detection, signatibity demodulation, symbol and

bit synchronization blocks is described in this paper.

1 Uvod
Letecky datovy spoj VDL2 (VHF Data Link mode 2) je v sasnosti pouzivany komunikiai

prostedek ureny pro celkové zefektivmi komunikace. Jedna se o digitalni datovy spoj
realizovany pomoci VKV radiostanic pracujicich v prvnimdké&m pasmu (136,975 MHz).
Primarn slouzi k penosu Uelovych zprav mezi pilotem adicim letového provozu CPDLC
(Controller Pilot Data Link Communication). Tyto zpravy jsou reprgovany bitovou
sekvenci, ktera je patnym zp sobem zabezpena a namodulovana pomoci D8PSK
modulace.

V lanku je popsan proces realizace vybrany&sti experimentalniho ifima e a podrobny
popis jednotlivych blok. Samotna realizace se sklada z hardwaragé a softwarovéasti,
kdy hardwarova ast eSi zpracovani signalu od antény az po digitalizacieagqs do PC.
Softwarova ast (viz obr. 1) se zabyva filtraci, detekci, symbolovou synchaohidemodulaci

a bitovou synchronizaci.
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Obr. 1: Realizovany zpracovaci et zec

2 RTL-SDR p ijima
Experimentalni pjima ma slouzit pro gjem signalu VDL2. Pro tento datovy spoj je svym
charakterem unikatni zejména softwarovést. Naproti tomu hardwarovéast mze byt
realizovdna pomoci univerzalnihoijpma e, ktery poskytuje vystup ve form/Q vzork a
svym kmito tovym pasmem pokryva kmitet VDL2, tedy 136,975 MHz.
V sou asné dob je na trhu ada dostupnych pima , které tyto parametry splji. Jednim z
t chto zaizeni je tzv. RTL-SDR fjima . Jedna se o zizeni velikosti USB flash disku, které
ma& v sob implementované patbné asti pijimaciho hardwarovéheaet zce a digitalizovana
data pedava pomoci USB rozhrani do PC. Velkou vyhodou jsaprgvené softwarové
knihovny do programu MATLAB a Siroka uzivatelska zakladna. Komunikaeegsu dat je
eSena pomoci USB. Diky existujicim ovlada pro operani systémy Linux a Windows lze
vystupni data gjima e zpracovavat fmo v programu MATLAB.
Pro realizaci laboratorniho experimentalnihgima e VDL2 zprav byla pdzena varianta
zaizeni s pijima em Rafael R820T2 a demodulatorem RTL2832U. Blokové schéma tohoto
p ijima e je znazormo na obr. 2. Tento modelippma e signal ziskany z antény nédjce zesili
nizkoSumovym vysokofrekvenim zesilovaem a dale pomoci s®ovae pevede na
mezifrekvenni kmito et. Nasledn dojde K filtraci za pouZiti doIni propusti a zesileni. Signa
je pedan do obvodu RTL2832U, ktery ndje provede antialiasingovou filtraci zaelem
odstranni vySich harmonickych slozek a poté dojde k digitalizaci dle amasgho
vzorkovaciho kmitotu. VVzorkovaci kmitoet je ziskan z mistniho oscilatoru 28,8 MHz. A/D
p evodnik je 8b, ale vyznaje se dostat@ou rychlosti a analogovym dynamickym rozsahem.
Po digitalizaci signélu dojde k roZeni na dv vzdjemn o 90° posunuté slozky (I a Q), které
jsou dale peneseny do zakladniho pasma. Nasledojde k pevzorkovani signalu na
pozadovanou hodnotu vzorkza sekundu a filtraci pomoci dolni propusti, kter4 zajisti
odstranni nezadoucichasti spektra. Data s danoukdu pasma, vzorkovacim kmitem a

amplitudou jsou dale pdana pomoci USB portu do PC [2].
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Obr. 2: Blokové schéma pijima e [2]

NSZ - nizkoSumovy zesiloydPZK — filtr potlaeni zrcadlovych kmitd , N O — mistni
nap ov izeny oscilator, MFDP — mezifrekvemn filtr charakteru dolni propust, AVZ —
automatické vyrovnani zesileni, AADP — antialiasingovy filtr aki@ru dolni propust, A/D —
analogov/digitalni p evodnik, O — islicov izeny oscilator, INT — integrator (decimace

vzork ), DF — decimani filtr charakteru dolni propust.

3  Softwarové zpracovani

Pro zpracovani dat byl vybran program MATLAB. V prvad je nutné provést spravné
nastaveni pjima e. Pijima se v programu MATLAB diky implementaci knihovny ,
chova jako objekt v komunikaim toolboxu. Fstup k pijimai je pak realizovan
jednoduchym gkazem, ktery provede inicializaci komunikace a nasledujici vyctastaveni.
Nejd ive jsou jako prormné definovany parametryippma e a poté je zavolan systémovy
objekt , ktery si nate hodnoty z prormnych. V tomto pipad je

p ijima naladn na 136.9557 MHz. Automaticka regulace zesileni je aktivovana. Vzorkovaci
kmito et je 252 kHz. Pat vzork p enasenych them jednoho cyklu (velikost ramce) je 8192.
Datovy typ je nastaven na jednoduchowegmost s plovouci desetinodrkou. Korekce
frekvence je O ppm .

D vod, pro je pijima naladn na kmitoet, ktery neni rovny 136,975 MHz je ten, Zgéima
sam o sob nepevadi signal na nulovou mezifrekvenci, ale na cca 2 kHz. Daleojelasi

zpracovani (demodulaci a synchronizaci) nutrév@st signal na mezifrekcenci odpovidajici:

f
fo =2, + 45—;”; : 1)



kde fmi je mezifrekvenni kmito et, fsym je symbolova rychlost dat VDL je po et stav

pouzité diferenni fazové modulace.

Mezifrekvenni kmito et tedy vychazi 21300 Hz. Z dodu kmito tového driftu pijima e
odpovida realny mezifrekveni kmito et 19300 Hz (136.9557 MHz).

P evod signalu na danou mezifrekvenci Ize softwarey eSit pomoci up-convertoru, nebo
pomoci pesného lachi pijima e, pokud to umoaije. Takto Ize poZzadovanou mezifrekvenci
zaveést pomoci naladi p ijima e na kmitoet, ktery se bude liSit od kmittu pozadovaného

signalu o hodnotu mezifrekvemiho kmito tu.

Vzorkovaci kmitoet je poteba zvolit jako celéislo a nasobek mocninysla 2. Pokud budeme
po itat s 32 vzorky na symbol ipsymbolové rychlosti 10,5 kHz, tak vzorkovaci kmio
vychazi 336 kHz. Tato hodnota ovSem neni podporovéjfilm@a em, proto byl zvolen kmitaet

mensi, ktery odpovida 24 vzork na symbol (252 kHz).

3.1 Detekce pitomnosti signalu
Detekce uzZiteného signélu je postavena naegpokladu znalosti spektra pozadovaného
cilového signalu. Na zakladprincipu detekce uzit@ého signalu s pomoci neni inenzity
signalu po FFT popsaném v [1] je realizovana jednoducha funkce.
V prvni ad je s kazdym cyklem programu gmesen ramec o 8192 vzorcich
a uloZzen do prommné rtisdr_data Poté je pomoci funkce
provedena rychla Fourierova transformace signalu do frekveaviny. Nasledn je po itana
suma velikosti frekvemi odezvy jednotlivych vzorkv daném pasmu. Pasmo je zeno
experimentaln a pro Siku 25 kHz odpovida cca 400 vzork. Poté je tato suma porovnana s
p edem nastavenou hodnotguHodnotax je také nastavena experimentabn pro signal s
amplitudou v rozsahu -35 az -25 dB (prah &sgho pijmu dle programu MultiPSK) odpovida
hodnot 6000 a vice. Pokud je suma mensi neZ nastavena hodnota, tak jsou vzadyysma
prob hne nateni novych dat. Pokud je suma rovna, nebiSiy dojde k uloZeni soasného
ramce a ty nasledujicich ramc UloZeni celkem i ramc je provedeno s ohledem na
celkovou délku signalu, ktery me pekro it délku tiramc . Timto je zabezpeno, Ze nedojde
ke ztrat informace. Pt rdmc je sloueno do jednoho velkého pole o celkovémtpot0960
I/Q vzork a pedéno k dalSimu zpracovani.

3.2 Filtrace
Pokud doSlo k usgné detekci signalu a tento signél je k dispozici ve folt® vzork
ulozenych v prommnébuf, tak je poteba zbavit signél nezadoucich harmonickych slozek. Toho



Ize dosahnout aplikaci vhodnnavrzeného filtru. Vzhledem k tomu, Ze signal je na
mezifrekvennim kmito tu 21300 Hz a ma %u pasma 25000 Hz, tak Ize navrhnout vhodnou
pasmovou propust. Pasmova propust byla navrzena pro jmenovity &nmh300 Hz a
toleran ni pole od 8500 Hz do 33500 Hz&lem 100.

V programu MATLAB lze digitalni filtr realizovat pomoci kolika funkci. Bhem
experiment bylo zjiSt no, Ze nkteré funkce nejsou pro filtraci tohoto signalu vhodné, jelikoz
zavadji nelinearni zmnu faze a maji velkou setrvaost. Jako idealni se ukazalo pouziti filtru
navrzeného pomoci nastroje . Filtrace je provedena pomoci funkce

Tato funkce zajisti linearni zavislost zny faze na frekvenci a konstantni zpadidv
propustném pasmu.

Charakter zachyceného signalu je zobrazen na obr. 3,ekdeny prb h p edstavuje signal

p ed filtraci a modry signal po aplikaci uvedeného filtru. Po praviedgchlé Fourierovy
transformace je Bjmé, Ze pozadovany signadl maksi pasma 25 kHz a hodnota
mezifrekvenniho kmitotu se pohybuje okolo 20 kHz. TaktéZz Ize vypozorovat, Zze krom

uzite ného signalu je zde pomen i Sum.

Obr. 3: Signal p ed a po filtraci

3.3 Symbolova synchronizace
Po ziskéani ,vyist ného” signalu je ied demodulaci nutné provést symbolovou synchronizaci.
Symbolova synchronizace jeSena pomoci mezispektralniho symbolového synchronizétoru,



! "

jehoz funkce byla popsana v [1]. Konkrétni principialni schémaosti je zndzormo na
obr. 4.

Zpozdéni Referencni

pozdéni !

0 12 vzorki Symbolova
Pasmova Detekce rychlost
propust prichoduf——p
10,5kHz nulou

Zpozdéni
0 12 vzorku|

Obr. 4: Principialni schéma synchronizani smy ky

Obr. 5: Frekven ni spektrum synchroniza niho signalu p ed filtraci

Jak pro | tak i pro Qast signalu je provedeno zpohd o interval dvanacti vzork ktery
odpovida fazovému posunu o Uheé#l. Tyto zpozdné signaly jsou nasledrnvynasobeny
signaly nezpozchymi a navzajem séeny. Vysledkem je signél, na jehoz pravém kraji
frekven niho spektra se vyskytuje harmonickd sloZzka o krhitgp esn odpovidajicimu



symbolové rychlosti, (viz obr. 5). Tuto harmonickou sloZku je gli#t oddlit a to pomoci
Uzkopasmoveého filtru. Filtr je optypu padsmova propust s tolerafim pasmem od 10450 Hz
do 10550 Hz aadem 100. Vysledkem filtrace je harmonicky signal o frekvenesip
odpovidajici symbolové rychlosti, jehoz phody nulou uruji hranice symbol. Na Obr. 6 je
znazornno frekvenni spektrum synchronizaiho signalu po filtraci. Obr. 8 ukazujasové
pr b hy autokorelaniho a synchronizaiho signéalu.

Zpozd ni signalu je realizovano pomoci masky, ktera je cyklicky piewa tolikrat, kolik je
po et vzork v signalu minus 12 vzorkPo filtraci signalu je potba detekovat jeho prhody
nulou. Detekce jeeSena pomoci funkci a . Nejdive jsou amplitudy signalu
nahrazeny znaminky ,+“ nebo ,-* a nasledjgou asové okamZziky, kdy dochazi ke am

znaménka z ,+“ na ,-“, uloZzeny do promnézer_vec

Obr. 6: Frekven ni spektrum synchroniza niho signélu po filtraci

3.4 Demodulace
U elem demodulatoru je gvést jednotlivé symboly, které jsou reprezentovanynom faze
nosného signalu, do binarni podoby a provisnou decimaci na zaklagynchronizaniho

signalu. Vstupni signal je reprezentovan I/Q vzorky a vystup 3bitaagtavym tokem.



Princip demodulatoru ve spojeni se synchronizatorem je zndeoaobr. 7. Nejdve dochazi

ke zpozdni | v tve 0 24 vzork ( /4). Nasledn je timto zpoZzdnym signalem vynasobena jak
nezpozdna | v tev, tak nezpozada Q vtev. Dale jsou obv tve nezavisle integrovany po
dobu, ktera je uena okamziky prchodu synchronizaiho signalu z kladnéasti do zaporné,

tj. zm na znaménka z ,+* na ,—". Po integraci se z rozdilu absolutnich hodnot integrovaného |
a Q signalu vytvd t eti v tev. Na tyto ti signdly je aplikovana rozhodovaci logika, ktera zajisti
Gpravu signal na obdélnikovy pb h. Kazdy z tchto ti signél reprezentuje jeden bit. Tento

t ibitovy signél je poté gveden dle nat@ni a druhu konstelaiho diagramu D8PSK [1] a je

p edan k dalSimu zpracovani.

Rizeny
¢ \[ integrator
N
Zpozdéni Rozhodovaci S
lo 24 vzork() obvod [«
v
Q Rizeny
L 4 ra integrator
Detekce
prichoduyl
[ nulou
Zpozdéni ¢
o Pasmova

propust

/ 10,5 kHz

I:Z vzorkul

VAR

Zpozdéni
[

12 vzorkd

Obr. 7: Principialni schéma autokorela niho demodulatoru

Na obr. 8 je znazorm pr b h synchronizaniho signalu (modra), ktery svymi mhody nulou

ur uje hranice symbol ( erné teky). Déle je zde znazorn autokorelani signal.
Autokorelani signal je tvoen nasobenim nezpoawho signalu zpozdym signalem. Pokud
nedojde ke zrm faze, tak je vysledkem signal stejnosm posunuty do kladné oblasti.
Pokud dojde ke znm faze, je signél symetricky kolem nuly, nebo stejnasmposunuty do
zaporné oblasti. Tohoto jevu vyuziva rozhodovaci logika, kterd musiedihym zpsobem
nastavené prahové hodnoty. Tento druh demodulatoru neni vhodny pro demodula€i D8PS
signalu, jehoz rkteré body konstelaiho diagramu lezi fmo na svislé, nebo vodorovné ose.

Pokud by hodnota autokoretdho signalu byla blizka nule, tak by rozhodovaci logika mohla



za it oscilovat a vnaSet do signalu nejasnosti. JelikoZz konsietiagram VDL2 D8PSK
modulace je nateny tak, Ze jeho rkteré stavy jsou umisty na hlavnich osach, bylo nutné
p ijimaci et zec vhodn pizp sobit. Pizp sobeni bylo vyeSeno prostou zmou
mezifrekvenniho kmito tu o takovy kmitoet, ktery s konstelamim diagramem otd o 22,5 °.

Pro symbolovou rychlost 10500 Hz odpovida uhel rextoo 22,5 ° hodnot300 Hz.

Obr. 8: Autokorela ni a synchronizani signal

Autokorela ni smy ka je v programu vytv@na pomoci masky, ktera se provede tolikrat, kolik
element ma signal minus 24 cyklP i kazdém cyklu je zpozahou sloZkou | vtve vynasobena
nezpozdna slozka Q a | wve. Vysledkem je autokorelai signal uloZzeny v pronmné w.
Tento signal je na zaklad asovych interval generovanych synchronizé@ smykou
integrovan. Vysledek integrace je vyeh po tem vzork mezi intervaly.

Na Obr. 9a je vyobrazen konstelddiagram dat gd demodulaci. Zde je vif Ze data nemaji
zdanliv zadny &d a nelze jednozna potvrdit pitomnost VDL2 dat. Naproti tomu je na Obr.
9b vyobrazen konstelai diagram dat po demodulaci, kde je jasid t konstelani schéma
D8PSK modulace.



Je nutné mit na par, Ze vysledna bitova reprezentace jednotlivych symizin n faze) je
zavisla na nateeni konstelaniho diagramu. K tomu nZe dojit nap. z d vodu kmito tové
nestability pijima e. Proto je nutné v budoucnosti zavéstapu vazbu, runi i automatickou,

pomoci které bude realizovancepné nataeni konstelaniho diagramu.

a) b)

Obr. 9: Konstela ni diagram signalu: a) p ed demodulaci, b) po demodulaci

3.5 Bitova synchronizace

Po demodulaci signalu je nutné provést bitvou synchronizadt @a atek zpravy), jinak by
dalSi zpracovani dat nemohlo USp prob hnout. Zaéatek zpravy je hledan pomoci unikatniho
synchronizaniho slova o délce 48bitPrincip synchronizace je zaloZen na algoritmu korelace,
kdy jsou spravn decimovana data porovnavana s refemén bitovym sledem. Na zéklad
hodnoty vysledku operace porovnani Ize pak ajiat pitomnost Zadané bitové sekvence.
Princip korelace byl popsan v [1]. V aplikaci je vystupribwy tok cyklicky porovnavan s
referennim 48bitovym registrem. S kazdym cyklem programu dojde kimpd$ datového
posuvného registru o jeden symbol doleva. Poté je provedena bitov@eop@®OR mezi

t mito dv ma registry a vypden souet jednotlivych vysledk XNOR operaci. Nasledne
vysledek porovnavan s konstantou, ktera je nastavena na (emreznan vypovidajici o

p itomnosti signalu. Pokud je vysledek korelacéSivneZz nastavena konstanta, dochazi k
p edani informace o pozici synchroniného bitového sledu v signélu dale a kgéani signalu

k dalSimu zpracovani. Pokud neni konstant&ivnez korelani suma, tak dojde k smazani

aktualniho ramce a cely proce$jmu se opakuje.



4 Zav r

Tento lanek je vnovan navrhu a realizaci vybranychasti pijimaciho et zce
experimentalniho laboratornihoijjma e ur eného pro zpracovani zprav VLD2. Vzhledem
k charakteru fyzické vrstvy datového spoje VDL2 byl pouZitveafov definovany pijima
RTL-SDR, ktery svymi vlastnostmi pokryva pozadavky na danynm . Softwarova ast
zpracovani dat byla realizovana v programu MATLAB. Detaligla popsana realizace blok
zajisS ujicich detekci dtomnosti VDL2 zpravy v pjimaném signalu, kmitdovou filtraci,

demodulaci a symbolovou a bitovou synchronizaci.
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Resumé:

PredloZeny lanok popisuje problematiku merania fdzovych pomerov na anténnoémsyst
Naj astejSie sa zislje vyzarovacia charakteristika antény v podobe merania magnitudy po
v mieste prijmu. Doplnenie merania o informaciu o faze signalu tenpegatia, dokazeme
presnejSie charakterizovaanu anténu a vplyv okolia na danu anténidanok je rozdeleny na
dve hlavnéasti. Prva opisuje vSeobecné principy merania faze na antéspgt@moch. Druha
as je venovana praktickej realizacii meracieho pracoviska a meranidynwipvaru umelej
zeme na fazu vyZarovaného signélu. V tegkii je popisany navrh smerovej odbice ako aj
zostrojenie fazového komparatora. Na zaver su predloZzené simufaai@vacich diagramov
meranych antén doplnené o namerané udaje.
The present article describes the problem of measuring pb&gens on the antenna system.
Most common method of measuring radiation field of antena is megsilie gain on a
reciever . For more accurately characterize a given antenna andoemeental influences on
a given antenna, we can provide additionaly measurement for information thlequitase of
the signal at the reciever. This article is divided into two npairts. The first describes the
general principles of phase measurements on antenna systemgcdhd part is devoted to
the practical implementation of the workplace and measure thecingpthe shape of artificial
ground on phase of emitted signal. This section describes the ptaji@stional coupler and
construction of a phase comparator. Finally, there are presentedlaions of radiation of
measured antennas and calculated diagrams from measured data.



Uvod

V rédiovej oblasti je praca s fazou wa rozSirena. Vyuziva sa najmé pri tvorbe signalu
pomocou fazového zavesu, pripadne v rade modulacii alebo VF zmeSsiveoho systémov,

v ktorych sa pozaduje informacia o faze, vyuzivaju zmie&na porovnanie alebo odmeranie
faze. Rozdiel fazy dvoch signalov vyuziva aj letecky navigasystém VOR, DVOR. V
minulosti sa meranie fazy pouzivalo v naviggch systémoch Decca alebo Omega. V radiovej
oblasti sa zmena faze vyuziva vo $iae digitalnych modulécii,i uz jednostavova alebo
viacstavova zmena (QPSK,APSK,PSK at Na urovanie fazy medzi dvoma signalmi sa da
pouzi viacero metdd. V pripade elektronickych obvodov je najjednoduchSie pougine

ur enie fazového posunu pomocou osciloskopu. Na meranie fazovych pomerov vo
vysokofrekvennych obvodoch a anténach sa pouzivaju vektorové analyzéry — VNAterVe
network analyser. Tie dokazu ur nielen amplitidu signalu, ale aj fazové pomery na obvode

v celom frekvennom rozsahu v jednonase.

1 Tedria merania faze anténneho systemu

Pre kompletny popis vyZarovacieho diagramu antény je nutné pommegnitudu
elektromagnetickej viny,i uz prijimanej alebo vysielanej a jej fazu. Predpokladageenténa

vysiela na frekvencii f a pole postupuje v smere +y. \ttoim mieste je pole vyjadrené ako

(1)

Kde A je magnitida ,x“ zloZky E p@, B je magnituda ,z" zloZky E pa, D je faza ,x“ zlozky,

F je faza ,z" zlozky poa. Elektrick& zloZka p@ E je vo vzdialenom poli Ziarenia ortogonalna
na smer Sirenia. Ak D = F, zloZky su vo faze a polarizédiaearna. Ak je medzi D a F posun
/2 [rad] a amplitudy su totozné, pole ma kruhovu polarizaciu. Meri&zovych pomerov
vyZaduje zdroj referemého signalu a meraného signalu. Tieto zdroje musiastazovane,
resp. v idealnom pripade koherentné. Najjednoduchsi pripad meraongdidzparametrov
viny je na obr.1. Testovana anténa je pouZzitd ako vysielacia ariténa je prijimacia. Do
obvodu vyhodnotenia faze vstupuje prijaty signal z antény a referesignal z generatora.

Obvod vyhodnoti fazovy rozdiel oboch signalov t.j. relativnu fazu.



Obr. 1:Princip merania fazovych pomerov na anténach

Meracia anténa musi mahodnu polarizaciu, aby mohla zachy@dnu zo zloziek prijimaného
po a. Na ziskanie druhej zloZky pje potrebné anténu ofo, alebo pouZiind anténu s danou
polarizaciou. Ak nie je mozné pouzvyhodnocovaci obvod z dévodu kgch vzdialenosti
medzi anténami, vyuZije sa na vysielanie refem@ranténa so znamou fazovou charakteristikou

a porovnd sa s prijatym signalom (merana anténa je prijimacia).

1 Meracie pracovisko
Pre realne meranie fazovych pomerov na anténach bol vytveyst§m s vyuzitim atimovej
komory. Schéma zapojenia pracoviska je na obr.3. Ako generator batypprigtroj R&S
SMA 100. Vykonovy vystup generatora bol pripojeny na meranu anténanpreo signalu sa
odoberala vzorka pomocou smerovej odboe. Vzorka slizila ako referemy signal pre

fazovy komparator. Vysielacia anténa bola umiestnena nangtalatforme, ktort bolo mozné

Obr. 3: Meracie pracovisko na vyhodnotenie fazovych pomerov

ota a vrozsahu 0-360° s krokom 1°. Vo vzdialenosthola umiestnena prijimacia anténa.



Vystup z nej bol privedeny na druhy vstup fdzového komparéatorkondyé pomery boli
nastavené tak, aby na vstupoch komparatora boli Urovne oboch sigBada®. Vystupné
napatie z komparatora (zodpovedajuce fazovym pomerom a amplggidagralo pomocou
dosky STM32 NUCLEO a vzorky boli odosielané do PC.

1.1 Realizacia smerovej odbaice
Pre Gel ziskania fazovej informacie so signalu napajajucu vysiekménu bola realizovana
smerova odbaica na baze mikropaskovych vedeni. Pri ndvrhu sme vychadzadirmvenej
frekvencie 2,4GHz a s dostupného materiélu, obojstranného ploSnéas $podbkou 1,5mm.
Na navrh bol pouzity vypdovy program vone dostupny na internete [6]. Pri navrhu sa
po italo s impedanciou 50. Pre vyhodnotenie a spracovanie signalu bolo potrebné dosiahnu
arove signélu okolo -30dBm. To sa dosiahlo navrhom odime s atimom -30dB. Pre lepSi
pristup a manipulaciu s konektormi, boli konektory umiestnené pod 45°uhlom. Kgnsitor
typu SMA a v navrhu su oznené PORT1 az PORTA4.

Obr. 4: realizovana smerova odbonica

Realizovana odbmica bola merana pomocou Rohde & Schwarz ESPI7 v mdde spektralneho
analyzatora. Vykon generatora bol nastaveny na Odnas merania sa pouzivali redukcie z
N na SMA a koaxialne vedenia typu RG172ky 1m a 2m.Namerany prenos na sa pohybuje

v oblasi -32dB kde uz je priptiany aj utlm vedenia, cez ktory bola odhiza pripojena.

1.2 Realizacia fazového komparatora
Pre meranie fazovych pomerov bol pouzity integrovany obvod AD830&tupga Urove
AD8302 je 30mV/dB a 10mV/°. Elektricka schéma vychadza z odpoého zapojenia v
katalogovom liste. Meraci obvod bol napajany z 9V alkalickejrigatédm sa eliminoval Sum

z napéjacieho zdroja. Realizovana schéma zapojenia obvodu je na nasleduj@zaku. ob



Obr. 5: schéma zapojenia AD8302 a doska plosnych spojov

Pre realizaciu bola poZzita dvojvrstvova doska z materialu FR4. Akpws porty su pouzité

dva SMA konektory. Pre urychlenie procesu merania bol obvod prgpgj@nalégovym
vstupom vyvojovej dosky STM NUCLEO F446RE. Obsahuje 8 analogovytipas na
12bitovy A/D prevodnik s referenciou 3,39 poskytuje dostatmy presnosmerania, nakdko
vystupné napétie obvodu AD8302 sa pohybuje v rozsahu OmV az 1800mV. Po korekcii chyby
AD prevodnika bola nepresnosierania + 2,2mV,o0 je pri kroku 10mV/° vyhovujace.

2 Namerané data

Prebiehali 4 sady merani. Boli pouzité rovnaké antény, typu moteqgEné na 2,4GHz. Pre
overenie vplyvu umelej zeme na fazu vyZiareného signalu, mati kaiténa iny tvar umelej
zeme. Zakladna anténa mala umelld zem kruhového tvaru s priemerom 2B0ennalSiu
anténu sa zvolila elipsa sZ#ou a=250mm a b=62,5. Antény sa postupne unuegati na

rota nu ploSinu, ktora rotovala v rozsahu 0° az 360° po kroku 15° a 5°. Po kazdom kroku sa
odobrala vzorka fazy a amplitidy z komparatora a zaznamenala.iMpeaiét bol umiestneny

v Utlimovej komore Frankonia. Ako prijimacia anténa bola pouZit4 refeédievikova anténa
ETS-Lindgren Model 3115, pracujuca v rozsahu 750MHz-1 8GHz. Ako prvé botendve

fazova a magnitudova charakteristika fazového komparatora.



Obr. 6: a)fazova b)magnitadova charakteristika fazového komparatora

Nasledne po overeni charakteristik komparatora prebiehalo samermd@erantén. Na grafoch
merania je iarkovane zobrazend poloha antény s danym tvarom umelej zemstrealu

suradnej sustavy.

b)

C) d)

Obr. 7:kruhova zem d=250mm a)simulacia; namerané udaje: b) normovana

magnitida c) namerana fazy; d) prepoitané fazové zmeny



c) d)

Obr. 8: elipticka zem - rozmery a=250mm, b=187,5mm a)simulécia; namerané udaje:

b) normovana magnitida c) namerana fazy; d) prepdtané fazové zmeny

2 Zaver

Pomocou realizovaného meracieho aparatu pre meranie fazovyafrgeouivoch
vysokofrekvenného signalu v oblasti 2.4GHz, boli namerané amplitidové a fazové pomery
pre rbzne vekosti elipsoidnych umelych zemi anténnych systémov. Meranimpotlodené
Ze fazovy pomer sa liSi v zavislosti na uhle rotacie, ako aj a twmelej zeme anténneho
systému.

Po as ziskavania vysledkov bolo neodtéd nym obmedzenim presné osadenie
anténnych systémov do stredu rotacie, tento fakt mézeme naxeantricitou ulozenia a
spbsobuje posun stredového bodu nameranych charakteristik. Poloha anténiéamo jgys
v jednotlivych charakteristikach ndnuté iarkovanou iarou.

Pri prvom modely anténneho systému s kruhovou umelo zemoalsaval konStantny
fazovy pomer, ktory ma kruhovl charakteristiku, avSak pri naSom mesambjavuje

deformacia kruhu v oblasti 0° natmie, o sp6sobila zmena polohy koaxialneho vedenia



v meranom priestore. Pre budlce merania je potrebné ivyldbmedzi vplyv polohy
koaxialneho vedenia v priestore ps rotacie anténneho systému.

Vysledky potvrdzuju, Ze fazovy pomer v bode prijmugbko ovplyvniteny, o dava
predpoklad na pripadni vedomu modifikaciu anténneho systému e tWarovania
pozadovanej vyslednej charakteristiky.
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Resumé:

lanok sa zaobera metddou odhadu Sumu v kazdom kanali vektorového magnetomsgtra, ktor
predstavuje viackanalovy senzoricky systém s neviazanytaroxgkmi senzormi. V pripade
viackanalovych systémov je nutné vengwazornos aj prostrediu, v ktorom chceme ziska
odhad Sumovych parametrov. Manku sa zaoberame pouzitim Statistickych metod
pre rozsiahle datové sety, aby sme mohli oddein prostredia od vlastného Sumu meracieho
kanalu a teda charakterizovgeho Sumové vlastnosti v podmienkach bezného laboratoria. V
experimentoch sme pouzili Stvorkanalovy magnetometer ségRIAV so simultannym
vzorkovanim s frekvenciou 1 kHz. Na zaklade vysledkov experirbetitodhadnuté viastné
Sumy kanalov magnetometra.
The article deals with the method for noise estimation in each channeitof reagnetometer
that represents multichannel sensor system with unbound vector selmsdhe case of
multichannel systems it is necessary to pay attention also to the environmbaihnwe want
to obtain the noiseparameters estimations. In the article we arendewith the use of statistic
methods for large data sets in order to separate the noise of therenent from the inherent
noise of the measurement channel and so to characterize its noiseepatam the conditions
of ordinary laboratory. In the experiments we have used four-channel magnetomMé&edA
series with simultaneous sampling at 1 kHz. Based on the réseltaherent noises of the

magnetometer channels have been estimated.



1 Uvod

Ke Ze na Katedre leteckej technickej pripravy Leteckej fakliéighnickej univerzity

v KoSiciach uz dlhodobo prebieha vyskum a vyvoj magnetometrov prekéederiemyselné
pouzitie, spravny odhad ich Sumov je jednou & &vych uloh. Pri realizicii merani s tymto
U elom je vSak nutné brado Uvahy okolity magneticky Sum, ktory je z dihodobéhadiska

asto nestacionarny a priestorovo heterogénngstokrat pri vyvoji nie je k dispozicii
magneticky tienend komora, v ktorej by bolo mozné Sumové merariiokeala ani pouzitie
tienenej komory neznamena Uplné patlaie rusivych vplyvov. Tiez deterministické ruSenie
od viacerych (najmenej 3) zdrojov sa mdZe prejako normalne rozdelenie, preto su potrebné
dlhodobejSie merania a Sumové parametre musiadohadnuté na zaklade rozsiahlych

datovych suborov s pomocou Statistického spracovania zaznamenanych dat.

2 Teoria
Predpokladdme, Ze vystupny signél senzora je linearnou sapequ okolitého
vstupného signalu, ktory je ¢0m deterministickych a stochastickych zloziek, a vlastného

Sumu senzora (resp. meracieho kanalu). Variancia vystupného signaluj@otom

varg) =~ b R %) (1)

Vz ah (1) reprezentuje celkovy vykon signalu. Kovariancia dvoch vystupnych®ignal

N

N-1iq

(x - Xy, - v) )

cov(x, y) =

je vykonom iba ambientného signélu, kdeZe uvaZzujeme, Ze vlastnédsaicty rozdielnych
senzorovych kandélov su nekorelované [1]. Potom kovam@anmatica Styroch kanalov

pouZzitého magnetometra série VEMA je definovana ako:

var(x,) COV(X;, X,) COV(X;,X3) COV(Xy,X,)
CoV(X,,%)  var(X,)  cov(X,,X;) COV(X,,X,)
CoV(Xs, X;) COV(X3,X,)  var(xy)  cov(Xg,X,)
COV(X,, %) COV(X,,X,) COV(X,,X;)  var(x,)

®3)

kde x1, X2, X3 @ x4 sU prislusné vystupné signaly Styroch meracich kanalov nwegeet

S0 senzormi umiestnenymi rovnobezne v malej vzdialenosti od seb&akigak malej, aby



spbsobila vzajomné ovplyvnenie snimacich elementov. Tato matikavgeh vykonov
obsahuje na diagonéle hodnoty vykonov, v ktorych je zahrnuty aj vlastny SdéhkaZanalu
a hodnoty mimo diagonaly predstavuju spok® vykony medzi prislusnymi kanélmi.

Ak by bolo vstupnou velinou homogénne a stacionarne magnetické pole, hodnoty
mimo diagonaly by boli rovnaké. Standardnt odchylku viastného &temo kanalu by potom

bolo mozné vypadta ako:

s, = Jvar(x)- cov(x, x;) (4)

Zia , uvedené predpoklady nie s@sto v beZnych laboratornych podmienkach splnené.
Spektralna analyza jasne poukazuje na to, Ze dowmyia komponentom heterogenity
a nestacionarity pa Vv oblasti nizkych frekvencii su ruSenia, ktoré \sekytuju najma

(a takmer vSade) na priemyselnej frekvencii 50 Hpjektorych pripadoch aj na vysSich
harmonickych. S pomocou autokorelacie a vzajommeglicie vieme ui vykony tychto
deterministickych ruSeni. Ak tieto vykony odpi@ame od prisluSnej hodnoty matice celkovych
vykonov, potlaime interferencie. V takto vzniknutej Sumovej masi@ginachadzaju iba vykony,
ktoré majua ndhodny charakter. Stale je vSak po&etabezpe , aby bolo pole pas merania
stacionarne. Preto je nutné zvolihodné Statistické kritérid a z celkového zaznanauania

vybra najvhodnejSieasoveé intervaly prealSie spracovanie.

3  Merania a vysledky

Pre realizaciu merani bol zvoleny 4-kanalovy vekty magnetometer série VEMA
vyvinuty na pracovisku autorov, ktory predstavuj@ckanalovy senzoricky systém so
simultdnnym vzorkovanim [2][3]. Blokova schéma meigmetra je pre ilustraciu zndzornena
na obrazku 1. Pri meraniach bol pouzity magnetometgojeni s relaxaymi senzormi -
koncentrické cievky s oddelenym budiacim a snimaaimutim a jadrom z amorfnych
magnetickych pasiek.

Kanély magnetometra boli pre dosiahnutie presrejdsledkov kalibrované pomocou
algoritmov vyuZivajacich neurénové siete [4]. Frekwny rozsah magnetometra je DC az 250
Hz (-3dB), vzorkovacia frekvencia je 1000 Hz a meragzsah s danymi senzormi je +70.

Na zaklade Uvah z tedrie bolo nutné ako prvé vgbtdstacionaritu ambientného (teda
meraného) magnetického @o 24-hodinovy zdznam vyvoja magnetickéhogpsa nachadza
na obrazku 2. Ide o zadznam realizovanygsovikendu, kedy v priestoroch merania neddjde

k nahodnym vekym porucham v désledkunnosti loveka.



Obr. 1: Blokova schéma pouZzitého magnetometra

Napriek tomu je mozné vidigasné rozdiely v Urovniach priebehu, dokonca je mozné
pozorova istu periodicitu vo vykyvoch p@. Tieto vykyvy su okrem iného spésobené aktivitou
v sieti trojfazoveého elektrického rozvodu — zmenaazé medzi fdzami, induktivne z#e a
pod. UZ na zaklade tohto priebehu je mozné odhad@eavhodnymi intervalmi pre meranie
budu tie, kde je variancia a teda aj Standardna odchylka nagnéw&iak aj medzi subormi
s vysSimi hodnotami Standardnej odchylky je mozné ndjedné merané intervaly s dobrou
stacionaritou. VSetky namerané data boli spracovamdowym programom vytvorenym
v jazyku C, ktory mal implementované Statistické testy a rozhotovaavidla, aby bolo
mozné vyhna sa spracovaniu datovych suborov s nestacionarnymi signalmi. Tieto
rozhodovacie mechanizmy vyuzivaju rozdiely vzajomnych korelacii tsiakye okolo
diagonaly matice atieZz vzajomné rozdiely elementov mimo diagomkétyé poskytuju
informé&ciu o asovej stacionarite a priestorovej nehomogenite meraného po

Pre Gely merani a minimalizaciu chyb bol vytvoreny pripravok z thodédubového
dreva, do ktorého boli pomocou CNC stroja mawé otvory pre zasunutie senzorov
magnetometra. Senzory boli umiestnené paralelne v rovhakom smerehetoeh Stvorca so
stranou 100 mm.

Pred uskutanenim zaznamu meranych dat bolo nutné najgsto v laboratoriu, kde je
DC magnetické pole homogénne vramci tolerovateh limitov, aby bolo mozné
vyhodnocova parametre senzorov vV blizkych pracovnych bodoch ich prevodovych

charakteristik.



Obr. 2: 24-hodinovy vyvoj Standardnej odchylky magnetického poa v mieste merania
Na obrazkoch 3 az 6 su zobrazené priklady meranych signalgvaziou
interferenciou v mieste merania s odstranenou strednou hodnotou pre leg§iaciu.

Z obrazkov je mozné potvrdize dominantnymi interferenciami su priemyselné frekvencia 50

Hz a jej harmonickeé.

Obr. 3: asovy vyvoj prikladu zaznamenaného signalu

Obr. 4: Frekven né spektrum prikladu zaznamenaného signalu

Zaznam dét bol realizovany v 5-sekundovych intervaloclzlod zaznamu 2 s,0

znamenalo 2000 vzoriek v kazdom subore.



Obr. 5: Autokorelacia prikladu zaznamenaného signalu

Obr. 6: Frekven né vykonové spektrum prikladu zaznamenaného signalu

Po 24 hodinovom z&zname bolo nutné realizdieo kroky:

vypo et kovariannej matice — teda matice celkovych vykonov,

vypo et matice deterministickych vykonov s vyuzitim korelacii — &zamu sislom

kanélu rovnym prvému indexu bola korelovana s 2 s kandklan rovnym druhému

indexu prvku matice, nasledne pomocou diskrétnej Fourierovej transferrbali

vypo itané vykony priemyselného ruSenia,

vypo et Sumovej matice ako rozdielu matice celkovych vykonov a matice

deterministickych vykonov,

aplikacia pravidiel stacionarity a homogenity, na zéklade ktobplo mozné zahrnu

alebo vylui subor pre alSie Statistické spracovanie —t.j. vyhodnotenie rozdielu medzi
lenmi symetricky okolo diagonaly a vyhodnotenie rozdielov mednmi mimo

diagonaly.

Ziskané matice boli spriemerovanén vznikla priemerna matica celkovych vykonov:

101.124 92.092 91.958 91.449
92.092 102.814 92.651 91.129
91.958 92.651 102.384 91.878
91.449 92.129 91.878 109.252



priemerna matica deterministickych vykonov:

85.650 86.404 86.232 85.715
86.336 87.232 87.006 86.497
86.186 87.012 86.908 86.361
85.662 86.505 86.343 86.063

priemerna Sumova matica:

15.473 5.690 5.726 5.734
5.756 15.583 5.645 5.632
5773 5.639 15.476 5.519
5.785 5.623 5.535 23.189

kde na diagonale st odhady Sumov Styroch kanalov magnetomettas axs. Hodnoty mimo
diagonaly reprezentuju nahodné interferencie a rozdielne hodnoty pgukeazbeterogenitu
meraného pa. Ako je mozné vidie z hodnét priemernej Sumovej matice, homogenita
a stacionarita boli v pripustnych limitoch.

Uvedena metodika bola testovana na nikkoh r6znych miestach a ziskané vysledky,
ktoré boli takmer rovnakeé, poukazuju na to, Ze Stvrty kanal magpaeéta ma z poladu Sumov
najhorSie parametre — ide o kombinaciu Sumu snimacieho elemdekirareky. V konenom
kroku, po oditani minimélnej hodnoty mimo diagonély od hodnét na diagonéle matiaazés
odhad Sumu meracich kanalov magnetometra — kabi, musime vSak prid&vantizany

Sum, v nasom pripade 0,182°nT

. kanalu 1 2 3 4

Vykon Sumu [nT?] 10.138 10.247 10.141 17.853

[nT] 3.184 | 3.201| 3.185| 4.225

Tab. 1: Odhady Sumov meracich kanalov

Na zéklade predoSlych merani frekveych charakteristik magnetometra,emej Sirky

pasma a s pouzitim rovnice:

2

PSD %) (5)

je mozné vypoita odhady pre vykonovu spektralnu hustotu (PSD) a linearnu spektralnu

hustotu (LSD) Sumu v pasme 1 — 250 Hz.
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. kanalu 1 2 3 4

PSD [nT#Hz] 0.0405 | 0.0410| 0.0406 0.0714

LSD [nT/Hz*3 0.201 0.203 0.201 0.267

Tab. 2: Odhady spektralnych hustét Sumov meracich kanalov

Zaver

Metddu pouzitt pre odhad Sumu viackanalového senzorického systému prezentovanu

v lanku je mozné pouzv beznych laboratornych podmienkach bez tieniacej komory. &apri

tomu, Ze existuju uité pravidla, ktoré je nutné pri meraniach dodrja metdda pomerne

jednoducha a jej zakladom je Statistické spracovanie dat a $paldralyza. Tuto metdédu je

mMozZné pouZi aj pre iné typy senzorov. Matice ziskané touto metddou obsahuju &dierm

nielen o Sume jednotlivych kanélov senzorického systému, ale aj o anadorentagnetickom

poli.
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Resumé:

The redundancy and protection concepts balanced with component selection &iveadi
environment should be taken into the consideration during the aircrafpragai design
containing microprocessors, combinational logic and memory elemeoftstracted
from the same basic devices — NMOS and PMOS transistors.

This paper mainly investigates the soft error rate (SERjsed by atmospheric neutrons
with energies greater than 1 mega-electron-volt (MeV) in tefrdgralog Motor Control unit
developed and produced by MESIT aerospace, s.r.o. This form ofoadtae result of cosmic
rays colliding with particles in the atmosphere, is known ta bignificant source of soft errors
in memory elements. Paper summarizes possible techniquesirfaatiesy the SER in memory
elements to assess soft errors in combinational logic. Thekpidees can be also directly

used for computing the SER in memory elements.

1 Introduction

Tolerance against cosmic radiation can be characterized bgt#heose tolerance and single
event upset (SEU) sensitivity, which is not necessarily eglalotal dose tolerance may
be improved by reducing operation time under bias and by extshiglding. SEU rate
estimation appears to be extremely important. Solar flentesduce a hazard for aircraft
equipment constructions which are susceptible for SEU. Duringeflarg, SEU rate may be
as much as 10 000 times higher than on average. High enough SEUotateeprmultiple
errors to memories, thus reducing efficiency of hardware ermreaing schemes.

If the microprocessor is sensitive to SEU, error recovery oadrimeay become excessive



during high SEU rates. Protection methods in form of redundancy detiextion and recovery

or other schemes should be planned simultaneously with parts selection.

Article is based on the created analysis “Neutron Flux Subdépt Declaration,
MSP-UT-206465801" proving the declaration that Analog Motor Control unit (ANIC
developed and produced by MESIT aerospace, s.r.o. is tolerant tomiiux contained in the
altitude up to 51 000 ft.

1.1 AMC-1 Functional Description

The Centrifugal Fuel Pump BP-DCA-02 (see Fig. 1) is desdigisecentrifugal pump driven by
the brushless direct-current motor made in explosion-proof designfugl enters trough the
inlet port in the pump housing. The fuel is pushed by the impalieof the pump through the
outlet fitting. In the outlet fitting is mounted non-return valvelvbypass nozzle. The system
consists of the driving brushless electromotor of wet design andotimeected centrifugal
pump. The electromotor is fitted by Analogue Motor Control sys(aMC-1). AMC-1
controls start of the motor, revolutions per minute, maximal powgrtiand protects against
overheating. The functions of the AMC-1 are realised only througtdwaae blocks, no

software is used.

The AMC-1 unit controls revolutions of BLDC engine based on the sifjoatsthe Hall probes
which are detected by magnets located in the rotor. Logicaidumrfctr switching motor phases
will be created from their sequence so it spins in a right Wae motor rotations speed is
regulated by PI regulator which compares reference voleage With signal level from the
frequency to voltage converter. This converter processes signalHall probes, its output
voltage level is determined by a reference voltage (détedmby relevant resistance,
alternatively by parallel combination of resistors in céise they both are assembled) for the
resolutions setting. The output of the Pl regulator is directgy®lavel determining PWM duty
cycle for switching phases.



Fig. 1. Booster Pump BP-DCA-02

2  Reliability of Aircraft Electronics Systems

Reliability of aircraft (avionics) electronics systemspecially complex digital systems,

is strongly affected by these factors:

» statistical,

* random fault mechanism of microelectronic components,

» effects of cosmic radiation.
This is especially serious, because in the reliabiligehof a typical aircraft electronics system
all components are connected in series. Fault in any compoadstttea failure of the entire
system. Thus, designing reliable systems starts from comporspssial attention must be
paid to parts selection to ensure reliability and autonomoustagetiarough the mission life,

even in the presence of harmful ionizing radiation.

We can distinguish four generally distinct environments in whican nihas placed

his technologically developed hardware:



* under the sea,

 inland,

* in the atmosphere via airplanes,

* balloons and in space.
For three of these environments, land, atmosphere and space, wheamtheade objects have
included microelectronics, what has been observed is that thealhatccurring ionizing
radiation field within these environments has interacted with tletrehics causing
malfunctions. These effects in microelectronics are calledl&ikvent Effects (SSES).
SSE requires that the energy deposited by a single ioniziadiclp interacting
with a microelectronics device be sufficient to cause it tofunation. Two major effects

of cosmic rays are:

» overall component degradation,

* Single Event Upsets (SEUS).
Component degradation leads to change of the component's functiomakfgasa increased
power consumption, and finally, loss of function. Single event upsetsoamic ray induced,

sudden changes in digital bistable elements:

* memories,

e registers,

» complex devices like microprocessors.
An upset may even trigger a condition called latch-up when a &hauit current which may
lead to component destruction. Sensitivity for component degradaticseastivity for SEU
are not necessarily related with each other. A component rhdyiteexcellent tolerance against

degradation, but still be sensitive for SEU or even latch-up.

2.1 Basic Radiation Damage of Electronics Components

One of the principal causes of radiation damage to electrdaigses are neutrons. Because
neutron are relatively heavy, uncharged particles, instead otlynéonizing atoms
or molecules, they collide with the lattice atoms of the semicoadydisplacing whole atoms
from their lattice sites causing them to take up inteatositions within the crystal. This

results in distortion of the local lattice structure.

The principal ionizing radiation damage mechanism in MOSFET teefam the creation
of electron-hole pairs from the breaking of silicon-oxygen bamtisd SiQ insulator gate. This



produces the build-up of trapped positive charges (mainly hioléke insulator, and trapped
negative charges concentrated at the insulator-channel interfakeBi® electron-hole pairs
recombines following the on set of an ionizing radiation pulse, thesdpgdte voltage rapidly
sweeps the electrons out of the oxide insulator, because of thelakge mobility compared
with that of the corresponding holes. The relatively immobilesbecome trapped in the SiO
gate insulator near the silicon channel interface for poggtie voltages, or near the Sigate
metal interface for negative gate voltages. These trappetivpasiarges are the cause for the

negative shift in the ¢k— Vus‘ characteristics curve.

Radiation tolerance of digital bipolar integrated circuits is in gétenger than that of CMOS
circuits. The degradation of bipolar transistors is mainly dapping of charge in passivation
oxide layers and atomic displacement damage in silicon. Thesstsetiuse reduction of gain

and increase of junction leakage current.

2.2 Effects of Space Radiation

The effects of space radiation to integrated circuits cadivided into long-lived effects
and transient effects (SEU). The long-lived effects cause graegradation of performance
and at last functional failure of a component. The long-lived eff@e mainly caused by two

mechanisms:

* jonisation,

e atomic displacement.
In atomic displacement a particle of space radiation coliidéssan atom in the target material
causing the atom to leave its position in the lattice and leaxaeancy or defect. lonisation is
a more important cause of failure for present day integatedits than atomic displacement.
Transient effects can be non-destructive "soft errors” ordaeyn some cases cause permanent

damage.

SEU's are especially problematic in high-density compondiktis RAM-memories

and microprocessors. Peripheral logic is usually predominanttie rap of sequential logic
components. The system impact of errors in sequential logitich harder to quantify since
the period of vulnerability (when the devices are sensitive toesair effects) varies widely
depending on the circuit design, frequency of operation, and algoiithtthes are similar

to the high-density components in that they use a cross-coupled invetéscirc



Non high-density components tend to be more robust because thexgumiéy designed
with larger and/or more transistors, that more easily compefwsapurious charge collected
during radiation events. Soft Error Rate (SER) of sequential isgeveral orders of magnitude

lower than of high-density components.

It should be noted that there is another soft failure mode relatedmbinatorial logic.
If enough radiation induced charge is collected so that the voltage ininthe
of a combinatorial gate exceeds the threshold between a “one” am,“the event will
generate a SET or transient in the output of the device. Siecehiarge collection occurs
on a short timescale, the “glitch” is propagated to the outpuh@fdevice only as long
as the event itself. A soft error is induced by a SET only if the glitphogagated to the input
of a memory element at the same time that the element is being |latcheteor to.

With discrete and non-high-density components this is not a corinemtke glitch is shorter

than the response of the logic and thus SETs were not readily propagatet theocigcuit.

3  Summary and AMC-1 Evaluation

It has been shown how transient charge generated when an energstlmrought to rest in the
silicon substrate can lead to soft errors in semiconductor comipas@vell as whole devices.

At terrestrial altitudes three mechanisms are responsibleftogrsors:

» alpha particles emitted from trace radioactive impurities in theeenaterials,

» the reaction of low energy cosmic neutrons with high concentrations in the device,

» the reaction of high-energy cosmic neutrons with silicon and other deviceaisater
With proper screening and choice of manufacturing processe§EReinduced by alpha
particles can be reduced to the point where they are a $maetlon of the total SER —

dominated by cosmic high-energy neutrons that cannot easily be shielded.

The soft error sensitivity of various memory and logic componestbéen considered as these
components are scaled to smaller dimensions, higher integratisiiel® and lower operating
voltages. While shrinking junction sizes have led to reductions in adiracge collection and
enhanced charge sharing with neighbouring cells (thereby replingrcharge collected by any
one device), cell voltage and capacitance reductions have decreased tilechatige as well.

The impact of these changes has been dependent on type of technology.



Based on the list of all electronics components used for Andtmgr Control unit AMC-1,

stated applicable documents and the fact that the unit does naihcamy complex hardware

(microcontrollers, RAM memories, registers etc.) or anypmhardware like custom

micro-coded components and devices (such as Application Specigrated Circuits
(ASICs), Field Programmable Gate Arrays (FPGAs) andi@aromable Logic Devices (PLDs))
is obvious that AMC-1 is tolerant to neutron flux contained in the reduailtitude up to 51 000

ft.
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Resumé:

PredloZzeny lanok sa venuje problematike zakladnej metodickej chybe leteckého
radiovySkomera, pracujuceho so stalou vinou a s frekvan modulaciou (FMCW). BlizSie
popisuje matematickl podstatu vzniku metodickej chyby radiovgékokiora ma najvési

vplyv na jeho presnosmerania vySky. Hlavnym zamerortanku je vSak prezentova
dosiahnuté vysledky laboratornej analyzy metodickej chyby radiovyskokterej vysledky

boli ziskané prostrednictvom novej, doposiepouzivanej metdody merania vysky (vzdialenosti)
v uzavretych priestoroch laboratéria. Dosiahnuté namerané vysledkyney phiere

koreSponduju s teoretickymi Uvahami o vytvarani metodickej chyby radiovyakome

The present article is dealing with the problematics of FM@®fuency modulated constant
wave) radioaltimeter basic altitude measurement error. It is focused aitedkenathematical
description of creation of the radioaltimeter methodical error \wtias the greatest impact on
the accuracy of measurement of altitude. The main focus of Eafmepresent the achieved
results of laboratory analysis of radioaltimeter methodical error which were rodddby new,
previously unused method of altitude (distance) measurement eneosed laboratory
environment. The measured results fully correspond with theoretoaiderations about the

creation of the radioaltimeter methodical error.



Uvod

Pod pojmom letecky radiovySkomer s frekveou modulaciou FMCW rozumieme taky
radiovySkomer, ktory na meranie vysky letu lietadla nad zemskpvrchom vyuzZiva
harmonicky, frekveme modulovany, vysokofrekveny signal. Merana vyska sa pohybuje v
rozsahu od 0 do 1500m v zavislosti od typu lietadla na ktorom je radiovySkmugity.
Palubné radiovyskomery sa vyuZivaju hlavne v malych vySkach a vezdyeh etapach letu
pri privedeni na pristatie a pri pristati lietadla. ze uja meranie a indikaciu skutoej vysky
lietadla nad zemskym povrchom. Vystupny signal radiovySkomerstjcnenformaciu o
skuto nej vySke, sa mbze pouzivaj v palubnom automatickom systéme riadenia lietadla pre
nepretrzitl korekciu podsystému riadenia pri privedeni na peistdre tvarovanie trajektérie
podrovnania pri pristati. Okrem toho radiovySkomery akusticky a lgptgignalizuju

poklesnutie lietadla pod zvolend, tzv. nebezyevysSku.

1 Princip innosti FMCW radiovyskomera

Letecky radiovySkomer pracuje tak, Ze jeho vysiglaneruje vysokofrekveny, frekvenne
modulovany signdl uit), ktory je prostrednictvom vysielacej antény vyZzarovangrem k
zemskému povrchu. Je zrejmé, Ze priebeh signalu odrazeného octzenreaky, ako priebeh

vysielaného signalu, iba j@asovo oneskoreny @s:
[ = — 1)

kde: t - asové oneskorenie prijimaného signalu,
H - vyska letu,

c - rychlos Sirenia sa svetla,

potrebny k Sireniu signalu k zemi a sp@drazeny signal od zemského povrchit)wa prijaty
prijimacou anténou sa privadza do vyvazeného zmiedakde sa zaroveprivadza aj tzv.
priamy signal ut) z vysielaa. V désledku toho, Ze odrazeny signalgsovo oneskoreny, je

frekvencia priameho signalu v kazdom okamihu uz in4, nez frekvencia odrazenéha signal

Na vystupe vyvazeného zmieSazapo oddeleni neZiaducich zloZiek vznika rozdielovy

(zaznejovy) signal«t), ktorého frekvenciaFje:



F(t)=

f,(t)- f,(t) (2)

kde: f/(t) — frekvencia vysielaného signalu,

fp(t) — frekvencia prijimaného signalu.

Obr.1: Funk na schéma FMCW radiovySkomera

Vo vz ahu (2) sa absolutna hodnota pouziva preto, lebo fyzikalne je freawerty kladna. Z
asovych priebehov vidime, Ze kes rozdielovej frekvencie, ktora je zavisla odsového
oneskorenia odrazeného signalu, je pri nemeniacej sa vySke3g) \asti modulanej periédy

konstantna a méze byyjadrena vzahom:

8O F
F=——-""H 3)
C
kde: Fk -rozdielova frekvencia,
Df - frekven ny zdvih,

Fv - modulana frekvencia.

Vz ah (2) je z&kladnou rovnicou radiovySkomera s frekmen modulaciou s konStantnou
modula nou periédou (FMCW).

Signal z vyvazeného zmieSawau(t) sa zosiluje zosil ova om rozdielového signalu a
privadza sa do vyhodnocovacieho obvodu, kde sa vyhodnocljesveozdielovej frekvencie,

ktord zodpoveda skutoej vyske letu lietadla. Princip vyhodnocovacich obvodov je zajoZen



na po itani impulzov, ktoré su tvarované z rozdielového signdtupo celt dobu modulaej
periody Tv. Napéaové Spiky, ktoré ziskame na jeho vystupe postupuju do jednocestného
usmerova a. Jeho uUlohou je orezaZzaporné nap@vé Spiky. Ziskané kladné derivaé
impulzy wi(t) maju rovnaku frekvenciu ako frekvencia rozdielového signalu. Ziskanymi
napaovymi impulzmi sa napaja buklasicky integrany len, ako je to u starSich typov
radiovySkomerov s analégovym vystupom, alebo dekadicky digitaitay, ako je to u
modernejSich radiovySkomerov. Vystupom je jednosmerné napatf umerné potu

napaovych impulzov.

2  Zakonitos zmeny potu impulzov pri zmene meranej vysky

Matematickou analyzou vysielaného a prijimaného signalu moastanevi okamzitu fazu

vysledného rozdielového signalu na vystupe balého zmieSava radiovySkomera

: Dw, . W, ¢
u(t) =Usin wyt, +W"S|n(WMtl)cos% )

M

Matematickym rozborom amplitidovych pomerov tohto vysledného razeiiebd signalu (3)
na vystupe balamého zmieSava, ako proces zmieSavania vysielaného a prijimaného signalu

radiovySkomera sa dopracujeme kafau (4).

U = Uv +U p COJ/ 0 +/ M COSV\‘Mtl) (5)

Vo vz ahu (4) nazyvame vyrazp po iato nou fazou a u premenlivou fazou rozdielového

signalu, ktoré su definované znamymi parametrami (5).

J o =Dugr =

/. /. (6)

Pretoze impulzy z rozdielovej frekvencie striedavo vznikajinékagl, ke modulané obalka

prechadza nulou, vyska vzniku impulzov & vySka zaniku impulzov He dana vzahmi,



] /4 2k-1
/y2k-1 H, .

H, =— =_0
Vo8 1+x 8 1- x

Vyskovy interval trvania jednotlivych impulzolz vypo itame ako rozdiel vySky medzi

zanikom a vznikom impulzu

/

=10 X
4

1+ x?

L=H, - H, (2 - 1) ®)

Pre grafickl analyzu vzniku a zéniku impulzov je vyhodné pozwmgskovy interval
periodického vzniku jednotlivych impulzo¥, ktory stanovime ako rozdiel vySok, napr. medzi
vznikom prvého a druhého impulzu. Podobne vyskovy interval periodickéhduzani
jednotlivych impulzov Z, stanovime ako rozdiel vySok, napr. medzi zangkegho a druhého

impulzu.

/ /

V=H,,- Hv1:4(1—_i)()’ Z=Hz- Hyy = 4(1-0X)

(9)

Na zaklade poznania matematickej interpretacie uvedenych atderye mozné graficky
zobrazi vysSkové rozsahy vzniku a zaniku impulzov u akéhok& typu FMCW
radiovySkomera. Je vSak potrebné vychadzgeho zakladnych parametrov ako su pracovna
frekvenciaf,, frekvenny zdvih fo, a relativna hodnota frekvemého zdvihu, o je pomer
forfo. Na vemi malych vySkach su vySkové intervaly vzniku a zaniku impulzovoméag
oddelené. No postupne s narastajucou vyskou sa vySkové intervaly vzd@hkika impulzov
za inaju prekryva, (obr. 2). Tato skutaos vedie k narastaniu celkového paimpulzov pri
zva Sovani meranej vysky. Rozdielne hodnoty vysSkovych intervalov vznikua, ¥4niku ,Z*
impulzov vedu k neustalemu kolisaniu foimpulzov pri merani vysky,0 vytvara metodicku

chybu radiovySkomera 4, (obr. 3).
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Obr. 3: Vplyv vzniku a zaniku impulzov na hodnotu metodickej chyby

3  Laboratorne merania metodickej chyby radiovySkomera

Metodicka chyba je zakladnou chybou radiovySkomerov pracujucich ekvein nou
moduléciou. Prejavuje sa diskrétnou zmenou vystupnej informacieplymulej zmene
skuto nej vysky. Priinou metodickej chyby radiovySkomerov s nepretrzitym vyZzarovanim
frekven nou modulaciou je samotny periodicky charakter zadkona frekegrmodulacie.
Amplitidové spektrum rozdielového signalu je diskrétne a obsahujidkvencie, ktoré su
nasobkami modulaej frekvenciefm, pri om so zvaSujlacou sa vyskou je spektrum tohto
signalu stale zlozitejSie. Tato skubms zhorSuje urenie frekvencie, ktora je umerna vyske
letu lietadla. Metodickou chybou je taktiez podmienena minimalnamaeryska. Minimalna

vySkaHmin je dana vzahom

C
H =DH=—
min 8 (10)

Tymto vz ahom je dany aj minimalny mozny merany rozdiel vySkly To vo svojom désledku
znamena, Ze zvysSovanim vysky letu sa bude Udaj o vySke alennasobok tejto minimalnej
vySky. Pre vyhodnotenie realnej hodnoty metodickej chyby radiového vysSkomera sa
realizuju laboratorne merania tohto parametra. NajjednoduchS$ilspids@nia sa realizuje
prostrednictvom vyuZitia sady koaxidlnych kéblov, ktorymi sa vzAjom spojovanim
postupne zv&uje merana vyska. Diskrétnogmeny vysky vSak spdsobuje, Zze namerané
vysledky (obr. 4) celkom neodpovedaju teoretickym Gvaham uvedengole 2. Preto bola
za tymto Uelom na LF TUKE vyvinuta nova metéda (obr. 6) merania vysSky (leuieti)

s vyuZzitim VF trasy pomocou antén radiovySkomera. Nameranédkystei tomto spésobe

merania uz v plnej miere odpovedaju teoretickym Gvaham.



Obr.4: Vysledky merania metodickej chyby klasickou metédou

Obr.5: Vysledky merania metodickej chyby novou metédou



Obr.6: Pracovisko merania metodickej chyby RV na LF TUKE

4. Zaver

lanok si kladie za cieprezentova novu patentovu laboratérnu analyzu merania metodickej
chyby radiovySkomera s vyuzitim vysokofrekvagj trasy antén samotného radiovySkomera.
DoterajSie merania za élom vyhodnocovania metodickej chyby vyuZitim diskrétneho
prediZzovania klasickej koaxialnej trasy neboli celkom presvéd pre Studentov
v pedagogickom procese. Okrem toho takéto meranie bolo pomernavad pretoze si
vyZzadovalo postupnu, diskrétnu manualnu zmerakydkoaxialneho kabla. Preto meranie
v rozsahu cca 6m s krokom cca 10cm trvalo aj niekdrodin. Dévod pouZivania tejto havej
a nepohodinej metddy bol ten, Ze v uzavretych laboratérnych podmienkaclo mehzhé
(kvOli parazitnym odrazom) vyuziklasicka funkciu merania radiovyskomera. 8snha nova,
patentovana metdda vyuzivajaca VF trasu s anténami a meransahuaza 6m s krokom cca
1mm trva v stasnosti len niekdo desiatok sekund. Takto ziskané laboratorne vysledky touto
novou metddou (obr.5) umodju rychlu a kvalitnd analyzu merania metodickej chyby

radiovySkomera, o vytvara dokonale prepojenie teoretickych poznatkov s praxou.

Literatura

[1] LABUN, J. - KURDEL, P. Radio altimeter with extreme bandthi. In: Acta Avionica.
Ro . 10, . 15 (2008), s. 25-28. - ISSN 1335-9479



[2]

[3]
[4]

[5]
[6]

[7]

[8]

LABUN, J.,: ZvySenie presnosti merania malych vySok edkych radiovySkomerov,
KoSice, 1998

KURDEL, P.: RadiovySkomer — element elektronického infomého asistemého
systému pilota vrtunika, dizertané praca, 2010

ESKOVI , M. - LABUN, J. - KURDEL, P. - KEPESI, V.: Zvy3ovanie funkciorli
FMCW radiovyskomera. In: Meni, diagnostika, spolehlivost palubnich soustav letadel:
14. mezinarodni \decké konference: Brno 2014, ISBN 978-80-7231-970-1
LABUN, J.: Tedria leteckych radiovySkomerov malych vysSdk vyd. - KoSice : VLA,
2003. - 100 s.
LABUN, J. - GREGA, M. - SOPATA, M. - KMEC, F.: Zapojenitéeteckého
radiovySkomera malych vy3ok s frekvaou modulaciou 1 patentovy spis283438/ -
Banska Bystrica : UPV SR, - 2003. - 4 s.
Ml O, M.-LABUN, J.- ESKOVI , M. - KEPESI, V.: Methodical error of low altitude
altimeters and possibilities of its improvement. In: A&taonica. Ro. 15, . 26, 2013,
s. 50-53. - ISSN 1335-9479

ANDOGA, R. - DRAGANOVA, K. - LASSAK, M. Engineering appashes in control
of complex electro-mechanical systems. In: CINTI 2015. - Dani®&EE, 2015 P. 71-
74. - ISBN 978-1-4673-8519-0



Navrh vypo tovej paralelizacie v prostredi leteckého simulatora

Computing parallelization design in flight simulator environment

Ing. Tomas Moravec
Pracovist, email:tomas.moravec@student.tuke.sk
doc. Ing. Rudolf Andoga, PhD.

Pracovist, email:rudolf.andoga@tuke.sk

Resumé:

Tento prispevok pojednava o moznosti paralelizacie ¥gpwch uloh leteckého simulatora
z dévodu zvySenia vygoveho vykonu pre potreby viay a vyskumu na KA. PouZitie leteckého
simulatora ako softvéru, méze ma/soké poziadavky zo strany hardvémi,sa tyka hlavne
pamate a grafiky. Zakladnou poziadavkou pri leteckom simulatoreyjailps simulacie.
PouZzitie jedného vykonneho jta a nemusi byvzdy rieSenim, nakko simulané poziadavky
moZu preras moznosti hardvéru. RieSenim takéhoto problému je paralelizaciaasimyah
Vypo tov za pouzitia viacerych pita ov. Jednotlivé tlohy pre simuléciu su potom rozdelené
medzi jednotlivé pdta e v sieti, ktorych vystupy su renderované a zobrazované cezstiévla
grafické rozhrania. Tento spésob zniZuje hlavne grafické poZiadeakg maju veké naroky

v leteckom simulatore. Takato paralelizacia je rieSend na dvockaetst na hardvérovej

a softvérovej. Hardvérova, alebo aj fyzicka, rieSi spésob qiesa jednotlivych pdta ov
medzi sebou névrh, typ prepojenia a podobne. Na paralelizaciuteggdo vykonu je, okrem
fyzickej asti, nutné pouzitie softvérovejsti a to

ur itych programov, ktoré umogju takuto paralelizaciu a komunikaciu po sieti medzi
simulatorom a ostatnymi pita mi v sieti. Hlavnym ciem lanku je popisaa priblizi pouzity
spbsob paralelizécie.

This article describes parallelization options of flight simafatomputing tasks to increase the
computing power for teaching and research needs at the Departfranibnics systems. Using
flight simulator as software can have high requirements from hardsvdeg with concerns for
memory and graphic. Basic requirement in flight simulator is strart smoothness. A single
computer can’t always be a solution, because simulation requirerw@mtsutgrow hardware
options. Solution of this problem is simulation computing parallgizirsing multiple
computers. Then simulation tasks are divided between each compuwendatwork, those
outputs are rendered and displayed through their own interfaces. Thos @gcreases main



graphic requirements, which has is high in a flight simulator. phaisllelization is solved on
two layers, hardware and software layer. Hardware, or physicaljesobnnection options
between computers, design, type of connection etc. For compatialielization is, besides
the hardware part, certain programs are needed, which allow this letizgtion and
communication in network between the simulator and another computers. Thelxjeaiive

of this article is to describe and evaluate the applied method of parallelization.

1 Uvod

Pre Katedru avioniky bolo potrebné vytvoriovy interaktivny sposob vyhy, ktory by slazil

aj v oblasti vyskumov prebiehajucich na katedre. Za tym&loin bol vytvoreny projekt
virtualneho komplexu avionickych systémov. Tento virtualny komplexypeaako letecky
simulator, ale neslizi na vycvik pilotaZze, ale na statickl amyekl ukézku systémov, ich
innosti a vzajomného prepojenia. dlom tohto virtudlneho avionického komplexu je
oboznami Studentov s principmi ovladania systémov lietadla pomocou prislusmi@dacich
prvkov v kabine virtualneho lietadla, blizSie popigeh innos za letu a v oblasti vyskumu
sluzi ako simulany prostriedok pre navrh a testovanie algoritmov riadenia. Pri navrhu
virtudlneho komplexu jednym z problémov bola otazka v§meeho vykonu. Ten musi by
dostatone veky aby zabezpdl plynuly chod simulacie, dostatné grafické rozliSenie
a podporoval pouzitie viacerych monitorov. Vhodnym rieSenim tejto otazkybdig
paralelizacia vypaového vykonu za pouZzitia viacerych @ ov, ktoré by sa spoloe
podie ali na chode simulacie. Takéto rieSenie by eliminovalo pougitie§ho vykonného, ale
za to finanne nakladného pdta a a pomohlo rozdelijednotlivé vypotové ulohy medzi

jednotlivé poita e.

2 Virtualny komplex

Virtualny komplex avionickych systémov umiesteny na Katedre dowytvara virtualnu
podobu sveta pod modelu WGS84 a simuluje priebeh letu, agie a poveternostné vplyvy,
systémy a pristroje pouzité v danom type lietadla, chylrachy, vplyvy na pilota. PouZitym
simula nym softvérom jePrepar3D od spolonosti Microsoft. Tento simulany program bol
vybraty z dévodu, Ze je Siroko podporovany komunitou profesionalov alead¢eom, ktory sa
venuju lietaniu v simulatoroch. Ztoho doévodu existuje kee spektrum podporovanych
softvérovych, i hardvérovych doplnkov, modelov lietadiel, pristrojov a palubnystésnov,
at . o satyka simulacie samotného letu, tu simulator vytvara na zakdpded definovanych

dat daného typu lietadla. Nevyhodou takéhoto druhu simulacie je meEsgja simulacia ako



v pripade prepdtavania sil a momentov v realnorase. Tym padom sa spravanie lietadla v
simulatore v uritych situacidch nemusi podobspravaniu sa v realite. Vyhodou je rychlejSia
a vykonovo menej naroa simulacia. Pouzity druh simulacid’vepar3D je vyhovujdci pre
pouzitie spominaného virtualneho komplexu, n&konie je potrebné simulovgresné sily

a momenty pdsobiace na lietadlo pe letu. alSou vyhodoWPrepar3Dje moznos pouZitia
rozhrania medzi simulatorom a programom tretej strany. Tym pa@omozné pouZzi
simulované data ako vstupy pre tieto programy a poud vo vlastnych vypdoch

a algoritmoch. Pripadne programy tretich stran mézu posiéla ako vstupy do simulatora.
Tieto programy su vytvarané hlavne v jazyku C a C++ pomocoupogtkniZzniceSimconnect

SDK ktora umoZuje do programu ndta alebo zapisadata do simulétora.

2.1  Model Airbus A320

Vyhodou virtualneho avionického komplexu je jeho modularnas sa tyka simulovanych
modelov. UmoZuje simulova malé civilné lietadla ale aj vieé dopravné lietadla. &lom
virtudlneho komplexu ja sa hlavnhe zameana lietadla na vybavené modernou avionikou. Preto
sa virtualny komplex zameriava na lietadlo Airbus A320, pretdéeo pomerne moderné
lietadlo s vekym mnoZstvom avioniky na palube. Pouzity simaola model jeAirbus X
Extendedod spolonosti Aerosoft. Tento rozSirujuci balik doplna simulator o lietadla A320
a A321. Model, okrem iného, obsahuje spracovany 3D model pilotnej kaldimk nymi

ovladacimi prvkami. Nevyhodou je, Ze model obsahuje iba jedera@8Bl p to panel MCDU.



Zvysné panely potom musia bgrezentované pomocou niekgch pohadov na tieto panely

v 3D kokpite. Pri takomto rozlozeni panelov na obrazovkach, ale podsias#e rychlos
simulacie az pod minimalnu hranicu 20 FPS. Preto bolo nutné vytsiegenie, ktoré by
zabezpeilo postaujucu rychlos a plynulos simulacie a podporovalo zobrazenie panelov
lietadla A320.

2.2 Vypo tova paralelizicia

Na rieSenie problému s vykonom virtualneho komplexu avionickyclémsyst bola pouzita
paralelizacia pomocou dvoctalSich poita ov, ktoré boli zapojené do spoltej po ita ovej
siete. Na to aby vobec data mohli byrenasané zo simulatora do druhéhoitaca bolo
potrebné nainStalovaprislusné rozhrania. Prvym bol progrdafS8UIPC o je doplnok ku
simulatoruPrepar3D, ktory umoZ uje prenaSadata zo simulatora do programu tretej strany.
Druhym programom j&VideFS ktorého dlohou je prenieposkytnuté data simulatorom cez
rozhranie Ethernet do druhého fia a.WideFSe rozdeleny na dveasti, nawWideserverktory

je na poita i spolu so simulatorom, a N&lideclienf ktory na druhom pata i a poskytuje tieto
data konenému programu. Vyhodou pouZitia viacerych ip@ov je, Ze kazdy z nich ma
vlastny graficky vystup, tym padom pta na ktorom beZzi simulacia nemusi renderova
nieko ko obrazov naraz. V sasnej dobe su vo virtualnom avionickom komplexe pouzity tri

po ita e podieajuce sa na chode simulacie. Ich charakteristiky su popisané keabi
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2.3  Project Magenta

Na konenu paralelizaciu a odh enie grafiky simulaného poita a bol pouzity softvér pod
nazvomProject Magenta Tento program sluzi ako simulator systémov lietadla A320. Jeho
princip spoiva v tom, Ze musi pracovaa inom poita i ako simulétor. Informéacie o simulacii
berie zo simulaného poita a cez sie a data potom prezentuje cez vlastné pristroje. Rovnako
cez ovladacie panely prograrRuoject Magentasa da ovladalietadlo v simulatore, pripadne

inak zasahova do simulacie. Project Magenta pozostava z niek@ych samostatnych



programov priom kazdy z nich zobrazuje a riadi ity systém v lietadle. Tie mdZu saisne

pracova na jednom alebo viacerych pta och v rdmci jednej siete.

2.4 Konfigurécia virtudlneho komplexu

Virtualny avionicky komplex sa sklada z troch fia ov, Stvorice monitorov, projektora
a vstupnych periférii(klavesnica, mys, joystiky). Na simoya po ita su pripojené dva
monitory spolu z projektorom. Ide @asto nu paralelizaciu, ale uz aj pri tejto konfiguracii
dosahuje rychlossimulécie 60 FPS, ktoré ale musi binitované na 40 FPS vzadom na
programProject Magenta.Na projektore je premietany pad von z pilotnej kabiny, a na
dvojici monitorov su displeje systémov EFIS a ECAM. Treti monégsrjpojeny k PC 2, kde
je zobrazovany systéem EFIS ale uz pomoé&boject Magenta.Poita PC 3 sluZi ako
inStruktorsk& stanica, pomocou ktorej je mozné sled@veebehy letu, zaznamenavah,
pripadne vstupovado simulacie. Grafické znazornenie zapojenia virtualneho komgéexu
zobrazené na obrazku2. Moznosti alSej paralelizacie mézu spgwa Vv pouziti alSich
po ita ov alebo v zakupeni hardvérovych panelov. Tieto panely sa hodnovernylikamap
ovlddacich panelov skutoého lietadla. Pripajaju sa k prisluSnému ifsou pomocou
rozhrania, vaSinou USB alebo Ethernet. Ich vyhoda pouzitia, sa tyka minimalizacie
potrebného vykonu, je Ze nepotrebuju grafické vystupy.A€esu fyzicky stas ou simulatora
nemusia by prezentované virtualne a tym padom odpadé potreba rendgranaly na o je
potrebny urity vykon. V takom pripade sa prena3aju iba data potrebné ipreos

hardvérového panelu.
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Obr. 3: Spustenéa simulacia

3 Dosiahnuté vysledky

V tejto konfiguracii bola rychlos simulacie spominanych 40 FPS pri vSetkych letoch
a skuskach simulacie. Z toho dévodu bolo spracované meranie, ktorého ulohou holo zist
rychlos simulécie bez pouzitej paralizacie, kedy na sinmfapo ita PC1 boli pripojené
vSetky Styri monitory aj spolme s projektorom. Meranie pribiehalo pre dve konfiguracie
zobrazenia a to na 2D a 3D panely. Pri kazdej konfiguraciidtetbovana rychlossimulacie
osobitne pre staticky obraz, kelietadlo stalo nehybne na zemi, a dynamicky obraz,
s pohybujucim sa lietadlom vo vzduchu. Namerané vysledky su vkab2. Pre plynulu
simulaciu je potrebné dosiahnoiniméalne 24 FPS, a minimalna rychlgs 20 FPS. Pri nizSich
hodnotach uz dochadza k sekaniu obrafru,sa stava simulacie nepouZzité.

Z nameranych vysledkov v tatke .2, je zrejmé Ze najvySSie hodnoty boli dosiahnuté pri
pouziti 2D panelov. Hodnoty pri 3D paneloch boli hlboko pod minimalnyodigalavkami,
tym padom sa potvrdilo, Ze pouZitie 3D panelov je nevhodné prebgosinulacie.

V konfigurécii s 2D panelmi boli dosiahnuté prijatejSie hodnoty, ale stale pod pozadovanym

minimom. Tymto meranim sa potvrdila vyhoda aplikovanej metody paraligiza
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Vytvorené simulacie a merania rychlosti simulacie potvrdilak@vania autorov. Boli

preukazané vyhody paralelizacie vypmvého vykonu pouzitim viacerych dta ov. Zvolena

konfiguracia virtudlneho komplexu avionickcyh systémov sa ukézalavgkovujica. Pre

alSie rozSirenie virtualneho komplexu sa uvazuje nad nakupenim reughi@ipanelov, pre

znizenie poziadaviek a zvySenie hodnovernosti simulacie.
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Resumé:

Tato prace popisuje metodiku testovani palivor@ho systému meni paliva pro letoun AJT
spole nosti Aero Vodochody Aerospace. Detaij@ popsano vytvené programove vybaveni
pro ov eni funkci bloku elektroniky palivoru. Zvlastni draz je kladen popisu simulatoru
palivového a pe erpavaciho systému letounu.

This work is describing testing methodology of the fuel gauegsuring system for the AJT
airplane from Aero Vodochody Aerospace Company. All user defiregtams for test
procedures are fully described with the main interest in fuelimyrefueling system simulation

of the airplane.

1  Uvod

Vyvoj a vznik palivomrného systému pro integralnii#lo AJT sebou pnesl pozadavek na
moznost ladni a snadnou ovitelnost jednotlivych funknich parametr systému. Jelikoz
systém palivonru p edstavuje velmi komplexni a sofistikovany systém leotika desitkami
vstup a vystup, sloZzeného v maximalni konfiguraci ze 17 inteligentnich procesdnovyc
nastaveni optimalnich parametsystému, vetn pesn dedikovaného chovani systému,
programové vybaveni, které umage pr b Zzné ladni systému, jednotlivych parameta

hlavn ov uje chovani celého systému.

2  Rozd leni programového vybaveni

Vyrobni nastroje tzv. factory tools (FT) Ize rofitido n kolika zakladnich oblasti. Prvni oblast
umoz uje v ramci vyvojeidiciho SW (tzv. firmware - FW) ladit a simulovat chovani letounu.

Pomoci takovychto simulovanych interakci Ize navodit jednotlivé fuinktavy a otestovat



idici firmware palivomru v jednotlivych dilich procedurach a funkcich. Takovy software
simuluje dle chovani a dle poZadawechnického zadani zadavatele realné chovani systému.
Ladici ast pak umozlje detailn ladit jednotlivé funkni asti firmware, tedy aktivovat a
deaktivovat vypisové a interaki asti (nap. chybova hlaseni), jimiz jsoudici asti FW
vybaveny ve vyvojove fazi software.

Druha oblast FT slouzi pro ziskavani provoznich kalitdzh Gdaj, které jsou nezbytné pro
spravnou funkci palivontu a pro rzné dili vypo ty (nap. pulsn Sikova kalibrace tvaru
nadrzi). Tyto kalibrani hodnoty jsou nezbytné pro odlad chovani systému, popisuji zavislost
mnozZstvi paliva na tvaru nadrze apod.

Dalsi asti je pInni ladicich hodnot,idicich konstant a parametdo zaizeni. Odladné a
kalibrované hodnoty, které jsou nasle@nist ny a upraveny do podoby vhodné pro provoz ve
FW, je poteba njakym zp sobem nahrat do bloku palivorn. Tyto parametry, jelikoz je
mozna jejich pipadna uprava, neni vhodné davat jako astiFW, ale je lepé je ulozit do
specialni asti pamti procesoru, kde mohou byt pozidmodifikovany bez nutnosti neustale
m nit a pehravat FW. K tomuto phravani slouzi program ,SDI - Plka provoznich

parametr*.

3  Simula ni a kalibra ni nastroj

Pro simulaci a ladhi vysledného FW v bloku palivomu byla vytvoena aplikace ,AJT SDI
Service and Simulation Application“ (viz obr. 1), kterd slouzi k sédsimulaci a zaroveke
kalibraci bloku elektroniky palivomru. Aplikace je v anglickém jazyce a je spustitelnd pod
operanim systémem Windows.

Aplikace umozuje provadt funkce spojené s kalibraci tvaru nadrzi. VygtomnoZzstvi paliva
vychazi z principu, kdy vysSka zaplaveni senz@aliva pesn stanovenym (zvazenym)
mnoZzstvim paliva slouzi jako etalon pro vypb neznamého mnozstvi paliva zaztého
provozu. Tvar a charakter kazdé palivové nadrze owjestuto zavislost a je tedy nutné pro
kazdou palivovou nadrz tuto zavislosseln vyjad it kalibra ni tabulkou. Kalibrani zalozka
aplikace obsahuje pole s informaci o vySce zaplaveni (Raiggh) pro vSechny nadrze na
letounu v pulsn Si kovém vyjadeni a v mikrosekundach. Zarovpo vytvoeni kalibrace je
mozné odeitat pimo mnozstvi paliva v fslusné nadrzi.

DalSi funkce aplikace slouzi k simulaci mnozstvi paliva v jedryath nadrzich v letounu. Tato
simulace funguje ve spolupraci se zkuSebninizeaim, kdy pomoci tohoto zkuSebniho

zaizeni, je mozné blok palivomu navodit do regulanich, pe erpavacich a plnicich stav



Vyhodou vzniku tohoto simulaiho nastroje je, Ze neni nutné pro odiddchovani bloku a
idiciho FW laborovat na fyzickém kusu letounu. Je nutné si vSadomit, Ze se nejedna o
stoprocentni nahradu letounu, kdy fyzické chovani jednotlivého HW na lejfwiidy velmi
slozité predikovat a simulovat (nagpozdni dovirani diferencialnich ventil p esné plnici a

p e erpavaci asy apod.).

Obr. 1: Nahled na AJT SDI Service and Simulation Application.

Posledni funkci v aplikaci je testovani. Tato funkce umi# otestovat rkteré vstupn
vystupni rozhrani palivonnu. Samotné testovani je provad ve specialnim maédu, ktery
vyZaduje pipojeny servisni kabel a zarovenusi byt do bloku elektroniky palivomu zaslana
specialni zprava, ktera dané testovani aktivuje. Navozeniityalr vstup do definovanych
stav se aktivuji jednotlivé vniti stavy, coz ma za néasledek aktivacippdn deaktivaci

vystupnich pin, coz je signalizovano na panelu testovaci zalozky.

4  Nastroj pro pln ni konstant

Pro pInni konstant a paramettedy nap. kalibra nich tabulek, provoznich paramefpro
zahgjeni a ukoreni pe erpavani, asovych interval pro HW zavislé funkce, omezeni a
intervaly platnosti vstupnvystupnich hodnot, digitalizai Grovn pro AD pevodniky atd.)
bylo nutné vyvinout aplikaci, ktera by toto nastavovani urowgdla a zarove by v sob
obsahovala mechanizmus, abjpadné Upravy mohl provadpouze proskoleny, nebo k tomu

ur eny technik. Proto byla vytvena aplikace ,MOSTA and AJT SDI Application®, kde nahled



na zalozky aplikace je na dalSim obrazku. Aplikace j¢ w@anglickém jazyce a je spustitelna

pod operanim systémem Windows.

Obr. 2: Nahled na MOSTA and AJT SDI Application.

Tato aplikace primarnslouzi k nastavovani jednotlivych pronmych a konstant. Aby byla
aplikace vyuZitelna pro vSechny procesory obsazené v blokwopalu AJT, byl systém pro

p i azovani jednotlivych pronmnych a jejich hodnot navrZzen tak, Ze vlastni konstanty a
prom nné jsou nejprve vypsany do csv tabulky. Tato tabulka obsahmyg péom nnych,
jejich datovy typ, minimalni a maximalni hodnotu a sarepz také defaultni Gvodni hodnotu.
Aby bylo mozné zarut, Ze promnné, jejichz zmna ma fatalni dopad fungovéani celého
palivom rného systému, nezmi neopravnna osoba, je u kazdé definované promé
nastaven také level proipadnou zmnu této hodnoty. UZivatel aplikace pak na zaklad
generatoru kli ziskava asov omezenou licenci s utou Urovni pistupu (level), ktery pak
zaru uje, Ze nebude moci zmit d lezité promnné a konstanty. Takovychto Urovni m&
aplikace celkem g od licence pouze pro vieni dat aZ po moznou zmu vSech parametra
prom nnych ve vyvojové fazi tvorby FW.

VSechny hodnoty a promné definované csv souborem jsou naslealpateny hlavi kou a
také je do nich vloZena bezp®stni funkce vypdu CRC, kdy je soubor pomoci tohoto CRC
kédu ochrann proti pozm ovani a Upray, takze jakakoliv jejich Uprava je ihned po spuoét

aplikace detekovana a nepovoli se mgv zaizeni.



5  Nastroj pro simulaci a verifikaci senzor paliva

DalSi nastroj, ktery bylo nutné v ramci vyvoje palivamAJT vyvinout, slouzi k simulaci a
kontrole senzor paliva. Systém palivonnu AJT umoZzuje v maximalni konfiguraci pojit

az 17 senzor Moznosti m eni a kalibrace v takovéto maximalni konfiguraci jsou velmi
limitujici a omezujici. Proto vznikla tato aplikace, ktera dokazmavidelnych intervalech
simulovat a vysilat jednotlivé hodnoty paliva. Aplikace jeegkém jazyce a je spustitelna pod
operanim systémem Windows.

Aplikaci tvo i dv zakladni zalozky (viz obr. 3). Simulace senzerprovadna pro kazdy CAN
okruh zvlas, kde systém palivornu AJT ma celkem t okruhy (CANA, CANB a CANC),
aplikace umoZzuje simulovat celkem az dva okruhy sasn v intervalu vysilani mensim nez
100 milisekund. Aplikace také e byt spusha vicekrat na stejném pta i a tak Ize
simulovat vSechnyitCAN okruhy se vSemi senzory pomoci jednohoitaoe. Pro komunikaci
se pouziva standardni komunikékabel UCINT2 [1], coZ je ve své podstatSB kabel s CAN

p evodnikem. Maximalni p@t pipojenych kabel k PC také neni omezen.

Pro kazdy senzor lze individualrm nit a nastavovat délku pulsu, ktera reprezentuje vySku
zaplaveni palivem a zarovdze pro celou skupinu nastavit teplotu paliva a tiagnit niho

3,3V zdroje senzot

Obr. 3: Nahled na AJT - SCU Application.



Na druhé (spodni) zalozce aplikace je mozné odposlouchavat celou kaoiusenzor.
Komunikace se zobrazuje v levasti zalozky ve vypisovém okra je mozné ji vyjmout a
analyzovat v externi aplikaci, pdpad prochazet a analyzovatimo v tomto vypisovém okn
Dale je mozné pomoci nastaveni filtru jeden senzor detp@orovat a vypisovat si délku
pulsu, napti 3,3V zdroje, podpad teplotu paliva senzoru. Tato funkce je vyuZitelna i pro

kalibraci paliva, ovSem pouze u nadrzi s jednim senzorem.

6 Zav r

Aplikace popsané v tomto dokumentu slouzi nejenom ke komfortnimnildd ich asti a
zkouSeni celkové funkce palivom, ale hlavn budou slouZzit v sériové produkci blok
elektroniky palivomru. V budoucnu by ma jeSt vzniknout aplikace, nebo by ma dojit k
rozSieni aplikace AJT SDI Service and Simulation Application, ktgrarhoz ovala vy itat a
vizualizovat chybové hlaSeni vniiho testu bloku elektroniky palivomu (tzv. Built In Test -

testovani vnitnich stav na pozadi).
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Resumé:

lanek se zabyva metodikou vypostatického dosahu infravizniho systému FLERr{vard
Lookinglnfrared) na urovni detekce pro malé bezpilotni letadl@dfZeny postup je zaloZzen
na vysledcich statického pozorovani improvizovangobvych test palubnim systémem FLIR
vrtulniku v realnych podminkacharové testy tvaly skupiny pruh s rozdilnymi emisivitami
na povrchu jedné polystyrenové desky. Testly nty i r zné prostorové frekvence. Byly
sledované z rznych vzdalenosti a podle pozorovatelnosti byly vyhodnocované mezni
prostorové frekvence, které nasledpooslouzily ke stanoveni dosahu systému pro objekt o
velikosti malého bezpilotniho letadla.
The article deals with the procedure of a calculation of a statige of a thermal imaging
system FLIRKorward Lookingl nfrared) at the detection level for a small unmanned aircraft.
The presented procedure is based on the results of the observatroprovised test target
patterns by the on board FLIR system of the helicopter in geatlitions. The bar target
patterns, which were created on the polystyrene board, consist §roups of bars with
different emissivity. The patterns had four different spatiajueacies. They were watched
from different distances and according to the observability, thé $ipatial frequencies were
evaluated. The FLIR system range was consequently determined faoject of a small

unmanned aircraft size.



1 Uvod

Mala bezpilotni letadla UAL{(nmannedAircraft) se v souasné dobvyuzivaji k mnoha (el m
civilniho i vojenského charakteru. [1] K nen jSim vojenskym uUloham patpr zkum tzemi
protivnika a monitorovani jehannosti. Proti UA plnicim vojenské ukoly IzeiGn zasahnout
jen tehdy, kdyz je \as zjiStna jejich pitomnost v dostat@é vzdalenosti od zajmové oblasti
nebo cile.
K detekci a k ureni polohy malych UA slouzi ndglad radiolokéatory, optoelektronické
lokatory nebo akustické systémy. Z optoelektronickych ped&t se k danému @lu nabizeji
také systémy FLIR. [2] K posouzeni jejich vyuZzitelnosti je naimit alespo zakladni piznaky
konkrétniho UA v infraervené oblasti optického spektra, relevantni parametry iafréno
p istroje a funkci zeslabeni hustoty iw&ho toku pi pr chodu z&eni atmosférou. [3]

lanek se zabyva metodikou vypo statického dosahu infravizniho systému na Urovni detekce
pro malé bezpilotni letadlo. &dloZzeny postup je zaloZen na vysledcich praktického
experimentalniho pozorovani improvizovanych (icich) arovych test [3] palubnim
systémem FLIR vrtulniku v redlnych podminkactarové testy byly vytv@né na povrchu
polystyrenové desky. Skladaly ze dvou skupin prahlozdilnymi emisivitami (=) a ty mi
r znymi prostorovymi frekvencemi [3]. Byly sledované zmych vzdalenostDd (m) a podle
jejich pozorovatelnosti byly vyhodnocované mezni tihlové prostorové frekfigr(cad?), pi
kterych jeSt bylo mozné rozlisit dva sousedni pruhy.
P i konstantnich linearnich prostorovych periodad¢im) arovych test jsou mezni frekvence
fum mirou jednak hrannich vzdalenosti pozorovatelnosti teghranice mezivid nym a
nevid nymtestem o urté linearni prostorové perioj jednak dosahu systému pro libovolny
objekt.
Standardnim parametrem infraviznihoisfroje, slouzicim k oceni jeho rozliSovaci
schopnosti a k vypau dosahu, je minimalni rozliSitelny rozdil tepMRTD (K) (Minimum
ResolvableT emperatur®ifference). [4], [5] Neni-li tento parametr znam, je mozné pdavi
ekvivalentni rozdil teplotDTe (K), stanoveny pomoci experimentalizjist ného podilu
koeficient emisivity sousednich pruhm iciho testu. A mezni thlové prostorové frekvenci
ma parametDTe stejny fyzikalni vyznam jako param@tRTD.
Dosah systému je posuzovan s ohledem nejen na frekugnale i na pokles tzv. snimaného
rozdilu teplotTDs(K) [3]. V tomto pipad je hranini takova vzdalenost, ikteré je snimany

rozdil teplot roven snimanému ekvivalentnimu rozdilu tepla(K); TDs = TDes



2  Ur eni ekvivalentniho rozdilu teplot

V této asti je objasm postup ureni ekvivalentniho rozdilu teplBTem icich arovych test
v realnych podminkach ve venkovnim presdi. Jednotlivé skupiny pruh(cil a pozadi)
arovych test maji stejnou teplotl (K), ale rozdilné koeficienty emisivity. V danémipad
jsou testy zhotovené z polystyrenové desky. Povrch jedné skupinytpruhbily polystyren,
povrchem ostatnich pruhje erna barva. Vzhledem k tomu, Ze skute teplota testu je
v kazdém miststejnd, radiani kontrast sousednich prufrozdil hodnot intenzity vyzavani)
je dan rozdilem koeficientejich emisivity, resp. ekvivalentnim rozdilem teplot.
Ke stanoveni parametr®Te budeme uvazovat dva zgoby vyjadeni podilu intenzity
vyzaovani cile a pozadi. Za prveé, uvazujme p&@ (-) plynouci z rozdilnych emisivit cile
1 a pozadi». P edpokladame-li, Ze teplota cile i pozadi je stejn&eme psat:

e xs Tt

DM = y
e, s XT

(1)

Za druhé, uvazujme podidM+ (=) plynouci z rozdilnych teplot cil&: a pozadiT2. Nyni

p edpokladame, Ze se shoduji emisivity obou objaRto podiDMt potom plati:

> 4
DM, = exs T14
exs X,

)

Ekvivalentni rozdil teplot Te je takovy rozdil teplot, pkterém je podil intenzit vyzavani pi

stejné emisivit roven podilu intenzit vyzavani pi stejné teplot, tj. DM = DM

exs XI* g xs X1

= : ®3)

exs XTI} e, xs X’

Upravou vztahu (3) dostaneme:
T,
S=4d (4)
2

kde de= a/ e, de(-) je podil koeficient emisivity.
Pro ekvivalentni rozdil teplot plati:Te= T1 — T2. Pomoci tohoto vztahu vyjdde teplotulia

vztah (4) upravime na tvar:



DTe+T2 :4d . (5)

2

Po dalSich upravach dostaneme:
DT, =T, {/d - 1). (6)

Ekvivalentni rozdil teplot zavisi na teplgpbozadi, coz je v naSemipad teplota arového
testu. K praktickému vyuZiti vztahu (6) musime znat podil koeficiemisivity de ernycha
bilychpruh arového testu.

Parametrde Ize stanovit nekontaktnim menim tzv. zdanlivych teplat (°C) (a zdanlivych
termodynamickych teploTa (K)) povrchu arového testu. Metoda neni je zalozena na
p edpokladu, Ze teplota testu je na celém jeho povrchu stejnasdinfravizni kamerou, ktera
se zam i na rozhrani erné a bilé plochy é&rového testu, jenZz se zobrazuje na obrazovce
po ita e, viz Obr.1l. Programové vybaveni kamery unujg zm it teplotu t (°C)

v libovolném mist snimaného objektu. Nabizeny Udaj je vSak korektnim Gdajem o s&ute
teplot jedin tehdy, jestlize program fstroje vyuziva spravnou hodnotu koeficientu emisivity.
Pokud nezadédme koeficient emisivity a skote teploty ernéi bilé plochy jsou stejné, je
zobrazovana teplota zdanlivou teplotu, kterd je pouze mirou intenzityowgara. Rozdil mezi
intenzitami vyzaovani jednotlivych ploch zavisi jen na rozdilu koeficieamisivity, 1— 2,
resp. na rozdilu jejich zdanlivych teplbf,— tax.

K'm eni se pouzily kamera TIM 160 firmy Micro-Epsilon @&posny poita Lenovo T 500.
Byly zjist né tyto zdanlivé termodynamické teplofyi= 300,65 K ara>= 300,55 K. Namisto

teplotT: aTz ve vztahu (4) pouZijemBa a Ta2a dostaneme:
T
2 =d. @)
Ta2

Dosazenim zdai1 aTa2do (7) ziskamee= 1,001332.
Je nutné zdraznit, Ze popsané neni i samotna metoda jsou zatizené chybami, a proto musime

vysledky povazovat za hruby odhadgtusnych veliin.



Obr. 1: Teplotni pole na povrchu polystyrenoveé desky

Pim eni systtmu FLIR v realnych podminkadch musime znat tepéstweého testu a tu
potom dosazovat do vztahu (6)aJestlize napklad T, = 283,15 K, potom pro zjishy podil
koeficient emisivity dostanem®Te= 0,094 K. Pokud uime hranini vzdalenosDp mezi
vid nymanevid nymtestem o frekvendim, m Zeme stanovit tzv. snimany ekvivalentni rozdil
teplot TDes(K) (Viz niZze.) a povazovat jej za ekvivalent parama@tfTD pro frekvencifum;
TDes= TDedDTe, D). Ziskany ekvivalentni rozdil teploddov odpovida hodnotdm parametru
MRTD soudobych infraviznich fstroj .

3  Ur eni meznich uhlovych prostorovych frekvenci

Metodiku ur eni Uhlovych prostorovych frekvenci pro maximalni vzdalenost pozotowate
Dp arového testu objasnime nalkadu vysledk ziskanych g sniméani arovych test v
Uuzkém zorném poli NFOWearField of View) infravizni kamery. M eni se uskuteilo pro

n kolik zvolenych vzdalenosti, takZze eni vzdalenostD, bylo zatiZzené metodickou chybou.
Hodnoty této vzdalenosti byly jen odhadované.

Postupovalo se od vzdalenosti 25 m az do vzdalenosti 400 i jsme pedpokladali, Ze
teplota testu se nemi a je stejnd jako mena teplota vzduchu. Z mezni vzdalen@tia

z odpovidajici linearni prostorové periody prubyla urena mezni Uhlova prostorova
frekvencefum. Obrazy pouzivanycharovych test poizené ze vzdalenosti 25 m jsou na
obrazku obr. 2. [2]

Linearni periody arovych test byly (shora dol) p1 = 0,11 m, viz obr. 2 @), @& = 0,055 mps

= 0,022 mps = 0,011 m, viz obr. 2 b). Snimky ppené pro vzdalenosti 150 m, 200 m, 250 m,
300m, 350m a 400 m, podle kterych byly amé mezni frekvencdum na hranici

pozorovatelnostiarovych test, jsou na obr. 3. [2]



a) b)
Obr. 2: Obrazy &rovych test pozorovanych ze vzdalenosti 25 m, [2]

a) b) c) d) e) f)
Obr. 3: Obrazy arovych test pozorovanych ze vzdalenosti 150 m a), 200k,
250 m c), 300 m d), 350 m e), 400 m f), [2]

Test s periodoups, tj. s nejvySSi prostorovou frekvenci, neni na zadném ze snimk
pozorovatelny. U testu s periodou 0,022 m je patrnananv pozorovatelnosti pruhpro
vzdalenosti 150 m, 200 m a 250 m. Ozna vzdalenost 150 m jako mezni pro tuto periodu.
Pro 200 m jsou pruhy na okrajich testu sice patrné, ale yinivzliSitelné nejsou. Vzdalenost
400 m ozname jako mezni pro periodu 0,055 m, nel@ni k dispozici snimek piaeny z

v tSi vzdalenosti, na kterém by pruhy s touto periodou jiZ pozorovatelné/nebyl

O ekévali jsme, Ze pro vSechny vyuzitelngpdy budou Uhlové prostorové frekvence stejné,
vzhledem k tomu, Ze ekvivalentni rozdil teddt jsme pro vSechny vzdalenosti povazovali za
konstantni.

Jak linearni prostorové periogya frekvencd (m™), tak i Ghlové prostorové periogy (rad) a
frekvencefy pro r zné vzdalenostD jsou uvedené v tabulce Tab. 1. Hodnoty uhlovych
prostorovych period a frekvenci pro uvedené hrarsituace jsou 0,000147 rad a 0,000138 rad,
resp. 6818,18 ratla 7272,73 rad Uhlové prostorové frekvence se lisi o cca 7 %, coz Ize

povazovat za dobry vysledek.



Linearni prostorové periody p | Linearni prostorové frekvencef
(m) (m™)
0,110 9,09
0,055 18,18
0,022 45,45
0,011 90,91
VzdalenostD | Uhlova prostorovéa periodaps | Uhlova prostorova frekvencefy
(m) (rad) (rad™)
150 0,000733 1363,64
0,000367 2727,27
0,000147 6818,18
0,000073 13636,36
200 0,000550 1818,18
0,000275 3636,36
0,000110 9090,91
0,000055 18181,82
300 0,000367 2727,27
0,000183 5454,55
0,000073 13636,36
0,000037 27272,73
400 0,000275 3636,36
0,000138 7272,73
0,000055 18181,82
0,000028 36363,64

Tab. 1: Hodnoty prostorovych period a frekvenci, [2]

4 Ur eni dosahu infravizniho systemu

Dosah systému FLIR na urovni detekcezeme definovat jako vzdélenost, ve které pro dany
(kriticky) rozm r h (m) bude cil pozorovan pod thlem(rad), =1 /fum, @ snimany rozdil
teplot TDsneklesne pod hodnotu snimaného ekvivalentniho rozdilu fEPIED). [2]
Jednotlivé veliiny pouzité v metodice ueni dosahu jsou graficky znazong na obr. 4. Pro
cile o rozmrechhy, h2 ahs jsou zde dosahr ur ené podle odhadnuté frekverfee pro jednu
konkrétni kameru. Dale jsou zde prhy snimanych ekvivalentnich rozditeplot TDedD) a
snimaného rozdilu tepldiDs(D) konkrétniho cile p realném utlumu atmosféry. Na obrazku
jsou rovnz vyznaené hranini vzdalenosti pro dvr zné infravizni kameryDpa a Dps.
Metodika ureni dosahu systému FLIR je nasledujici.

1. Ur i se funkce snimaného ekvivalentniho rozdilu teplagD). Tuto Ulohu je moznéesit
dv ma zpsoby. Za prvé, arové testy jsou pozorovanéi yelmi vysoké meteorologické
dohlednosti. Koeficient utlumu atmosféry je nizky, takZe transwataatmosféry mezi

arovymi testy a kamerou je vysoka. Potom pouZijeme vztah



1D

es

(D)=Dr,. ®)

Jestlize se pozorovani uskuté na velkou vzdalenost, neboi mizké meteorologické
dohlednosti, tj. p vysokém koeficientu Utlumu atmosféry, plati:

1D,

es

(D)=DT,e™>®, 9)

kde p je koeficient Gtlumu atmosféry v dolpozorovani arovych test.
2. Podle podminek a vztaluvedenych v pdchozim bodu se vypita snimany ekvivalentni
rozdil teplotTDedD). Ur i se pro hranni vzdalenosDy.
3. Vypo ita se dosah systému podle frekvebBeee vztahu

Df = fum >¢] (10)
Jako mezni frekvenci Ize pouZzit minimalni hodnotu ze ziskaného intervalu.
4. Uri se funkce snimaného teplotniho rozdilu konkrétniho cile v realnych mplagirhi
p enosového prostdi. Piblizn Ize tuto funkci vyjadt vztanemTDs(D) =DT - & P, kde je
koeficient atlumu atmosféry &@T je po ate ni rozdil teplot, napklad cile a jeho pozadi.

5. Vzdalenost, ve které plaiDs(D) = TDedD), je dosahem systému podle teplDty

CT
TDedD) = DTe € P
TD{(D)
DTe L N TDedDpa) = TDedDyg) = DTe
TE— i I~ TDdDp) =DTe & #On
—_ _——\—\__ ______ TDeS(DpB) = DTe e p-DpB
I
0 Di(hy)  Di(h2) Dt(hs) D (m)

A Dos

Obr. 4: Kur eni dosahu systému FLIR



6. Vyslednym dosaheDmaxsystému FLIR je menSi z hodrdt aDr.

D; proD; <D;

D_ = .
" D, proD; <D (11)

S vyuzitim hodnot ziskanych vlastnim mnim je dale uveden ilad vypotu dosahu

palubniho systému FLIR pro oktokoptéru. Vzdalenost mezi motory oki&kop =1 m

(kriticky rozm r cile) a rozdil teplot mezi nejteplejSimastmi oktokoptéry a pozadim
DT =10 K. [6], [7], [8] Pracovni vinové délky infravizni kamery jsou 36 az 5 m. [2]

1. Vzhledem ktomu, Ze v mista dob pozorovani byla meteorologickd dohlednost

Vm = 30 km, pouZijeme k vyptu snimaného ekvivalentniho rozdilu tepl@.{D) vztah (8).

Teplota vzduchu aarovych test T. = 283,15 K. Zm eny podil koeficient emisivity bilycha
ernych pruh  d =1,001332. Po dosazeni z8> a d do (6) dostaneme:

TDeqD) = DTe= 0,094 K.

2. Jako mezni uhlovou prostorovou frekvefigi pouzijeme mensi ze ziskanych hodnot, tj.

6818,18 rad, viz Tab. 1. Po dosazeni a ah do vztahu (10) dostanem®; 6,82 km.

3. Funkce snimaného rozdilu teplot zvoleného cile se wyadle konkrétnich parametcile

a penosoveho prostdi. UvaZzujme nasledujici dvhodnoty meteorologické dohlednosti

Vm: 5 km a 1 km. Odpovidajici hodnoty koeficientu Gtlumu atmosférypasmu pracovnich

vinovych délek jsou fblizn 1,401 km'a 0,135 k. Funkce snimaného teplotniho rozdilu
potom jsouTDs(D) = 10 - €141 P a TD(D) = 10 - 213 D,

4. Dosah systému podle teploty se wyip z funkci snimaného teplotniho rozdilu pro

TDs(D) = TDe{D) = 0,094 K. Pro zvolené meteorologické dohlednosti 5 km a 1 km dostaneme:
Dts 35,61 km &1 3,39 km.

5. Pro meteorologickou dohledndst = 5 km je vysledny dosah systéiuax 6,82 km. Pro

Vm=1km jeDmax 3,39 km.

5 Zav r

Z vysledk m eni vyzaovacich charakteristik kvadrokoptery MK-QUADRO-XL vyplyva, Ze
malé bezpilotni prostdky mohou mit v i pozadi dostaten velky radiani kontrast, ktery je
dan rozdilem teplot letadla a pozadéadu desitek kelvin [6], [7] To znamend, Ze i malé UA
Ize odhalit a pozorovat infraviznimi systémy.

Auto i lanku stanovili teoreticky dosah konkrétniho palubniho infravizniho systimmu

oktokoptéru na zakladpraktickych experiment Na rozdil od standardnich postuf8], [9]



zaloZenych na vyuziti psn zm enych frekvennich zavislosti parametMRTD, byla pouzita
zjednoduSen& metodika, opirajici se o vysledky pozorovani improvizdvaasevych test

p imo v terénu.

Uvedené vysledky plati pro Uzké zorné pole infravizni kameryy rd@l o velikosti 1 m,
po ate ni rozdil teplot cile a pozadi 10 K a pro realisticky zvolené hgdmateorologické
dohlednosti 1 km a 5 km. Je nutné @tnit, Ze stuprm rozliSeni cile je detekce. Na vySSich
arovnich rozliSeni jsou hodnoty dosahu mensi. Dal&zitou okolnosti je charakter pozadi,
ktery ovliv uje po ate ni rozdil teplot.

Lze konstatovat, Ze pomoci infravizniho systému s vykonnou kamerou jeenaathalit a
pozorovat i bezpilotni progtdky velmi malych roznr na dostaten velkou vzdalenost.
Nicmén ze ziskanych vysledkm eni (v tomto lanku neuvedenych) je patrné, Ze dosah
vyznamn klesa s rostoucim zornym polem kamery. [2] Z toho vyplyva, églgzené hodnoty
dosahu nejsou tak optimistické, jak se jevi na prvni pohled, netd@ zorné pole kamery
pokryva jen omezeny prostor. To znamena, Ze ikigg samostatné vyuZiti infraviznich
systém k odhaleni malych UA pro bezp®stni tely m Ze byt komplikované.
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Resumé:

lanek se zabyva identifikaci paramemodel chovani pilot pomoci programu MATLAB
konkrétn néstroje System Identification Toolbox. Prvat lanku popisuje jednotlivé modely
pilot v etn jejich p enosovych funkci. Samotna realizace experimentu plalna leteckém
simulatoru VUT v Praze. M ila se odezva pilotna skokovou zmu vySky letu p podélném
pohybu letounu. Pilot se pskokové zmm  vySky musi v co nejkratSimsovém intervalu op
vratit na p vodni letovou hladinu. l&nek popisuje postup zpracovani naenych dat a
identifikaci parametr model pilot .
This paper deals with identification of model parameters of ‘gilbéhaviour using program
MATLAE® and its tool System Identification Toolbox. The first part of pdpscribes pilot’s
models and its transfer functions. Realization of the experimentcauaied out on a flight
simulator at VUT in Prague. The pilot’s response to a change in aircrdifiude during
longitudinal flight was measured. The goal of pilot was to retoithé required aircraft altitude
in the shortest possible time. The paper describes proces$imgeasured data and the

identification of pilot’s model parameters.

1  Modely pilot

Model lov ka se nejjednodusSeji ziskd pompenzanim izeni, kdy je prekognitivni charakter
lidského chovani potl@&n. Pi kompenzanim izeni lov k provadi innosti, které maji

sledovaci charakter. Blokové schéma kompemiteo izeni je zobrazeno na obr. 1. Vstupni



signals(t) p edstavuje Zadanou hodnaot(t). Lidsky operator vnima rozdil mezi poZzadovanou
hodnotou a aktualnim vystupnim signalgft), jedné se o regulai odchylkue(t). Operator se
snazi provad takové akni zasahyh(t), aby vystupni signay(t) se co nejvice podobal

vstupnimu signalu systéns(t). [1]

Obr. 1: Kompenza ni izeni v systému MMS [1]

Modelovanim lidského chovani se historicky zabyval prof. McRuer, kiewrhl teorii
nazvanou Crossover law, coz byva vomekladano jako ,Zakon frekvencezu®“. Popisuje
chovani lov ka jako kompenzaiho regulatoru pomoci teorie linearnich dynamickych
systém. Lidsky operator pzp sobuje svj ak ni zasah dynamice regulované soustavy tak, aby

platila nasledujici rovnice (1) pro frekvem p enos otevené regulani smy ky Fo(j ) [2].

- 1)

kde:
Fr(j ) frekven ni p enos regulatoru (pilota),
F<s( ) frekven ni p enos soustavy,

c frekvence ezu,

dopravni zpoZchi reprezentujici zpozdi lidského tla mezi viemem a zasahem.

Zakon frekvenceezu spoiva ve snaze lidského operatora stabilizovat cely systém. k voli

ak ni zasahy takoveé, aby systém v okoli frekveremu ¢ m | integra ni charakter. Teorie
Crossover law byla ovena nkolika m enimi a zjistilo se, Ze plati pro regulované soustavy s
r znorodymi dynamikami [2], [3].

Tustin-McRuerv model pedstavuje v sowasné dob nej astji pouzivany model chovani

pilot , ktery vychazi z fyziologického a neurologického popisw ka, viz rovnice (2) [4].



2)
kde:
K zesileni reprezentujici pilotovy zvyklosti, zavisi na schopnostéetguanosti a
zkuSenostech pilota,
T zpoZ ujici setrvana konstanta, ktera zavisi na pohotovosti pilota a souvisi s

provad nim nauenych stereotypa rutinnich postup

TN setrvana konstanta neuromuskularniho systému,

TL prediktivni asova konstanta dan& zkuSenostmi pilota, schopnesivipat situaci,
jez m ze nastat,

asova konstanta zpozd odezvy mozku pilota na oi viem.

Na zéklad Crossover law vytvd McRuer dalSi model zahrnujici dynamiku lidského
neuromuskularniho systému. Jedna se o Precision model, ktery je& go@sasovou funkci

(3) [5]

!
T ©
kde:
K zesileni reprezentujici pilotovy zvyklosti,
T zpoz ujici setrvana konstanta,

TL prediktivni asova konstanta dané zkuSenostmi pilota,
n  frekvence neuromuskularniho systému,
N tlumeni neuromuskularniho systému,

zpozdni pilota.
DalSim z model lidského chovani je Grosg model, ktery pedstavuje zjednodusSeni Tustin-

McRuerova modelu. Neuromuskularrasova konstanta je nahrazena zpont pilota .

Gross v model pedstavuje rovnice (4) [6].

—$ 0 & . 4)



kde:
K zesileni reprezentujici pilotovi zvyklosti,
T zpoz ujici setrvana konstanta,

TL prediktivni asova konstanta,
asova konstanta zpozd pilota

N asoveé zpozdi odezvy mozku pilota na oi viem.

Arnold Tustin pedstavil vlastni model lidského chovéani (5) uz roku 1944. Riobglo
Zjist no, Ze lidsky operator nerbde byt popsan jakoisty integrator. Proto se tento model

vyuZziva pouze vyjimen [5], [7].
— (5)

kde:
K zesileni reprezentujici pilotovy zvyklosti,
TL prediktivni asovéa konstanta,
asova konstanta zpozd odezvy mozku pilota na ni viem.

2 Identifikace parametr model chovani pilot

2.1 Popis experimentu

Experiment spdval v m eni odezvy pilota na vizualni a pohybovy viem, kterym byla skokova
zm na vySky letu letadla ppodélném pohybu letounu. Pilot se gkokové zmn vysSky musi

VvV €O nejkratSim asovém intervalu op vratit na p vodni letovou hladinu. Tah motoru letounu
je pi experimentu konstantni. Pilot ovlada letoun pouze pomoci knipluicMsoftware

zaznamenava vychylku kniplu, vysku letounu a dalSi mnozstvi dat.

Cely experiment prothl na leteckém simulatoru na/UT v Praze, viz obr. 2. Experimentu se
zU astnilo osum pilot, kdy u kazdého prolnlo deset m eni. Vzorkovaci frekvence simulatoru
byla 40 Hz.

M eni probihalo tak, Ze si pilot sedl k simulatoru a postygnr zném asovém intervalu
musel reagovat na podn skokovou zmnu vysky. Jednalo se o vySkovy propad o 300 metr

kdy se pilot naslednmusel co nejrychleji vratit do podni vysky 3000 mett



Obr. 2: Letecky simulator na VUT v Praze

2.2 Zpracovani nam enych dat

Nam ena data byla zpracovana v simulgn prostedi MATLAB®. Z jednotlivych m eni
kazdého pilota bylo vybrano a odeno deset Usek- misi, které odpovidaly skokové zm
vysky a pislusné vystupni vychylky kniplu. Pro gsnjSi identifikaci parametr pilota je
vhodn jSi vyuzit pouze dynami jSi ast pechodového de, kterou pedstavuje prvni gkmit,

viz obr. 3.

Vstupni data pedstavujici skokovou zmu vysky byla normovana tak, aby prvni bod emi

spo ival v nule. Pro poebu nésledné analyzy bylo nutné vynulovani vychylky kniplu po dobu,
kdy pilot jeSt nereagoval na skokovou zrmu vy3ky. Pilot nikdy nedokaze drzet knipkepn

v nulové poloze, vzdy se mu prsty lehce pohybuji a vychylka kniplu leha@kdlulovy Usek

ve vystupnich datech odpovidajicich vychylce kniplu, slouzi knird lezitého parametru

p enosoveé funkce pilota, kterym je dopravni zpeoud Proto je nutné v Usecich, kdy se
bezprostedn po skokové znm nem ni aktualni vySka, nastavit vychylku kniplu na nulovou

vychylku.
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Obr. 3: Nam ena data skokové zmny vysky a p islusné vychylky kniplu u pilota . 4

2.3 Identifikace parametr modelu pilota

K identifikaci parametr modelu pilota byl pouZit nastroj programu MATLABs nazvem
System Identification Toolbox, ktery dokaze najit optimalmapeetry penosové funkce, jez
m& pedem definovany tvar. Do System Identification Toolboxu byla mehrdata z
jednotlivych m eni jako Time-Domain Signals. Vstupni datagstavuje namena aktualni
vySka letounu (pouze dynaniijSi ast pechodového de, viz pedchozi kapitola).
Vystupnimi daty je vychylka kniplu. Pvkladani dat je nutné zadat vzorkovaci frekvenci, ktera

byla 40Hz.

Po zadani dat Ize @it k samotné identifikaci pomoci zaloZky Process Models. &de s
nastavi parametry pnosové funkce. Pro identifikaci paramemodelu pilota byl pouzit
Tustin-McRuerv model, ktery v souasné dob p edstavuje nepst ji pouzivany model. Jedna
se 0 penosovou funkci s jednou nulou, dwa poly, zesilenim a dopravnim zpoiin, viz

rovnice (6).

(6)



Nastaveni parametmp enosové funkce pilota v okrProcess Models v System Identification
Toolboxu zobrazuje obr. 4.asové konstantT, odpovida v okn Process Models konstanta
Tp1, konstant Ty odpovidélye, T =T;a = Tq. Po ate ni podminky (Initial state) jsou nulové.

Dopravni zpozdni Tq bylo pevn nastaveno podle nanenych dat vychylky kniplu.

Obr. 4: Nastaveni parametr p enosoveé funkce pilota

System Identification Toolbox umoije porovnani pvodnich nam enych dat s vypdenym
modelem, vetn ur eni parametru Best fit. Jeden velmi dobry vysledek byl zisk@ifota .

3, kdy byl parametr Best fit roven 67,88%, viz obr. 5.
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Obr. 5: Porovnani p vodnich nam enych dat ( erna barva) s modelem (zelena barva),
parametr Best fit = 67,88 %

P enosové funkce s identifikovanymasovymi konstantami, zesilenim asovym zpozdim

pro stejné m eni pilota .3 je popsana rovnici (7).

; o ) 4
)+’ ) 1.2 1.23 4+ )

DalSi graf, viz obr. 6, zobrazuje porovnanivpdnich nam enych dat s vypdenym modelem
u pilota . 4, kdy byl parametr Best fit roven pouze 33,61%. Ve srovnamideipozim grafem
si Ize vS§imnout mensi podobnosti modelu s n@mymi daty.



Measured and simulated model output
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Obr. 6: Porovnani p vodnich nam enych dat ( erna barva) s modelem (Zluta barva),
parametr Best fit = 33,61%

Identifikované konstanty tohoto neni pilota . 4 jsou zobrazené v rovnici (8).

+56 )_ 2 — 397 — B ’,’+ (8)

3 Zav r

lanek popisuje identifikaci parametmodel chovani lov ka pi izeni letounu s vyuZitim
nastroje System ldentification Toolbox, ktery dokaze najithtdhi parametry gnosoveé
funkce, jez ma mdem definovany tvar. Vyhoda tohoto nastroje g v moznosti zvolit
n které parametry pnosové funkce pd samotnym vypdem, coZ bylo vyuZito p volb
dopravniho zpozai.

lanek ukazuje postup zpracovani dat namych na leteckém simulatoru n&UT v Praze
a naslednou identifikaci parame enosovych funkci pilot Jeden z dobrych vysledlbyl

ziskan u pilota. 3. Parametr Best fit byl v tomtoipad roven 67,88%. Jako druhyiklad



bylo vybrano m eni pilota . 4, kdy byl parametr Best fit pouze 33,61%, takZze mira podobnosti

mezi p vodnimi nam enymi daty a daty vypéeného modelu je mensi.
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Diskuse o vlastnostech a vyuziti havarijnich registrator pro

zajist ni spolehlivosti letadel a bezpeanosti letu
Disputation about the characteristics and use of flight dataecorders to

ensure the dependability of aircraft and flight safety

Ing. Jii Paizek, CSc.

University of Defence, emaijiri.parizek@unob.cz

Resumé:
Letecké palubni registratory zného typu se povaZzuji za nezbytné vybaveni soudobych letadel
a jsou obvykle oznavany jako prosedky objektivni kontroly. Navzdory technologické
dokonalosti souasnych registrator se v letecké dopravob as vyskytne situace, kdy
registratory nesplni cekavany Uel a jsou kladeny 1zné otazky o zmach v této oblasti. Tento
lanek pojednava o vlastnostech jednotlivych tymvarijnich registrator a n kterych
navrzich a pohledech, spojenych s analyzot gru neobvyklych leteckych nehod.
Airborne recorders of different types are considered essergiapment of modern aircraft
and are usually referred to as a means of objective control. Resfiechnological excellence
of the current recorders in aviation occur occasionally situations &/hecorders fail to meet
the expected purpose and various questions about changes inghiararasked. This article
discusses the characteristics of individual types of airbornerdecs and some proposals and

views associated with the analysis of unusual aircraft accidents.

1 Uvod

Leteck&a doprava vzdy pda a pati mezi nejbezpen jSi druhy dopravy. Tato skuteost je
zajis ovana kvalitni vyrobou letadel a letadlovych systém vSech jejich etapach, tedy v etap
navrhu, vyroby, testovani i kontroly. Takto vzniklou vysokou inherentni spabshlleteckeé
techniky a bezpeaost letového provozu potom ovliwvje lidsky faktor pi provozovani letecké
techniky, tedy @ pilotazi, pozemni obsluze a organizaci provozu spols vlivy prostedi, ve
kterych se letadla pohybuji. Mezi pra=iky, které pomahaji objektivizovahnost posadky i
palubnich systéma pozitivn tak ovliv uji bezpenost letu, paf i palubni registratory zného
typu, z nichz nejznanjgi jsou tzv. erné ski ky, tedy registratory havarijni. €h se vyuziva

primarn p i vySetovani leteckych mim@dnych udalosti.



2  Historie palubnich registrator

Podle nkterych pramen (nap. [1]) jsou autory prvnich datovych registratgFDR - Flight
Data Recorder) panové Francois Hussenot a Paul Beaudouin z Fkaacie roce 1939 v
leteckém centru Marignane sestrojili registrator zalozenfotografickém principu vytveni
sv telnych stop na panchromatickém filmu. DalSi registrgpovni generace se zaly vyrab t
vpr b hu 2. svtové valky a v 50. letech 20. stoleti,t8inou na principu mechanického
zaznamu pomoci jehel na kovovou folii.
U eskoslovenského letectva byl
na sovtskych letadlech Mig-21,
Su-7 a dalSich instalovany
palubni registrator K2-717 (zvany
barospidograf), zaloZeny na
principu mechanického zaznamu
jehlami  na barevny papir
s vrstvou plavené kdy, pozdji
Obr. 1: Registrator SARPP-12GM nahrazeny registratorem SARPP-

12 (obr. 1), pracujicim na fotografickém principu.

Druha generace registratof70. a 80. léta 20 stoleti) byla zaloZena na principu magnetického

zaznamu na plastovou magnetickou pasku, dkatvovou pasku a kromdatovych registrator

se objevuji i registratory zvuk (CVR - Cockpit Voice Recorder). Na letadlech
eskoslovenského letectva byly instalovany datové registratoayR¥RES (eskoslovenské

vyroby) a sovtskeé registratory typu TESTER, BUR a MSRP (obr. 2, 3). Tetjstratory byly

jiz islicové a bylo moZné automatizované zpracovani zdznamu.

Obr. 2: Registrator TESTER UZ-L Obr. 3: Registrator MSRP 96



T eti generace palubnich registratqod 90. let dosud) vyuziva n&avych pamti typu
FLASH i EEPROM jako zaznamového média, oarjase jako registratory s pevnou pdm
(SSFDR - Solid State Flight Data Recorder) viz obr. 4. Vzimekenalym rozmr m t chto
registrator dochazi asto k integraci vice typregistrator (nap. datového a zvukového
registratoru) do jednoho pouzdra (CVFDR - Cockpit Voice and Fligiia Recorder). Eti
generace registratofje pochopiteln islicova a prosednictvim vyhodnocovaciho softwaru
poskytuje podstatnlepSi moznosti p rekonstrukci prb hu letecké mimadné udalosti.

Obr. 4: Registrator s pevnou pamti firmy SPEEL Praha

Ze struného vytu historie palubnich registratoe z ejmé, Ze konstrukce i schopnosttito
zaizeni odpovidaly technologickym moznostem své doby, ale i husteického provozu,

r znym pozadavkm vyrobc letadel, leteckych spoleosti a asociaci.

3  Pozadavky na havarijni registratory a filosofie eSeni

Aby mohly palubni registratory plnit ekdvané funkce p odhalovani pi in leteckych

mimo adnych udalosti, musi sglvat adu pozadavk mezi které pat:

mnozina parametra délka zaznamu,
p eziti zaznamu,
nalezeni zdznamu,
vyhodnoceni zaznamu.
Relevantni mnozina parametr zaznamuje bezesporu zakladnim pozadavkem nezbytnym

pro objektivni vyhodnoceni letecké udalosti. Z tohoto pohledu Ize prvni gemegsstrator



povazovat za nevyhovujici. Napegistrator K2-717 registroval pouze barometrickou vysku,
rychlost a as, registrator SARPP-12 ,ult6 spojitych a 10 dvouhodnotovych paramedraz
po atkem 80. let 20. stoleti ICAO stanovuije, resp. dopgey zaznam 32 parametr islicové
registratory (jiz ve druhé generaci registrajobyly a jsou schopny registrovat desitky az

stovky parametr.

Délka zaznamuneni kritickou hodnotou, zavisi na délce zaznamové paskefikosti pamti
(registratory s pevnou pamh ,umi“ az n kolikahodinovy z&znam), nicménz hlediska

vyhodnoceni letecké udalosti obvykle posia poslednich cca 30 minut zaznamu.

P eziti zaznamuje u havarijnich registratorpozadavkem naprosto nezbytnym a pro zajist
tohoto poZzadavku bylo a jeeba uvaZzovat vSechny mozné okolnosti, které mohiobigparii
letadla nastat. Jedna seegevSim mechanické vlivy typueiizeni, prraznych a drtivych sil
p i dopadu do terénu, pobeni tepla ppravd podobném vzniku pozaru, gobeni slané vody
p i dopadu do mee i p sobeni letadlovych kapalin @n kapalin hasicich. Z tohoto pohledu
vznikly dv zakladni koncepce, vyjahé mimo jiné patenty, iatymi na patentovém &adu
USA. Prvni koncepce (patent 2959459 zroku 1960 [3]) edpoklada pevné umisti
registratoru na paludetadla a ochranu zaznamové jednotlgdp sobenim negativnich vliv
Druha koncepce (patent3327067 z roku 1967 [4]) edpoklada, Ze pro eziti zaznamu bude
U eln j8i, kdyZz se zaznamova jednotka ddao/ p ihodném okamZziku od letadla a dopadne
samostatnmimo zbyvajici asti letadla.

Registratory prvni koncepce - neoddlitelné registratory (obr. 1 - 4) edstavuji vtSinu
registrator, pouzivanych ve vojenském i civilnim letectvi celéhotava zjevn vyzaduji
podstatn slozit jSi systém ochran zdznamu. Podle [2] byla pro prvni generasitréggr

v roce 1958 stanovena prvni norma odolnosti zaznamu (TSO C-51) tak, Zenzdymal
odolat narazu s ptizenim 100 g a pobeni plamene 1100 °C po dobu 30 minut, avSak v té
dob nebyly tyto pozadavky technologicky zvladnutelné. Pro generaslicovych
magnetickych registratobyla az v 80. letech 20. stoleti stanovena technick& norma odolnosti
zaznamu TSO C-51c (zvySujici napdolnost proti ndrazu na 1000 g) a norma TSO C-124
plati v souasnosti pro generaci registrata polovodiovou pamti. Tato norma pedepisuje

odolnost v i:
* mechanickému narazu 3400 g po dobu delSi nez 6,5 ms,

e padu tlesa z vysky 3 metro hmotnosti 227 kg s praznym trnem o pm ru 6,35 mm
a délce 40 mm,



drtivé sile 22 250 N v hlavnich osach a diagonalach po dobu 5 min.,

p sobeni plamene 1100 °C na 100% povrchu registratoru po dobu 30 minut,

p sobeni letadlovych kapalin na dobu 48 hodin,

p sobeni hasicich kapalin na dobu 8 hodin,
e p sobeni maské vody do hloubky 3 m po dobu 30 ¢dn
e p sobeni tlaku mské vody 60 MPa (hloubka 6000 m) po dobu 24 hodin.

Zajist ni uvedenych pozadavkneni Upln jednoduché, krom ceny se zwuSuji rozmry
chrdnné A&sti registratoru (deska s parmavymi 10 zabird cca 5% celkového objemu
pam ové jednotky) a napzp sob ochrany @d p sobenim plamene je obvyklegam tem
tajemstvi firmy, vyrabjici FDR (nap. SPEEL Praha).

Jako podprny prostedek pro peziti zaznamu se pouZziva i vhodné unmistegistratoru a to
zpravidla do ocasniasti letadel. Z praxe vyplynulo, Ze ocasasti se asto oddli p i havarii

od trupu letadla, stavaji relativn mélo poSkozené a mimo ohniska pozZaru.

Registratory druhé koncepce- odd litelné registratory (DFIRS - Deployable Flight Incident
Recorder Set) se v sa@snosti pouzivaji Bjm pouze u letadel vojenského namiotva USA

a Austrdalie, nicmén zékladni mySlenka patentu z roku 1967 je velice zajimava. Zdznamova
jednotka je vloZena do pouzdra, které je namontovano na letadlo tak, Ze splgtzhem a

jednoduchym zpsobem mze byt od letadla odhozeno - viz obr. 5 a 6.

Obr. 6: Princip odhozu registratoru DFIRS

Obr. 5: Registrator DFIRS na letadle
ORION australského nadmo nictva

V p ipad, Ze systém nappomoci inernich senzor vyhodnoti poatek havarie, zaznamové

jednotka je odhozena od letadla, dopada na zendni hladinu samostatpnarazové a drtivé



sily jsou mnohem mensi a je vysoce prgpatiobné, Ze jednotka nebude vystavena vysokym
teplotam pi poZaru letadla. Pro fpad dopadu na vodni hladinu jet$ina objemu zaznamové
jednotky vyplnna p nou, takze jednotka stane na hladinpo neomezenou dobu.

Podle dostupnych zdrojnebyly v prvni a druhé generaci (historického vyvoje) palubnich
registrator registratory této koncepce pouzivanygjm proto, Ze tehdejSi registratory byly
p ilis hmotné a rozmmé, ale hlavn nebyl vyeSen problém lokalizace registratoru pomoci

satelitni techniky.

Nalezeni zaznamuje u havarijnich registratorpozadavkem stejnnezbytnym jako peziti
zaznamu. U registratomprvni koncepce je problém spojen s nalezenim vraku letaelsn p

e eno té jeho asti, ve které je registrator namontovan. ipad dopadu letadla do terénu to
nebyva velky problém, horsi je to vipad padu letadla do me i oceanu. Pro tyto @ly jsou
havarijni registratory vybavovany akustickymi majaky (ULBnRderwater Locator Beacon),
které jsou aktivovany pobenim vody a kazdou sekundu vysilaji 10 milisekundovy pulzni
signél o kmitotu 37,5 kHz, podle kvality baterie po dobu 30 - 90.dikustické majaky by

m ly pracovat aZz do hloubky 6000 met signaly tchto majak maji byt podle [6] ,slySitelné*”

v dobrych podminkach na vzdalenost az 5 km, cozZ je ovSem vzhledem k rozloaba ma

a ocean pomrn malo.

Odd litelné registratory jsou navic vybaveny nouzovymi lokalideni majaky i vysila i
signal (ELT - emergency locator transmitter), které mohou byt aktipv@i n  nebo
automaticky a vysilaji nouzovy signal o kmitw 121,5 MHz (vojenska letadla 243 MHz) a od
1. tnora 2009 pouze 406 MHz. Signaly mohou byt zachyceny systémgmsCoSarsat -
mezinarodnim systémem pro vyhledavani a zachranu (SAR - SeaiidRescue), fungujicim
od roku 1979 a provozovanym i \R. Nov jSi majaky vysilajici na kmitdu 406 MHz obsahuji
GPS pijima e a je mozno je velmi rychle agsn lokalizovat prosednictvim druzic GEOSAR
(obr. 7). Korespondence mezi patracimi letadly, pozemnimi jednotkakoordinanim a

idicim centrem probiha na vyhrazeném kntital23,1 MHz.

Vyhodnoceni zdznamuu analogovych registratorprvni a druhé generace bylo provad
pomoci jednoduchych poroek manudln (nap. zv tSovaci pistroj a papirové Sablony pro
zaznam SARPP-12). Automatizované zpracovani sal@apouzivat aZz u registrator
islicovych a s rozvojem vypetni techniky se zdokonalovalo i programové vybaveni a tim
i moznosti vizualizace a rekonstrukce Iprhu letu. Letecké Gtvary AR v souasnosti pro
tento Uel vyuzivaji softwarovy produkt PANDA firmy SPEEL Praha.



Obr. 7: Druzicovy systém pro vyhledavani a zachranu

4 Porovnani koncepci havarijnich registrator

Je zejmé, Ze jakykoliv registrator, je-li nalezen a paava jednotka neni znéna, mze byt
p inosem pro objektivni posouzeni prhu letecké udélosti. Kazda koncepce havarijnich
registrator pinasi njaké vyhody, ale i nevyhody, které se projevi tehdy, jsodkdudni

podminky pro konkrétni typ registratoru nevhodné.

V p ipad registrator prvni koncepcese m ze stat, Ze ulozeny zaznam ,nefije” d sledky
padu letadla a ps vSechna opa&ni dand normou TSO C-124 nebude pro vgsani
pouzitelny, nebo letadlo skoinv oceanu, zaznam sice neni zm, ale vzhledem k hloubce
oceanu, parametm akustického majaku a technickym moznostem vyhledavacich tym
nebude nalezen nebo vyzdvizen. Zde Ize jakkda pouzit pipad letu AF447 spol@osti Air
France [7], ktery v roce 2009 skainv Atlantském oceéanu, nicmérhavarijni zapisova se
podailo nalézt az po dvou letech. Je$torSi je pipad letu MH370 spol@osti Malaysia
Airlines ze 7. bezna 2014, kdy po 41 minutach letu doSlo ke ztkantaktu mezi letadlem a
idicim stediskem, pestal reagovat radarovy odpovida letadlo (ani palubni registrator)
dosud nebylo nalezeno.

V p ipad registrator druhé koncepcese m Ze stéat, Ze systém chybwyhodnoti stav letadla

jako havarijni, odhodi zaznamovou jednotku, ale letadlo bude matyv letu. Zaznamova



jednotka sice nemusi byt ztracena, nicmgbyvajici ast letu nebude zaznamenavana. Jiny
problém mzZe nastat, kdyZ systém pracuje spravetadlo havaruje, zaznamova jednotka je
odhozena, ale z jakého dvodu neni nalezena. Takovyipad je zdokumentovan nap [8],

kdy dne 29. 1. 2005 letadlo F/A-18F Super Hornet po neméa pistani na letadlovou lo
USA Kitty Hawk pobliz Japonska spadlo do maaznamova jednotka byla sprawdhozena,
ale nebyla nalezena. ProtoZe byla spréarkvalitn vyrobena, tém Sest let brazdila vody
Tichého oceanu, az byla vyvrZzena na ipdsl plaZz Havajského ostrova Oahu (obr. 8, 9) a
posléze nalezena surferem Seanem Brislinem. Ten po oznamemi oldtkZel spravedlivou

odm nu 500 dolar.

Obr. 8: Umist ni DFIRS v ocasni &sti F/A-18F Obr. 9: DFIRS v pisku plaze Oahu

Uvedené gklady, kdy havarijni registratory nemohlyigp t (v rozumném ase) k nalezeni

pi in leteckych nehod a tedy aniijmout opateni, aby se zabranilo podobnému selhani
v budoucnosti, vedly k tvaham o zméch v systému zajigii informaci o stavu letadla a
pr b hu letu. Jednou z prvnich byla Gvaha a navrh na zvySeni kapatgtyebakustického
majaku tak, aby se prodlouzila dobanosti tohoto majaku z 30 na 90 da zv tSila se tak
Sance na usgné nalezeni a vyzvednuti registratoru. DalSi Gvahou, vyvolanou konkrétn
zmizenim letu MH370, bylo roz&ni instalaci odditelnych registrator na vSechna komeni

letadla, pedevsim takova, ktera létaji nad velkymi vodnimi plochami.

Posledni znamé publikované Uvahy se ,dopustil“ pan Krishna M. KKesfiesor University of
North Texas, ve svémanku z roku 2010 nazvaném ,Beyond the Black Box" [9], ve kterém
uvadi piklady neuspSného vysebvani leteckych nehod a navrhuje ponecleahé ski ky na
palubach letadel pouze jako z&lozni zdroje informaci. Svejilgtavu systému pro sha
analyzu dat let a letadel oznaije jako ,Glass Box", tedy ,sklema ski ka“, a to z toho

d vodu, Ze systém by byl naprosto transparentni, robustni a nezranitelrgb+.viD.



Obr. 10: Systém pro online shr a analyzu letovych dat podle KriSny M. Kaviho

Zakladni pedstava oinnosti systému je takova, Ze veSkeré informace o letadlebahpr letu
by se prosednictvim sit pozemnich translaich stanicei sit satelit p enasely v realném
ase na pozemni monitorovaci stanici, kde by se data ukladalazgsp analyzu, gpadn

pomoci specialniho softwaru by se mohlo identifikovat nestandardni cHetté(riap. odklon
letu od obvyklé trasy, nezvykla polohiavertikalni rychlost letadla apod.) aijmout potebna
opateni. Vzhledem k hustotleteckého provozu by se museldjmpout ada opaeni pro
optimalizaci sbru, penosu a ukladani letovych dati Pokusech o prosazeni Glass Box do
praxe se vSak M. Kavi setkal s odporem piloktei systém povaZuji za prostek ke

Spehovani jejichinnosti a poukazuji na mozné zneuziti dat.



5 Zav r

Sou asny trend vyvoje palubnich registratepo iva v integraci jednotlivych typregistrator
do jednoho celku, zmenSovani rozma tim i v lepSi ochranzaznamu ged nepiznivymi
vlivy. Vyhody tzv. oddlitelnych registrator se zejm projevi pi dopadu do ,,mkké" vody,
p i dopadu do tvrdého terénu by ochrana proti vlivu narazu muselasbytigikonalejsi. Je
Z ejmé, Ze pan Krishna M. Kavi ve svych Gvahach o Glass Boxammysli pedevsim systém
pro bezpenost v civilni doprav. Zda se v3ak, zZe kronvyhrad pilot se objeviada vyhrad i
ke slozitosti, organizaci a financovani systému z pohledu mezinéhodrtah , zodpov dnosti

za innost systému, fpadn zajist ni systému ped politickymi i jinymi vlivy.
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Resumé:

The article deals with the application of the contactless tessi#ss measurements in
the material by the strength analysis of the components manuféctiom composite
materials. Implementation of the magnetic microwires into timeposite structures enables to
embed a sensitive part of the sensor into the material witk®structural violations. The
practical application of this solution is presented on the exanfpieecstrength analysis of a
full metal wing hinge of the ultra-light sport aircraft and ieplacement by the composite one.
The article describes numerical-experimental methodology of thgsamal these components,
including the description of the tensile stress measurerasimg magnetic microwires and the
FEM analyses.

lanok sa zaobera problematikou aplikacie bezkontaktného merania napatosti
v materidli pri posudzovani pevnosti komponentov vyrdbanych z kanypbzimaterialov.
Implementéacia magnetickych mikrodr6tov do kompozitnych Struktdg uje vytvori idlo vo
vnatri materialu bez jeho poruSenia. Prakticka aplikacia tohto rieSgmiprezentovana na
priklade posudzovania pevnosti celokovového zavesu kridla malého &porthetadla
v pripade jeho nahrady kompozitnymanok popisuje numericko-experimentalnu metodiku
analyzovania takychto komponentov vratane popisu samotného merania napdpostiaca

mikrodrotov a FEM analyz.



1 Introduction

The presented article deals with the design of a compositeter fuselage connection
(Figure 1) consisting of the Std Carbon Fibre Fabric / Eftesin with embedded microwires.
The thickness of each layer was 0,6 mm and the layer orientagitesavere 0°, 45°, 90°. Till
now there is no comprehensive analytical model for compositecdhabe used to predict
fatigue behavior with all the parameters and variablestheutnodeling itself is always based
on the understanding of the damage creation. Our research isdamugbe E-N approach
using fatigue tests, subjected to various types of cyclic loadugh as small-scale bending,
torsion, tension and compression to measure fatigue life of caeptsictures with embedded
magnetic microwires that enable non-destructive contactlessetstress sensing based on the

improved induction method.

Fig. 1: Wing Hinge in Aircraft Structure with Embedded Microwires

2 Microwire — Based tensile stress sensors

Forasmuch as because every model is in principle simplitiegipuld not have to
capture the material behavior correctly and would not be gritlg accurate for every specific
situation. Therefore periodic structural monitoring is necessary. Geaneh is focused on the
contactless embedded microwire-based sensor for the acenatruction monitoring using the
amorphous Fe-based glass-coated magnetic microwires consisingetallic core with the
diameter of 0,6 — 30m and of glass coat with the thickness of 2 — 80 Thanks to their
dimensions, electrical, magnetic and mechanical propartierowires can be embedded into

the composite structures and serve as a sensing element of a tezsslsestisor [1, 2].



To determine the microwire properties of it is appropri@t use such a method that
allows a direct component separation of the switching field. donvenient to use a method
which directly determines the critical switching field, whighactually equivalent to the
coercivity. Result of this problem solution is a special induathethod that has been developed
at our Department [3], which uses an exciting coil suppliedheyptecision triangular-shaped
current and the sensing coil for the domain wall motion detectmagented as induced voltage
peaks. While the exciting field has the triangular shapeswlhitehing field is proportional to
the time at which the peak appears. The time shifts bettiheeexciting magnetic field and
induced voltage peaks allow to determinate the switching fiettidoyime interval measuring

using the Complex Programmable Logical Device (CPLD).

During the experiment the measuring microwire with the len§th cm and with the
chemical composition BgsNizeSiz sB1s was embedded between two glass woven layers bonded
by the LH 160 aviation epoxide resin certified by the GermanisCloyd. Measurements
consisted of the static mechanical loading of this sample iratige of 0 — 1 000 N. Further
the response to the dynamic change of the mechanic tens#s bty the constant external

magnetic field was measured.

The performed tests showed and also confirmed the assumed good mepdnabity
of the tensile stress from the external magnetic field indivefrequency area. As it can be
seen from the Figure 2 and Figure 3, the microwire responseisery good relation to the
applied tensile stress. The presented results are configunodjadhesion of the microwire in
the composite material sample and clearly detectablemsspof the microwire to the tensile
stress induced inside the tested sample.

Fig. 2: Measurement Block Scheme of the Microwire — Based Tensiler&ts Sensor



Fig. 3: Microwire’s Response to Applied Tensile Stress and Microwa’s Static

Conversion Characteristics

Measurement of the tensile stress can be performed eithlee omaterial surface as in
case of conventional strain gauge measuring methods or inside ohategial because
microwire can be thanks to their small dimensions easily inedydirectly under the surface
of the tested construction in any place without structural vasiatand without changes in
material characteristics. In case of using our improved irmuoiethodology the measurement

is completely contactless.

3 Simulations and results

The wing hinge has a maximum compressive force of 1 000 N applieel tonnecting
hinge eye. The material chosen is steel for the original compandntomposite for the new
component. The wing hinge has a target life of approximatelyillidmcycles under a peak

to peak loading. The results are in the Figure 4 - 7.

The minimum log life is 6,70498 that means 1% or 5 069 673 cycles at a point
where the Stress von Mises achieves its maximum of 320 MPa. Timaum factor of safety

suggests a permissible overload before fatigue life is jeqeardi

Failure Strength is the level of stress at which the nadtstiarts to deform plastically.
After failure determination method selection (Distortion Energgn Mises) and entering the
cutoff stress limit for the method (Tensile Yield Stress = 4BtaMt is possible to plot a Failure
Index measure with a fringe plot based on the simulation reJiles calculated stresses are
compared to the cutoff stresses and the index is plotted. Les$ thaaterial has not yielded.
In this case the Failure Index is 0,8 max.



Fig. 4: Steel and Composite Wing Hinge FEM Analysis — Stress von Mises (&P

Fig. 5: Steel and Composite Wing Hinge FEM Analysis — Displacement (mm)

Fig. 6: Steel and Composite Wing Hinge FEM Analysis — Failure Index and Siss Max
Shear (MPa)



Fig. 7: Fatigue Log Life, Confidence of Life and Factor of Safety FEM Analysis

The BLF (Buckling Load Factor) is the magnification factomigych the loads applied
in a previously specified static analysis would have to bdipliatl to produce the critical
buckling load (BLF 1 means that model has not buckled). BLF = 54.

According to the results of composite wing hinge analysis tivatves the static stress,
displacement and buckling analysis shown in Figure 4 - 6 it caadretsat BLF = 13, Max.
Stress von Mises = 134 MPa < Ultimate Tensile Strength (600 &MfUltimate Compressive
Strength (570 MPa). Stress Max. Shear = 73 MPa < Ultimgiahe Shear Strength (90 MPa).
The total mass of the new composite wing hinge is 0,04 kg <natss$ of the original steel

wing hinge (0,13 kg).
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Resumé:

Letové iluze pilota pdstavuji realnou hrozbu pro bezpest letu. Zdroj letovych iluzi je

p edevSim ve fyziologii lidského smyslu pro prostorovou orientdery evolun neni
dimenzovan pro takové aktivity, jako je nal@tani. Nkteré nezvladnuté letové iluze mohou
vést k prostorové dezorientaci pilota, kteraze mit za nasledek leteckou nehodu. Tuto
zkuSenost je ¢ba pedat zejména zéajicim pilot m, a pokud je to mozné, realizovat
demonstrace vlivu letovych iluzi jiz v rdmci z&kladniho pilotrifeviku. Souasné specialni
prost edky, jako nap kombinace letového simulatoru a dezorientho demonstratoru, jsou
schopni nejen demonstrovat vliv velkého spektra letovych dlezije mozné je vyuZzit pro
vytvo eni komplexni letové ulohy s vioZenou letovou iluzi. Tdatek se zabyva vyvojem
metodiky pro analyzu dat ipobjektivnim posuzovani vlivu letové iluze navozené pomoci
leteckého simulatoru / dezorientdho demonstratoru v ramci letecko-lékkého vycviku
vojenskych pilotv R.

Flight illusions belong to the real threats for the flightetsif The illusions originate first of all

from the not ideal human senses for spatial orientation by such wdtikatflying. Some bad



managed flight illusions can lead to a pilot’s spatial disorientatiesulting in possible
aviation accidents. Thus it is advisable to impart this fact eafpgto the new pilots and, when
possible, implement the enhanced flight illusions demonstratianthieCzech military pilot’s
aeromedical training. Today’s special equipment like flight sinougat/ disorientation
demonstrators is able not only to demonstrate the illusion influgpeesimple demonstration,
but they are able to incorporate the illusions into a more confplesession. This article deals
with the development of the data analysis by an objective evalwétioa flight illusion caused
by a flight simulator / disorientation demonstrator in the framevedtke Czech military pilot’s

aeromedical training.

1 Uvod

Letové iluze paf ke skutenym hrozbam pro bezpeost letu. Zdroj letovych iluzi je pdevSim
ve fyziologii lidského smyslu pro prostorovou orientaci, ktery evolineni dimenzovan pro
takoveé aktivity, jako je naplétani. Z analyzy dostupnych zprav z vySeéni LI a LN v ramci
vzdusnych sil vysdych stat vyplyva, Ze jako g ina nezanedbatelného po z nich bylo
nezvladnuti letové iluze, které vedlo ke ztr@rostorové orientace pilota, ktera lm za
nésledek leteckou nehodu (obvykle katastrofu).

Tento fakt by ml byt znam vSem piloim, zejména vSak in za inajicim, a proto by ma byt
demonstrace vlivu letového iluze na prostorovou orientaci pilota staridandasti letecko —
léka ského vycviku vojenskych pilotv R (civilnich samozjm také, ale na to neni
vytvo eno systémoveésSeni). Tato moznost existuje v rdmci VzduSnych siRAd roku 2004,
kdy je v Ustavu leteckého zdravotnictvi v Praze v provozu letovy atowuh dezorientai
demonstrator GYRO IPT II.

U vSech eskych vojenskych pilot existuje povinnost (podle islusné standardu NATO)
absolvovat demonstraci letové iluze jednou za 5 letjnagci vojensti piloti absolvuji
demonstraci letové iluze gd zaatkem jejich praktického letového vycviku. K tomutceliu
se pouzivaji vyrobcem eddefinované ukazky vybranych letovych iluzi (letovych prifil
jejichz prb h je obtizné mit a hlavn tyto iluze nejsou implementovany do Zadné
komplexnSi letové ulohy.

Pouha demonstrace vlivu letové iluze zcela jigma na pilota takovy efekt, jako komplexni
letova uloha, kde by letova iluzeifla pokud mozno nekan, proto se pracovnici Katedry
letectva a letecké techniky Univerzity obrany v Bue spolupraci s pracovnikyipluSného

odd leni Ustavu leteckého zdravotnictvi v Praze rozhodli k provedeni exgaémiho



vyzkumu, ktery by umoznil mimo jiné vyvinout metodiku pro analyzu dabpjektivnim
posuzovani vlivu letové iluze navozené pomoci leteckého simulatoru / efgaoriho
demonstratoru v ramci letecko-lékkého vycviku vojenskych pilotv  R.
Hlavnim cilem pi vyvoji metodiky bylo vytvoit postup analyzy dat, generovanych
simulatorem, tak, aby bylo mozné ziskat objektivni Udaj o vlivu vybtato¥é iluze na
konkrétniho pilota. K dosazeni cile byly navrzeny nésledujici aktivity:
e vytvo it nové profily pro demonstraci iluzi implementované do komplexavéulohy,
v etn vyb ru vhodného typu iluze,
* vyzkouSet nové komplexni letové ulohy na vzorkuimajicich vojenskych pilot
(student) v ramci vyzkumnych experiment
» vyhodnotit data z experimentakovym zp sobem, aby bylo mozné objektivatanovit

vliv vybrané letové iluze na konkrétniho pilota

2  Vliv letovych iluzi na prostorovou dezorientaci pilota

Lidé se instinktivn spoléhaji pedevsim na audiovizualni (zrak/sluch), vestibularni (vnimani
polohy a pohybu) a proprioceptivni (vnimani smtihového zrychleni vSemiastmi tla)
astroji tak, aby ziskaly podty umoz ujici vnimat smr a fyzickou orientaci v prostoru. Proto
zcela pirozen v tSina pilot letadel bhem let za podminek dobré viditelnosti ve dne ma
tendenci spoléhat se na vizualni pdginjako nap. p irozeny horizont) pro udrZzeni pebné
prostoroveé orientace. Ale v noci nebo v oblasti, kdy pirozeny horizont neni viditelny, lidsky
mozek ve snaze udrzZet prostorovou a polohovou orientaci inklinuje k zakladnim vestibular
a proprioceptivnim smysin.

Nicmén tyto instinktivni smyslové metody mohou snadno selhiatmimani realnych zmm
vySKky, polohy nebo pohybu a mohou téz generovat faleSné vjemkagdy z uvedenych
parametr. Navic bylo prokazano, Ze lruhové kanalky lidského vestibularniho orgéanu
nejsou pilis efektivni ani spolehlivé pvnimani zmny rychlosti pohybu.

P ekvapiveé je, Ze jev znamy jako "prostorova dezorientace za letid§ hyt vyvolan nkolika
jednoduchymi fyzikalnimi faktory. Mnoho pilot m Ze selhat p pokusech vnovat
dostatenou pozornost nebo Usinh rozpoznat vSechny vizuélni pody, které jsou aktualn

p itomny. N kte i maji tendenci spoléhat sdl siln na vestibularni aparat a proprioceptivni
vnimani pesto, Ze jsou k dispozici spravné hodnoty na ukazatelich letovigtiop. Jiné jsou
zase pilis pomali, nebo selZzou tehdy, kdyz jelda vas rozpoznat vysazeni kierého z

p istroj d lezitych pro pedstavu o poloze letounu v prostoru.



V d sledku vySe uvedeného je nanejvys vhodné, aby byly do leteckakéka vycviku
zaazeny komplexni letové ulohy obsahujici navozeni letovych ihorhoci specialn
konstruovanych letovych simulator/ dezorientanich demonstrator jako jedno z
preventivnich opaéni pro snizovani leteckych nehod skédku ztraty prostorové orientace

Zp sobené letovou iluzi.

3  Popis letového simulatoru a dezorientaniho demonstratoru
GYRO IPT I

3.1 GYROIPTI -p ehled

Simulator GYRO IPT 1l je interaktivni, flexibilni, multifunki vycvikovy systém k
uspokojovani vycvikovych patb vSech druhpilot , od zaate nika po profesiondla. Sklada
se z pilotni kabiny pro jednohdov ka, kterd je namontovana na sofistikovanou pohyblivou
zakladnu. Kabina a SW vybaveni je konfigurovana tak, aby mohla damatsletove
vlastnosti a dstrojové desky rznych typ letoun (od cvi ného letounu, s vrtulnik az po
proudovy stihaci letoun). Kabina obsahuje pilotni sedadlo s pousysiigmem, interaktivni
zp tnovazebni systénizeni, vizualizani systém, dstrojovy panel a realistické ozweni.
Unikatni pohybliva zékladna se 6 stupni volnosti (4 + 2) umagZzdemonstrovat sklon, naklon,
zataeni a zdvih kabiny, dale pak kombinace zdvih + klopeni a zdvih + kiomyto sloZzené
pohyby jsou izeny pokroilym systémem izeni pohybu schopnym generovat instrukce pro
p esné viceosé pohyby, které vytv@ot ebna linearni a uhlova zrychleni. Tato zrychleni
mohou byt generovana jak v oblasti ptov ka detekovatelné, tak v oblasti nedetekovatelné
(podprahové) pro vohodné demonstrace celé palety vestibularnich iluzi ve vysoké kvalit
Cely systém simulatoru jeizen z pracovist instruktora, ktery je umisbto v blizkosti
simulatoru a je s nim elektricky a signalopropojeno. Pracovistinstruktora je vybaveno
veskerym poebnym zaizenim, jako jsou nappo ita e, monitory, alternativniidici konzola,
zaznamoveé a komunikai vybaveni proizeni a monitorovani vSech provoznich stavnéd

simulatoru.



Obr. 1: Simulator GYRO IPT Il — Schéma kabiny /1/

3.2 Typy iluzi z portfolia demonstratoru GYRO IPT Il pouZité p i vyvoji
metodiky

Coriolis v efekt - je iluze, kdy pilot zaziva pocit zavrat d vodu pohybu hlavy mimo rovinu
rotace, zatimco letoun provadi zad. Intenzivni zavraje poci ovana pedevsim tehdy, kdyz
dochéazi ke stimulaci polokruhovych kanalike stednim uchu ve dvou nebo vice osach z
d vod vicenasobného uhlového zrychleni.

Somatogyral- je faleSny pocit vlastni rotace vsledku neschopnosti polokruhovych kanélk
trvale registrovat rovnonmny pohyb. Demonstruje, jak Uhlova zrychleni mohou vést k
faleSnému pocitu rotace letounu, které zen vyustit v nevdomé uvedeni letounu do

nebezpeného naklonu nebo klesavé spiraly

4  Metodika pro analyzu dat p i objektivnim posuzovani vlivu
letové iluze v ramci letecko — Iékaského vycviku vojenskych
pilot v R

Jednou z hlavnichasti vyvoje metodiky je postup je provedeni experimpmnb testovani nov
vytvo enych komplexnich letovych cwni na zkuSebnim vzorku vojenskych pilot
po ate nich fazich pilotniho vycviku. ZkuSebni vzorek pilate sklddal ze studenstudijniho
modulu Vojensky pilot na Univerzitobrany v Brn.

Experimenty obsahovaly nasledujici kroky:
* Vymezeni pouzitych standard

» P iprava testovaného vzorku student



Provedeni experiment

Vyhodnoceni experiment

Vymezeni pouzitych standard experimentu

1. Genericky model letounu Zlin Z-142 AFS, protoze

letovy model tohoto letounu aiptrojovy panel je v simulatoru k dispozici
tento letoun se pouziva pro zakladni pilotni vycvik vojenskych pilotR

letoun ma zakladni letové a navigavybaveni pro lety podle stroj

2. Standardni postupy pro lety podléstroj podle ICAO Doc 8168 kui pot eb vyuZziti

létani podle dstroj pro demonstraci iluzi,

3. Pistrojové mapy spol@osti Jeppesen, protoze

jsou dobe itelné a po kratkém Skoleni pochopitelné i pro piloty nezkuSené&nilé
podle pistroj

uvedené informace jsou dostate univerzalni a komplexni,

snadno dostupné (aktualni mapy nejsou g, musi pouze korespondovat s

nastavenim simulatoru)

4. Nezbytné zkuSenosti testovaného vzorku studepitot (min. 50 LH na typu Z 142 AFS

+ z&klady pistrojového Iétani + z&klady radionavigace)

P iprava testovaného vzorku student

seznameni se s koncepci a konstrukci simulatoru

seznameni se s pouzitym letidta jeho standardnimiigtrojovymi mapami

nacvik jednoduchych letovych uloh pro seznameni se s vlastnostmoilasbru
(odliSnostmi od realného letounu

nécvik letovych uloh podle fstroj

nacvik letovych uloh s radionavigaimi postupy

nacvik komplexnich letovych dloh s implementovanymi iluzemi

Provedeni experiment

provedeni vytvcenych komplexnich letovych Uloh s celym vzorkem testovanych
student
zaznamenani letovych trajektorii (zdznamy z plotru a digit@aznam) pro

vyhodnoceni



Vyhodnoceni experiment
» vytvo eni standardnich (idealizovanych) letovych trajektorii (v horizontalni iedmii
rovin )
e porovnani standardnich letovych trajektorii s redést nymi trajektoriemi v ramci
experiment pro vyhodnoceni odchylek zgobenych vlivem letové iluze
* vytvo eni postupu pro objektivni grafické &selné stanoveni vlivu letové iluze na
konkrétniho pilota v horizontalni a vertikalni rovin
V nasledujicich obrazcich jsou uvedeny ukazky grafickych vystdipu letové iluze na
trajektorii letu pomoci analyzy nanenych dat z experiment ziskanych ze simulaiho
prostedi MATLAB®.

Obr. 2:

Graficka ukazka jedné ze standardnich letovych trajektorii pouzifch pro porovnani s
realnymi letovymi trajektoriemi v ramci experiment znazorn na jak v horizontalni
rovin (pomoci zempisnych souadnic - Lat/Long a pr b hu magnetického kurzu v ase —
MH/T), tak ve vertikalni rovin  (pomoci pr b hu nadmo ské vy3ky v ase — A/T)



Obr. .3:
Ukazka porovnani standardni letové trajektorie s realn let nou trajektorii s vyzna enim
odchylek v oblastech potencialniho vlivu iluze jak v horizontalni,ak ve vertikalni rovin

Obr. . 4:
Ukéazka samotné odchylky od standardni trajektorie v zajmové oblasti potedlniho vlivu
iluze s iselnym vyjad enim velikosti odchylek v obou rovinach (bezroznmrna isla)
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Zavr

Na zaklad provedenych experiment nasledné analyzy dat je moznélattyto zavry:

Software simulatoru GYRO IPT Il umodje vytvaet potebné komplexni letové ulohy s
implementovanymi iluzemi

Je mozné provad komplexni letové Ulohy fpravené na zaklad standardnich

p istrojovych trajektorii pro zvolené letiss vioZzenymi demonstracemi iluzi na zaklad

p edem definovanych podminek

Je mozZné spustit a opakovat vytoé komplexni letové dlohy s minimalnim vlivem
subjektivnich faktor (nap. pot eby povel od instruktora)

Je mozné objektivn posoudit odchylky realnych letovych trajektorii od standardnich
letovych trajektorii v dsledku nepesnosti pilotaze zgobené pvazn vlivem prostorové
dezorientace v &ledku iluzi pro dalSi vyuZziti a vyhodnoceni

Vysledné odchylky jsou samagm zatizeny chybou pilotdze kazdého pilotaj p
vzajemném porovnani nanenych dat se vychazelo z presumpce, Zeasgst pilotaze

je moZno posuzovat jako systémovou chybu, kterou trpi vSechny zazaanogo nebyla

v této fazi vyzkumu brana v tvahu

Vytvo enou metodiku pro analyzu dat je mozné pouzivat pro objektivni stanoveni vlivu

iluze na trajektorii definovanésti letu
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Resumé:

lanek je zamen na zjiStni a experimentalni oveni moZnosti a limit softwarov
definovaného pjima e RTL-SDR z hlediska jeho potencialniho vyuziti v systénavéani
polohy pomoci metody TDOA.
The paper is aimed at the analysis and experimental verificatibmité and possibilities of
a software defined receiver RTL-SDR with a respect to its potentiahtith in a positioning

system based on a TDOA method.

1  Uvod

Ur eni aktualni pozice je jednou z ndgkit jSich uloh bhem vSech fazi letu letadla i UAS
(Unmanned Aerial System). Zgoby ureni polohy mohou byt zné. Pro ureni polohy a
navigaci malych UAS se obvykle pouziva jeden nebo kombinakelika systém GNSS
(Global Navigation Satellite System). Na$t ji je pouzit systétm GPS (Global Positioning
System). Tyto systémy dosahuji dostatepesnosti proizeni polohy malych UAS v prostoru.
Existuji situace, kdy poloha wena GNSS systémem neni dostatep esna, nebo kdy GNSS
systém neni \bec dostupny, napp i navigaci uvnit budovy. V takovém ppad je mozné do
jisté miry zpesnit nebo zpstupnit informaci o poloze nap dopl kovym inercialnim
naviganim systémem. DalSi moznosti jeejit na neautonomni zpob navigace, kdy jeast
naviganiho systému umista na zemi. Jednou z metod, kterou lze zajiséispou informaci
0 poloze, je metoda TDOA. (Time Difference of Arrival) [1], [2].

Vyvijeny pijima je souasti TDOA systému pro usvani polohy. Kompletni TDOA systém

je tvo en minimaln ty mi pozemnimi vysila a jednim pijima em, ktery je umish na palub



UAS. Kazdy z vysila periodicky vysila unikatni fazoddovany signal. Diky znamé poloze
vS8ech vysila , rychlosti Sieni signédlu a za podminky synchronizovaného vysilani vSech
vysila je nasledn mozné na palubUAS vypo itat jeho aktualni polohu.

Do kategorie malych UASasto pat i levné UAS. Proto ani cely padny navigani systém
by neml byt vyrazn cenov narony. lanek je zamen pedevSim na palubniigma . Z
hlediska ceny je proto tentoiffma tvoen bZn dostupnym softwarov definovanym

p ijima em RTL-SDR.

P edmtem lanku je stanoveni dosazitelnych limip esnosti a rozliSeni meni asovych
rozdil p ichodu dvou signala tomu odpovidajici vzdalenosti pouziti pijima e RTL-SDR.

Je teba od sebe odiit 2 kategorie omezeni dosaziteln@gnosti a rozliSeni systému. Jednak
jsou to omezeni dana samotnym signalem, a jednak omezeni danéstfaspijima e, jako

je vzorkovaci kmitoet apod. Zhodnoceni a specifikovani druhé kategorie lifdanych

p ijima em) a jejich experimentalni oeni je hlavnim cilem tohotdanku [1].

Vlastnosti pijima e z hlediska jeho potenciélniho pouZiti pro systérowéni polohy metodou
TDOA byly ov eny pomoci fazovkddovanych signals BPSK modulaci. Jako modutd
signaly byly pouzity Goldovy kody.

2 Pijima RTL-SDR

RTL-SDR je obecné oznani softwarov definovanych gjima vyuzivajicich digitalni
demodulator Realtek RTL2832U. Tytoijpma e umoZuji p ijem a zpracovani signalv
kmito tovém rozsahu od 25 MHz do 1750 MHz. Vystupeijimpa e jsou digitalizovana data
ve form 8bitovych I/Q vzork s teoretickym vzorkovacim kmittem az 3,2 MHz. Realn
dosazitelny vzorkovaci kmitet je ovSem nizsi. Obecie udavana hodnota 2,8 MHz [3].
Pijima typu RTL-SDR je celdada v r znych modifikacich. Obecna koncepce je era
analogovym front-endem a demodulatorem. Demodulétor je vzdy stejtisnco k realizaci
analogového stupnjsou pouzity rzné druhy obvod V pijima i, ktery byl vyuzit k
experimentm je pouzit obvod R820T. Jedna se o tzv. Low-Ifipa s mezifrekvennim
kmito tem 3,57 MHz. Tento gima provadi demodulaci ve dvou krocich.efPod signalu
z vysokofrekvenniho signalu na mezifrekveni je provadn analogov, zatimco nasledny
p evod do zakladniho pasma je proveden digitaBilokové schéma pima e je zndzormo

na obr. 1.
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Obr. 1: Blokové schéma pijima e RTL-SDR

3  Praktické experimenty

Praktické experimenty byly navrzeny pro zjiit dosazitelné gsnosti a rozliSeni meni
asovych rozdil v systétmu TDOA. Hlavnim cilem bylo testovani moznostinpa e, proto

nebyl uvazovan vliv gnosového kanalu. Testovaci pracovistlo zapojeno podle obr. 2.

DVS

33622A 342.1014.50 RTL-SDR
PC
chl > 1
AWG S > RF USB » MATLAB
ch2 2

power
combiner

Obr. 2: Zapojeni m iciho pracovist

Pro generovani fazowkodovanych signal byl pouzit dvoukanélovy 120MHz tzv. arbitrary
waveform generator (AWG) Keysight 33622A. Tento generator unjegenerovat signaly se
vzorkovacim kmitotem az 1 GSal/s. RozliSeni vzoijk 14 bit . NejdelSi mozny uloZeny signal
m Ze mit maximaln 64 milion vzork . VSechny signaly byly vytveny v prostedi

MATLAB a nasledn p eneseny do generatoru.
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Jednotlivé kanaly generatoru reprezentuji jednotlivé vysikystému TDOA. Vzaemnym
posunutim generovanych signdle pak mozZné simulovat zné vzdalenosti vysila k
p ijima i. Oba signdly jsou nasledslou eny sluova em R&S DVS 342.1014.50 aipedeny
na vysokofrekvemi vstup pijima e RTL-SDR. Rjima dany signal zpracuje a ve forriQ

vzork poskytne do MATLABU, kde je signal zpracovan podle algoritmu na obr. 3.

START

variables and

subroutines definition

L

vt
yes | I/Q samples time J
load to | |Costas| |-»] freq. filtering 4>|demod. |—>| correlation |—> difference ||| display

memory loop (LPF) computation in graph

Obr. 3: Algoritmus TDOA v MATLABuU

Hlavni program se cyklicky opakuje v nekoné smyce. Na zaatku kazdého cyklu je 10 tisic

vzork digitalizovaného signalu zifima e nateno pes USB do MATLABu. Kazdy vzorek

je reprezentovan komplexnirfslem, v nmz realna ast odpovida sloZce I, zatimco imaginarni
ast slozce Q. Pro fazokddovany signél je pouzita modulace BPSK, proto neni pro spravnou

demodulaci nutné vyuzivat obou | a Q slozek. Proto je pro dalSiax@umsicpouzita jen realna

sloZzka I. Naslednje pomoci vhodn nalad né Costasovy smity provedena synchronizace.

Vystupni signél Costasovy snky je dale filtrovan pomoci dolni propusti.iffmany surovy

signdl spolen s vystupnim signdlem Costasovy skyje znazornn na obr. 4 (a).
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Po provedeni kmitdové filtrace je provedena demodulace. V tomtipgd byl vyuzit
jednoduchy demodulétor na bazi rozliSeni staa zaklad p edem nastavenych prahovych
hodnot. TakovéeSeni mze byt pouzito pouze zagapokladu gjmu pouze dvou signal které

se navic dlis nelisi amplitudou. Pro budouci experimenty, které budou uvazovatidini RF
signalu neidealnim prostdim, bude nutné demodulator modifikovat. Demodulovany signal,
signal filtrovany dolni propusti a surovyijimany signél jsou znazorny na obr. 4 (b).

Po demodulaci nasleduje korelace, kterd ma za cil lokalizacekoieh vrchol v p ijimaném
signalu. Korelator je rozden do nkolika v tvi, z nichz kazda ma pevmastavenu masku
odpovidajici pseudonahodné posloupnosti jednoho z vysRaincipialni schéma jednétve
pouzitého korelatoru je znazomo na Obr. 5.

Input Shift register

signal
25,

1l2lslal. « « < |n

Q) (% Bit X
- > multiplication -
i Correlator
output
> —_—

1|l 2]|3|4afs + « +|n

Reference register

Obr. 5: Principialni schéma korelatoru (jedna v tev)

Kazda vtev korelatoru obsahuje gdem nastavenou pevnou masku, ktera odpovida vzdy
jednomu z vysila. Demodulovany signél je reprezentovan vzorky o hodnotach 1 nebo
-1.Tento signal je po jednotlivych vzorcich posouvaredm vzdy operaci bitového nasobeni
porovnan s nastavenou maskou. Vysledky jednotlivych bitovychirsoysou seteny

a representuji korelai sumu. Tato korelai suma odpovida podobnosti signalyjimaného

s nastavenou maskou. Jak je z Obr. Bjmaé, korelator pouZzivad bitovy sdo namisto
konvenniho XOR, nebo XNOR. Tato Uprava vede ke zvyrazrvrchol . Stejny postup

je pouzit v kazdeé z \vi korelatoru. Poet v tvi odpovida potu vysila . Piklad vystupnich

signal z korelatoru je znazorn na obr. 6.
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Obr. 6: P iklad vystupnich signal korelator

Navazujicim krokem je provedeni vypgo asového rozdilu jchodu dvou signal asovy
rozdil je mozné uiit z asoveho intervalu mezi vrcholy sign&orelatoru. Tentoasovy rozdil
Ize vyjadit pomoci pesného pau vzork . Pi znamé vzorkovaci frekvenci, resp. vzorkovaci
period, je mozné vypaitat asovy rozdil. Pcet vzork ovSem neni z praktickych dod
mozné poitat mezi maximalnimi hodnotami vrchel jelikoZz ty mohou byt rznymi
nezadoucimi vlivy deformovany. Proto je k tomutceld vyuzito urité prahové hodnoty.
Pokud signal gekro i ur itou nastavenou hodnotu sram vzhru, pak program hledéasovy
okamzik, kdy signal op timto prahem prochazi smem dol. Prm rem tchto dvou
okamzik je pak ziskan std vrcholu. Tento postup gdpoklada, ze vrchol je symetricky, to
ovSem ve skutenosti nemusi vZzdy byt. Tento algoritmus je pak aplikovan pro ealetedu
vrcholu na vystupu z jiné we korelatoru. Z urenych pozic vzork je nasledn vypo itan
asovy rozdil pichodu dvou signal ktery fyzikaln odpovida rozdilu vzdalenostiijima e od
dvojice vysila .

4  Experimentalni vysledky

Pomoci vySe popsaného algoritmu byla provedena série expéeripre zjist ni p esnosti a
rozliSeni m eni asovych rozdil pijimanych signal. V8echny experimenty vychéazeji z
podminky, Ze je gdem znamé vzajemn&sové posunuti dvojice vysilanych signaPo
zpracovani signalu pima e je hodnotaasového rozdilu vypdtana a porovnana s hodnotou
nastavenou. Nasledre ur ena chyba meni. Pro realizaci experimenbyly zvazovany dv
kategorie kod.



4.1 Barkerovy koédy

Prvni kategorie kod ktera byla uvazovana, byly Barkerovy kody [4]. Konkrdigla zvolena
dvojice nejdelSich dostupnych kgda to Barker 11 a Barker 13. Oba kody maji dobré
autokorelani vlastnosti, ovSem z hlediska jejich vzéjerknorela nich vlastnosti jsou pro dany

U el nepouzitelné. Obr. 7 zn4zaije jejich vzajemnou korelai funkci, ze které je gjmé, Ze
vykazuje maximum v podobvyrazného vrcholu. Pro pouziti v TDOA systému je tedy nutné
pouzit delSi kédové posloupnosti s parametrygfdimi poZzadavky na vzajemnou korelaci

i autokorelaci.

5 10 15

-15 -10 -5

0
Lags [chip]

Obr. 7: Vzajemna korela ni funkce Barker 11 and Barker 13

4.2 Goldovy kédy

Goldovy kody pat do kategorie dlouhych pseudonahodnych posloupnosti s vhodnymi
vlastnostmi z hlediska autokorelace a vzadjemné korelace. Goldovy &ddwyuzity nap
v systému GPS aad CDMA (Code Division Multiple Access) komunikaich systém

[4], [5]. Pro generovani Goldovych posloupnosti byl pouzit generator zn&goma obr. 8.

G1 Generator
Gold

\—» i
A
1 2 3 4 5 6 7 8 9 | 10
Y. Code

Phase selector /'i\ \d
D+

L Go Generator

Obr. 8: Generator Goldovych posloupnosti



Pro experimentalni @ly byly vyuzity posloupnosti s fazemi 2 + 6 a 3 + 7. Fazawdované
BPSK signaly byly vytveeny v MATLABU, odkud byly peneseny do AWG generatoru a
vysilany do pijima e. Timto zpsobem byla provedena série pokus cilem stanovit
dosazitelné rozliSeni a gsnost. Z toho pohledu bylo nutné zarowshovt moznostem
generatoru, kterymi jsou bitova rychlost 1 GSa/s a velikost pp&4h milion vzork na kanal.

S ohledem na vlastnostiipma e bylo nutné respektovat maximalni vzorkovaci kng&to
2,8 MHz, a dostatey po et vzork na tzv. ip pro spolehlivé vyhodnoceni signalu a chod
celého programu (Costasovy sry, filtr , apod.).

Nosny kmitoet byl kv li limit m AWG zvolenfc = 60 MHz. Experimentalnbylo zjist no,

Ze pro spravnou funkci programu je vhodné nastavit défku tak, aby pro jeho zpracovani

v pijimai bylo k dispozici 100 vzork na 1 ip. Vzorkovaci frekvence AD pvodniku
pijimae byla zvolena 2 MHz. P tomto kmitotu je odpovidajici délka ipu
Tehip=100(1fs)=50 ps. Délka pseudonahodné posloupnosti byla omezena zejména moznostmi
pouzitého AWG [6]. A stanovené dobtrvani ipu a period nosného signélli.=1/c je mozné

ur it po et period nosného signaluipadajici na jedenip podilem tchto dvou veliin
Tehip/ Te=3000. Za pedpokladu 10 vzorkna 1 periodu nosného signalu bude celkovyepo
vzork pro generovani signalu 3000-N)-kdeN je poet ip pseudonahodné posloupnosti.
Délka Goldovy posloupnosti odpovidée2n-1, kden je stupe generujicich polynom Pro
n=10 vychazi délka Goldova kodN=1023. Celkovy poet vzork v AWG je pro kazdy kanal

30 690 000 vzork Bitova rychlost pro generovani signgé dana podilem ptu vzork na
jeden ip a délkou ipu, tedy 3000-10/50-10-6=600 MSa/s.

Testovaci signaly byly generovany pramé vzajemna posunuti, kterd odpovidagnym
rozdil vzdélenosti dvou vysila. Pro kazdé posunuti byly vZzdy porovnany hodnoty nastavené
pomoci generatoru a hodnoty nasné pomoci vyhodnocovaciho programijipa e. Bylo
provedeno velké mnoZstvi neni pro rzna vzajemna posunuti azné prahové hodnoty pro
ur eni stedu korelaniho vrcholu. Jako representativni vysledky lze uvésen pro vzajemné
posunuti kéd o 0, 128 000 a 75 vzorkPrahové hodnoty byly nastaveny na vystupni hodnoty
korelatoru 30 000 a 45 000. Narané chyby jsou zapsany v tabulkach 1 a 2. Po vynasobeni
p evracenou hodnotou vzorkovaciho kmito 2 MHz je mozné uit chyby m eni v
sekundach.

Ztabulek 1 a 2 je 2jmé, Ze pesnost m eni zavisi na nastavené prahové hodrito dosazeni
maximalni pesnosti musi byt prahova hodnota vhodastavena. Nej¥Si chyba m eni byla
zjiSt na pro vzajemny posun generovanych sekvenci o 75 vzook odpovida % délkyipu.

P i tomto posunu signaldochazi k deformaci korelaich vrchol a tim chybnému ueni jejich



sted . To naslednvede k nespravrur enému asovému rozdilu. Vystupni signaly korelator

pro nastavend vzajemna posunuti jsou znédmgrna obr. 9 (a) az (c).

Posunu

[vzork ]

0

128 00(

75

Chybe

[vzork ]

1

5

Tab. 1: Chybam eni pror zna vzajemna posunuti pro prahovou hodnotu 30 000

Posunu

[vzork ]

0

128 00(

75

Chybe

[vzork ]

2

1=t

3

Tab. 2: Chyba m eni pror zna vzajemna posunuti pro prahovou hodnotu 45 000

RozliSovaci schopnost meni asu byla experimentélnov ena a je 1 vzorek. To ip
vzorkovacim kmitotu 2 MHz odpovida asové rozliSovaci schopnosti 500 ns. Proeni
rozliSovaci schopnosti meni polohy v prostoru by bylo nutné stanovit velikost baze
(vzdélenosti mezi vysild). Mirného zvySeni gsnosti a rozliSeni Ize dosahnout zvySenim
vzorkovaciho kmitotu AD p evodniku pijima e na 2,8 MHz. Vyznamigi zpesnni Ize ale

dosahnout pouze vyuzitim sofistikovggich vyhodnocovacich algoritm

x 10 x 10%
5
45 5
4
—at
135 T
) 2
g 3 5_3.
225 3
5 52|
g 2 &
g 1.5 £,
o 1 o
0.5 0
0 = 1 1 1 1 1 1 1
139.46 139.48 139.5 139.52 139.54 139.56 139.58 166 167 168 169 170 171 172 173
Time [mS] Time [mS]
4
(a) 6710 (b)
5
Ly
12}
2
53
o
S
T 2
o
8 1
0
o . . . .
158.3 158.4 158.5 158.6 158.7

Time [mS]

Obr. 9: Vystup korelatoru pro vzajemny posun: (a) 0, (b) 128 000, (c) 75 vzork



5 Zav r

Obvyklym zp sobem pi navrhu systému pro usvani polohy je stanoveni pozadayiako je

p esnost, integrita a dostupnost, z nichz naslegichazi navrh koncepce celého systému a
nasledné konkrétnéseni. V tomtolanku byl zvolen opany p istup. Pro konkrétni pima je

na zaklad vypot a experiment snaha stanovit dosazitelné parametry systémavani
polohy. Dosazena psnost meni asovych rozdil je v zavislosti na nastavené prahové
hodnot v &du jednotek vzork Dosazitelna rozliSovaci schopnost eni asovych rozdil p i
vzorkovacim kmitotu 2 MHz je 500 ns. Mirného zvySeniegnosti a rozliSeni Ize dosahnout
zvySenim vzorkovaciho kmittu AD pevodniku pijima e na 2,8 MHz. Vyznamisi

zp esnni Ize ale dosahnout pouze vyuzitim sofistikoygith vyhodnocovacich algoritm

Literatura

[1] SCHREIBER, R., BAJER, J.: Software Defined Radio BasedeRer for TDOA
Positioning System, In proceedings of DASC 2016, 2016. ISBN: 978-1-5090-2523-7.

[2] CAMPOS, R.S., LOVISOLO, L.: RF Positioning: Fundamentals, Appibns, and
Tools, Artech House Publishers, s. 320, 2015.

[3] STEWART, R.W., BARLEE, K. W., ATKINSON, D.S.W., CROCKETT, L.H.:
Software Defined Radio using MATLAB & Simulink and the RTL-SD®Rrathclyde
Academic Media, s. 672, 2015.

[4] [IPATOV, V. P.: Spread Spectrum and CDMA: Principles amblikations, Wiley;

1. vyd., s. 400, 2005.

[5] BORRE, K., AKOS, D.M., BERTELSEN, N., RINDER, P., JENSEN, S.H.:
A Software-Defined GPS and Galileo Receiver. A Single-FrequeApproach,
Birkh&user, s. 176, 2006.

[6] Keysight Technologies, 33600A Series Trueform Waveform Gasrera Data Sheet,
5991-3272EN, 2014.

Dedikace

lanek byl vypracovan za podpory Ministerstva obraagké republiky v rdmci dlouhodobého zém
rozvoje organizace UO s nazvem ,Vyzkum senzorickycidizich systém pro ziskani informani
p evahy na valisti“ a za podpory Ministerstva Skolstvi, mladeZelawychovy eské republiky v ramci

specifického vyzkumu UO s nazvem ,Implementace modernich tkxdine avionickych systémech®.
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Resumé:

Tento prispevok je zamerany na moderny a aktualne vyvijany hyipkyboavigany systém
eLORAN. Aktualny stav v oblasti leteckej navigacie je zamemanyyvoj a zlepSovanie
integrovanych naviganych systémov, ktoré su zaloZzené na integracii a senzoraukj fu
naviga nych systémov.asto vyuZivand a znama integracia systémov INS a GNSS je aktualne
rozSirovana o alSie zdroje naviganych informacii. eLORAN bol zvoleny a modernizovany
ako najlepsi podporny zdroj informéacie pre aktualne integrované nawigsystéemy.

This paper is focused on modern and actually developed hyperboligatiami system
enhanced LORAN (eLORAN). The current status in field of airneafigation is focused on
developing and improving of integrated navigation systems, vanelbased on integration
and sensor fusion of navigation systems. Widely used and well kmegration of INS and
GNSS is actually aided by other sources of navigation information. eNQW®& chosen and

improved as the best aiding source for currently used integrated navigattemsys

1  Uvod

Navigacia lietajucich a pohybujucich sa objektov moéZze kpbezpeena niekokymi
systémami alebo metédami. V modernej tedrii navigacie je vyuyihaniekoko zakladnych
pristupov, ktoré su vyuzZivané a vyvijané s prihliadnutim na kontinualne zlepSpresnesti,
spo ahlivosti, integrity a redundancie. Oblaketeckej navigacie méze byozdelend do
nieko kych asti, ktoré pozostavaju z metdéd alebo zariadeni, ktoré zalb@zpeiektore
navigané procesy, vypdy, alebo vizualizaciu. Vo vSeobecnosti sa vyuzivaju tri naviga
pristupy.

Autonémna navigacia: zaloZzena na Newtonovych zakonoch a merani yebifisil

a uhlovych rychlosti s vyuZzitim akcelerometrov a senzorov uhlovych astthl Tieto



informacie sU spracované naviggm po ita om, ktory uruje polohu, rychlos a uhlova
polohu objektu. Tento pristup je znamy ako inercialny navigaystém — INS [1][2].

Tracking: rozSirena metdda v oblasti kozmickych aplikacii.avier polohy zndmeho objektu

v kozme (hviezda, suhvezdie, SInko) a aplikacia vhodného algoritmu (TRIAD, QUEST) vedie
k ur eniu polohy vo zvolenom suradnicovom systéme. Tento postusiy v navigacii
satelitov a kozmickych telies [1].

Zdroje naviganého signalu: meranieasu medzi vyslanim a prijatim signalu zo zdroja

naviganého signalu, ktorého poloha je znama. Tato metdda je pouzitakewkd navigacii
(LORAN — C, OMEGA) aje stale pouzivana v GNSS aplikaciacto aryvoji systému
eLORAN [2][3].

Tento prispevok je zamerany na rozSireny LORAN — eLORAN. Manjgpostup je zaloZzeny
na systéme LORAN — C a vyuZziva aktualnu sigstému LORAN — C.

2  Signalové charakteristiky systemu eLORAN

Systém eLORAN je hyperbolicky dikovy kontinentalny navigay systém zaloZeny na
merani asovej diferencie TDOA (Time Difference Of Arrival). HodadtDOA definuje as
medzi vyslanim signalu z vysiela so znadmou polohou a prijatim signalu navigovanym
objektom, kde je pouzity na vypet polohy. Jednoduchy matematicky postup pre vyjadrenie

TDOA definuje nasledovna rovnica [4][5]:

(1)

V rovnici (1) definuje TOE as vysielania a TOAas prijatia signalu. Skutaé ur enie tejto

hodnoty je ovplyvnené chybami.

_ )

V rovnici (2) st premenné PF — primarny faktor, SF — sekundiaktpr a ASF pridavny
sekundarny faktor. Premennadefinuje ostatné vplyvajuce chybové faktory.

V praxi je vyuzivanych mnoho ukazovab® presnosti urenia polohy, priom je tiez
nevyhnutné determinovageometrické rozlozZenie viditeych alebo dostupnych vysieta

(satelitov). Parameter nazyvany GDOP - ,Geometric Dilutof Precision“ je jednym

z mnohych indikatorov, ktoré su vyuZivané pre definovanie presnostiarpolohy objektu.



Obr. 1: Graficky poh ad na impulzny signal systému eLORAN
Vypo et GDOP je vztiahnuty na pozemnu infraStruktaru vysmlgalebo satelitov v pripade

GNSS), ktoré su dostupné @s pohybu objektu.

®3)

Uvedena matica (3) pozostava z ECEF koordinatov vitjeh vysielaov (X, yi, z1 . . . X,
YN, Zn), pseudovzdialenosti medzi pohybujucim sa objektom a tymito atahia — ~ a

vypo itanych koordinatov polohy objektu X, y a z. Nasledne je formulovana matica
# $ % (4)

Elementy matice Q:

& & & &

& & % S
§ & & & &, ©)
& & g &

Parameter GDOP, rovnako ako pogi DOP a asovy DOP su zaloZené na nasledovnych

rovniciach:



‘& & & (6)
ie )
, - (8)

Po et viditelnych stanic spolu s hodnotou GDOP determinuje presinania polohy objektu.
V porovnani so systtmami GNSS vSak vysielasystému eLORAN nie sU rovnomerne

rozlozené.

3  Chyby systému eLORAN

Vzh adom na fakt, Ze merania systtmu eLORAN suU zaloZené na sigiaiadich sa na
rozhrani zemsky povrch — atmosféra, su tri hlavné vplyvy ovpiyxe vykonnos systému.
Primérny faktor PF, sekundarny faktor SF a pridavny sekundakitgrfASF. Prvy uvedeny
faktor je zaloZzeny na vplyve atmosféry. Tento faktor je mqioi&a i korekciami na zaklade
merania teploty, vihkosti a zmien tlaku v bode navigovaného objekkun8arny faktor je
vysledkom vodivosti povrchu pod Siriacou sa vinou. Klesajuca vodpmérchu pod Siriacou
sa vinou vedie k pomalSiemu Sireniu signélu v priestore. Posledny ¢agtlyv ujlci presnos
systému eLORAN je pridavny sekundéarny faktor, ktory je vysledkzomeny topografie.
Variacie topografie alebo vodivosti su definované ako stochastlo|gy a s modelované —
zahrnuté v tomto faktore. Aktualne prebieha mnoho vyskumov a pragtiakgrani, ktorych
cie om je modelovanie a wenie hraninych hodnét ASF. Autori ktori sa zaoberaju touto
problematikou ju blizSie definuju v publikaciach [4][5][6].

Primarny a sekundarny faktor je definovany nasledovne:
/
_01 9)

Kde je pseudovzdialenosnedzi vysielaom a prijimaom, c je rychlos svetla a SF() je
sekundérny faktor, ktory je funkciou pseudovzdialenosti. Posledny koefieigwliex refrakcie
atmosféry o; 2333445 .

ol 8.8
658 4 4 9

(10)



Rovnica (10) je znama ako Brunavova rovnica. V tomto pripade vysledkamepgkorenie
v metroch a tento typ modelu pozostava z primarneho a sekundarneho faktora.

ASF faktor mé dveasti:

£ <=>2@A B=@* € (11)

V rovnici (11) su doasné a priestorové variacie ASF efektu. &mé ASF variacie su
rozdelené na kratkodobé a dihodobé. Kratkodobé variacie su zavislé na dennej dobe, dlhodobé
variacie su vysledkom zmien moych obdobi.

Priestorové variacie pridavného sekundarneho efektu su modelované Gawskovym

procesom prvého radu [4][5][6]:

erek 9P peek GH (12)

Vo vysSie uvedenej rovnici (12) vystupuje budiaci Sum pro&gwzdialenos medzi dvoma

bodmi d a vzdialenostna konStantaktora je zavisla na teréne.

4  Navrh integra nej architektury

Tato as je zamerana na blokovy navrh integrgj naviganej architektury, ktora pozostava
z autondmneho inercidlneho navigaho systému INS, globalneho navigého satelitného
systému GPS a hyperbolického systému eLORAN. Do bloku hypétbticsystému je tiez

zahrnuty aj barometricky vySkomer pre emie vertikalnej polohy [7][8].

Obr. 2: Blokovy navrh integra nej architektury s vyuzitim systému eLORAN



! "

Vzh adom na aktualne navrhovany integrovany navigasystém, ktory aplikuje systém
eLORAN, je niZSie uvedena blokové&as celkovej simuldcie navrhovaného navigého
systému. Pre innos navrhnutého bloku systému eLORAN je implementované vyuZitie
celosvetového zoznamu aktualnych stanic systému a generovany polkyb. dbgerh modelu
systému je zjednoduSeny a neobsahuje meraasl. Je zamerany na vygd polohy
multilateranou metédou, kde je mozné nasledne vhodne implementdwdové modely.
Programovy blok v prostredi MATLAB Simulink je nasledovny.

Obr. 3: Programovate ny simula ny blok systému eLORAN v prostredi MATLAB

Simulink
x 10™ Chyba v urceni polohy [m]
2 I I l l l l
| | | | | |
| | | | | |
T T T | | |
0 S o R SEEE SRR SRR —— 1
| | | | | |
| | | | | |
| | | | | |
_2 | | | | | |
0 100 200 300 400 500 600 700
x 10°
1 I I l l l l
| | | | | |
| | | | | |
| | | | | |
05—~ e R - R R e -
| | | | | |
| | | | | |
| | | 1 1 |
O | | | | | |
0 100 200 300 400 500 600 700
x 10
-1.5 T T T T T I
| | | | | |
| | | | | |
| | | | | |
e R R e R R e -
| | | | | |
| | | T T T
| | | | | |
_2.5 | | | | | |
0 100 200 300 400 500 600 700

Pocet iteracii - 11 minutova simulacia

Obr. 4: Chyba ur enia polohy pre idealny systém eLORAN



Vystupom tohto bloku je poloha a rychlasbjektu v lokélnej sustave ENU a @ vidite nych
stanic, ktoré boli pri vypde zahrnuté. Presnoslgoritmu pre vypoet polohy je v idedlnom
pripade nasledovna (chyby maju len vyioey charakter a su zavislé na pm vidite nych

stanic).

5 Zaver

Prispevok je zamerany na prat zakladnej funkcie hyperbolického navigého systému
eLORAN, jeho z&kladnych meranych parametroch a chybach. Chyradigice meranie
asu su v prispevku roenené a jasne definuju zé&kladné deterministické a stochastické
chybové zdroje pdsobiace na merarasu. Obsah prispevku nadvazuje na aktualne rieSenu
problematiku integracie navigaych systémov na Katedre avioniky LF TUKE. Vo svojej
zaverenej kapitole definuje koncepciu integreej architektlry, ktord umoiije prepinanie
alebo kontinualne zahrnutie podpornych navigah systémov a vytvara spolu s informaciou

o vySke zalozny systém pre GNSS vo forme kombinacie sysse@RAN a barometrického
vySkomera. Demonstracia aktualne prebiehajucich simulacii v odjkasti je rozSirena o

vypo tovy blok systému eLORAN a informéciu o jeho presnosti pri idealnom wggamlohy.
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Resumé:
Obsahom prispevku je multilatergd@ metdda urenia polohy systémom eLORAN. Stavovy
popis metddy je implementovany do algoritmu Kalmanovho filtra. Predmptispevku je
sledovanie vplyvu rozlozenia pozemnych stanic na presdbadu rychlosti a polohy objektu
v horizontalnej rovine. Simulay model je zjednoduSeny do podoby imaginarneho rozloZenia
stanic a predmetom sledovania je niéko pripadov ich usporiadania. Obsah prispevku je
iastkovym vystupom rieSenej dizertgj prace na tému Integraé architektlry naviganych
systémov na Katedre avioniky LF TUKE.
This paper deals with multilateration method of position deternonaising eLORAN. State
description of the method is implemented to Kalman filter algori The main focus of this
paper is monitoring of the transmitters distribution on accuracypadition and velocity
estimation of moving object in horizontal plane. The simulation modahglified in way of
imaginary distribution of ground transmitters and the main focusew®m®l cases of their
distribution. The content of this paper is a partial result ofetisgion thesis called Integration
architectures of navigation systems sloved on Department of Avioamstyof Aeronautics,

Technical university of Kosice.

1  Systém eLORAN a jeho zastupenie v integracii navigaych

systéemov
Navigacia lietajucich a pohybujucich sa objektov m6zedapezpeovana systémami na baze
réznych metdd. Z ladiska naviganej teorie je niekdko zakladnych pristupov, ktoré su
aplikované s pozadovanou presrms spoahlivos ou a integritou. Medzi zname a rozvinuté



metody patri tiezZ meranieasového intervalu prijatia medzi vysieten so znamou polohou
a prijimaom. Tato mySlienka je zakladnou formulaciou fungovania systémokaviej
hyperbolickej navigacie — OMEGA, LORAN — C. Merani@su a nasledné enie
pseudovzdialenosti je aktualne vyuzivané v segmente GNSS navifjcievhako ako vo
vyvoji systému eLORAN [3][4][6].

Systém eLORAN je definovany ako novy systém LORAN ktory vyuiihwadernizovany
pristup tvorby, monitorovania a riadenia signalu na strane aypsieh aplikuje tiezZ moderné
technoldgie z hadiska prijmu a spracovania signalu. Predpokladom je presnesia polohy
objektu vrozsahu 8 az 20 metrov pri spravnom petla znamych deterministickych
a stochastickych javov, ktoré degraduju merarésu. Systém je charakterizovany ako
nizkofrekvenny, povrchova vina signalu mé frekvenciu 100 kHz a vinovikud 3 km.
Vysielacie stanice na tejto frekvencii emitugsovo a tvarovo presny sled radiovych impulzov.

Nasledujuci obrazok definuje aktualne rozlozenia vyvijaného systému eLORAN

1 1
-150 -100 -50 0 50 100 150

Obr. 1: RozloZenie stanic systému eLORAN
Meranie asu, ktoré je zakladom pre presnéemie pseudovzdialenosti medzi prijinoan

a konkrétnou vysielacou stanicou je definované nasledovne [2].

TDOA =1t + PF+ SF+ ASF+d 1)
C



Vrovnici (1) je asova diferencia medzi prijatym avyslanym signalohbOA |,
pseudovzdialenok vysielau 7, rychlos svetlac, primarny faktorPF , sekundarny faktor
SF, pridavny sekundarny faktoASF ainé zdroje chybd . Zh adiska integracie

naviganych systémov je eLORAN integrovany s inercialnou alebo satelinavigaciou.
Praca, ktora je SirSim podnetom tohto prispevku v jednoduchom priblizedpoklada

nasledovnu formu integréacie.

Obr. 2: Integracia naviga nych systémov so zahrnutim informacie zo systému eLORAN

2  Chyby systemu eLORAN a ich modelovanie

Vzh adom na frekvemy rozsah a mechanizmus Sirenia je meraasel ovplyvnené rdoznymi
faktormi degradacie. Medzi tieto faktory patri primarny éak{Primary factor — PF),
sekundérny faktor (Secondary factor — SF) a pridavny sekundétay {Additional secondary
factor — ASF). Prvy uvedeny faktor je spésobeny vplyvom deénpssekundarny faktor je
vysledkom vplyvu vodivosti povrchu, nad ktorym sa vina pohybuje. Spelst matematicky

definované nasledovne [2]:

TOFizrin—zF+SF(ri) @)

V rovnici (2) je as Sirenia od vysiela TOF aindex refrakcie atmosfém,. . Pridavny

sekundarny faktor zahwje asové zmeny topografie a vodivosti, ktoré sa prejavuju
stochasticky. Aktualne vedecké prace sa zameriavaju najmaodalovanie pridavného



sekundarneho faktora, ktory ma naj¥gprispevok z tadiska nepresnosti meranesu. Sklada

sa z dvochasti [2]:

ASF: ASEmporal-l- ASEpatiaI (3)

Rovnica (3) definuje dasni ASE, . apriestorovi ASE ., zlozku pridavného

sekundéarneho efektu. Dasna zlozka sa deli na dlhodobu a kratkodobupgprikratkodobéa

zloZka je nasledkom zmeny dennej doby a dihodoba nasledkom zmmgehiabdobi.

3  Kalmanov filter a odhad polohy objektu

Cie om tohto prispevku je na definovanom priklade rozloZenia stanic a npmisfbujiceho
sa objektu poukédzana vplyv rozloZenia stanic zjednoduSeného systému eLORAN na presnos
odhadu polohy objektu prostrednictvom Kalmanovho filtra. Navigailoha je zjednoduSena

do podoby horizontalnej navigacie, ktora vyuziva nasledovné pripady rozlozenidStani

Obr. 3: Priklady imaginarneho rozloZenia stanic systému eLORAN

Stavovy popis a model merani su nasledovnépprizrychlenie objektu je reprezentované

bielym Sumomw, a w, s Gaussovym rozlozenim. Prvkami stavového vektora su vzdialenosti

X,Y arychlostixay.

o .2 o

(4)

< X X
o O O
o O O B+
o O O
O O
< X X

Meranie vzdialenosti, medzi vysielaom a prijimaom je zaloZzené na vahu:



2

! =\/(XTRAN$) B X)2+ (yTRANS)i- y) (5)

Kde )9RAN$) a yTRAN?Q] reprezentuju suUradnice vysieda Rovnica modelu merania je

definovana pre Styri vysiela nasledovne, pdom astym rozSirenim rovnic (4) a (6) je

doplnenie stavov pre odhad biasu pseudovzdialenosti:

. ¥t %
™>x W Ty Ty

A A A
r2 — ﬂX ﬂX ﬂy ﬂy X + Vr2 (6)
ot 6 s ¥,y Ve
r, x X Ty Ty y v,

LA R O
™>x W Ty Ty

Meracie Sumy - Vv, sl definované ako biele Sumy s Gaussovym rozlozenim. Simulacia

v prostredi MATLAB Simulink:

Obr. 4: Simulacia vplyvu rozloZenia stanic v prostredi MATLAB Simulink



4  Analyza vysledkov a presnos odhadu polohy a rychlosti

objektu

Na zaklade matematického popisu implementovaného v Kalmanovom dilfgrafickej
Struktury simulécie su pre jednotlivé rozloZenia stanic uvedeng goafriannej analyzy

[7]8].
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Obr. 5: Analyza chyby estiméacie polohy a rychlosti v pripade prvého rozlozenia
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Obr. 6: Analyza chyby estimacie polohy a rychlosti v pripade druhého rozloZenia
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Obr. 7: Analyza chyby estiméacie polohy a rychlosti v pripade tretieho rozlozenia



Vysledné analyzy na vySSie uvedenych obrazkoch boli vytvagoéiZitim imaginarnej siete
pozemnych vysielav v horizontélnej kartezianskej sustave, ktorej osi su v jednotkach metrov.
Stavovy vektor bol vzladom na rovnicu (4) inicializovany na hodnoty [1000; 0; 1000; 0].
Simulacia pracuje na frekvencii 1 Hz a Standardna odchylkacreeaSumu (6) ma hodnotu
100 m [9].

5 Zaver

Obsah prispevku pojednava o vplyve rozloZenia stanic hypek®@obd systému eLORAN na
odhad polohy a rychlosti objektu aplikaciou Kalmanovho filtra. ZjednoduSepiedobe
horizontalnej naviganej tlohy a imaginarne rozlozenie stanic je vyhodnotené formou analyzy
chyby odhadu polohy a rychlosti. Toto vyhodnotenie potvrdzuje predpoklagiceho vplyvu
rozloZzenia stanic hyperbolického systému na preswoothadu sledovanych navigg/ch

veli in. Prvé dva pripady horizontalneho rozmiestnanie stanic spésobuju poklgodhgiu

vo vSetkych pripadoch a aj p@asto nej zmene rozlozenia je estimacia polohy a rychlosti
porovnatena s geomtericky idealnym prvym pripadom. RozloZenie zgdaosj varianty je

vSak geometricky vzladom na pdato nu polohu objektu nevhodné (metdda a uhly, ktoré

zvieraju spojnice objektu a vysietav), o sa prejavuje aj vo vyslednych odhadoch. Aplikovany

stavovy popis je mozné rozsiiez o bias v hodnotach pseudovzdialenosti. Tento prispevok je
iastkovym vysledkom rieSenej dizeneej prace, v ktorej bude nutné pre dostatopresnos

ur enia polohy a rychlosti simulaym modelom systému eLORAN aplikovalgoritmy

vyberu vhodného geometrického rozloZenia vidijeh stanic,0 zabezpe potrebnu presnos

pri ur ovani rychlosti a polohy pohybujuceho sa objektalSie rozSirenie problematiky by

viedlo implementaciou komplexného chybového modelu doowamia asu, t..

pseudovzdialenosti medzi prijima@m a vidite nymi vysielami systému eLORAN.
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