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Úvodní slovo p � edsedy v � deckého výboru  

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

 

Ji� je tomu ji� krásných 16 let, co se odborníci leteckých technických specializací schází 

pravideln�  na p� d�  Univerzity obrany, m� �eme tedy s hrdostí hovo�it o dlouhodobé tradici 

v po�ádání naší mezinárodní odborné konference. Katedra Leteckých elektrotechnických 

systém�  Fakulty vojenských technologií úsp� šn�  po�ádá ka�doro� n�  tuto konferenci s cílem 

poskytnutí nových odborných informací a vým� nu zkušeností v oblasti elektrotechnických, 

strojních, speciálních a zabezpe� ovacích systém�  letecké techniky. P�edchozí ro� níky naší 

mezinárodní v� decké konference zárove�  prokázaly, �e výsledky v� deckotechnického rozvoje 

v letectví mohou být aplikovány i do zdánliv�  nep�íbuzných odv� tví národního hospodá�ství a 

proto je tento seminá� otev�en i široké ve�ejnosti a dalším zájemc� m. 

 

V�� ím, �e i letošní jubilejní 16. ro� ník mezinárodní v� decké konference se stane dobrým 

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

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

obranného pr� myslu i zástupc�  soukromého sektoru. 
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Využití naviga� ního 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: 

Cílem � lánku je prezentovat nov�  vyvinutou dopl� kovou metodu získání p� ehledové informace 

na palub�  letadla. Popisovaná metoda využívá naviga� ního systému DME k detekci p� ítomnosti 

letadla – cíle ve vzdušném prostoru. Pomocí zpracování rádiových signál� , které si mezi sebou 

vym�� ují cíl a pozemní maják je pozorovatel s dvoukanálovým rádiovým p� ijíma� em schopen 

detekovat p� ítomnost tohoto cíle, pop� ípad�  jej lokalizovat. P� edstavena je samotná metoda a 

stru� n�  potom i experiment, kterým byla ov�� ena.  

This paper presents newly developed method utilizes DME system not for navigation purpose 

(when aircraft determines its own position) but for surveillance purpose. Presence and location 

of the aircraft is determined by an observer. The observer is a station which surveys 

surrounding air traffic. Method allows an observer to detect the target (confirm its existence) 

and to locate the target (measure its position). Target is the aircraft which is interrogating 

DME beacon and receiving its replies and utilizes DME system to determine its own position. 

1 Úvod 

Sou� asné technické systémy zabezpe� ující službu �ízení letového provozu spadají do t�í 

základních kategorií: komunika� ní, naviga� ní a p�ehledové; to podle hlavní funkce, kterou 

v rámci služby plní. Tento � lánek se zabývá tím, jak využít typicky naviga� ní systém 

k p�ehledovým ú� el� m. Proto bude užite� né na úvod tyto dv�  kategorie blíže specifikovat. 

V obou p�ípadech se jedná o systémy, jejichž prvotní úlohou je ur� it polohu letadla. V p�ípad�

naviga� ních systém�  jde o zjišt� ní – zm�� ení polohy letadla vlastního, u p�ehledových systém�

potom jde o detekci p�ítomnosti okolních letadel a jejich lokalizaci.  

Za primární naviga� ní systém je v perspektiv�  n� kolika p�íštích dekád považován globální 

družicový systém (GNSS). Jeho zálohu v civilním letovém provozu má, alespo	  pro lety nad 

Evropským kontinentem a Severní Amerikou tvo�it sí�  maják�  DME a jejich využití 

v prostorové navigaci (viz PBN – Performance Based Navigation). 
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Perspektivním p�ehledovým systémem je v sou� asnosti budovaný systém závislého p�ehledu 

(ADS) v n� které ze svých variant (ADS-B). Jeho podstatou je využití komunika� ního 

prost�edku – datalinku – k ší�ení informace o vlastní aktuální poloze zm�� ené vlastním 

naviga� ním systémem k využití ostatními ú� astníky letového provozu. 

Pro jednoduchost a jednozna� nost dalšího popisu bude užite� né na tomto míst�  definovat pojmy 

„pozorovatel“ a „cíl“. Intuitivn�  lze chápat úlohu p�ehledového systému takto: Já, letící 

ve vlastním letadle, se stávám „pozorovatelem“, který vyhodnocuje vlastní ohrožení okolními 

letadly – „cíli“ na základ�  znalosti jejich polohy a p�edpokládané trajektorie. 

Cílem tohoto � lánku je podat stru� nou zprávu o projektu, jehož ambicí bylo prozkoumat 

možnosti detekce a lokalizace letadla – cíle, které používá sv� j vlastní naviga� ní systém DME 

v režimu prostorové navigace. K detekci a lokalizaci dochází nezávisle pozorovatelem a to tak, 

že je vyhodnocován signál dotazu vyslaný cílem a signál odpov� di vyslaný pozemním majákem 

DME. 

2 P� vodní role systému DME v letecké navigaci 

DME (Distance Measuring System) je rádiový naviga� ní systém ur� ený k m�� ení šikmé 

vzdálenosti mezi letadlem a pozemním majákem. Tato informace je pak bu�  p�ímo indikovaná 

pilotovi a nebo je dále využita v palubním systému k vedení letu po trati. 

Základní uspo�ádání sytému je patrno z obrázku obr.1.

Obr. 1: Systém DME – základní funkce. 

Systém DME funguje na principu dotaz-odpov�� . Zjednodušen�  lze jeho � innost popsat takto: 

dotazova�  na palub�  letadla (AIRCRAFT) vyšle kódovaný dotaz. Ten se ve form�  rádiového 

signálu ší�í sm� rem k pozemnímu majáku (B-DME). Pozemní maják tvaruje odpov�� , která je 

následn�  p�ijata a dekódována dotazova� em na palub�  letadla. � asové zpožd� ní mezi vysláním 

dotazu a p�ijetím odpov� di je úm� rné šikmé vzdálenosti letadlo – maják.  
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Systém DME se v sou� asnosti již využívá a do budoucna pravd� podobn�  i využívat bude 

k ur� ení polohy letadla pomocí metod prostorové navigace (RNAV – Area Navigation a PBN 

– Performance Based Navigation). Podstata t� chto metod je v umožn� ní letu po tzv. 

„libovolných“ trajektoriích mimo koridory dané fyzickým umíst� ním pozemních maják� . Jako 

p�íklad je možno uvést metodu ur� ení polohy pomocí dvou maják�  DME. Letadlo pr� b� žn�

m�� í šikmou vzdálenost ke dv� ma maják� m. Algoritmus pro výpo� et polohy pak nalézá 

sou�adnice pr� se� íku dvou kružnic s polom� ry rovnými pat�i� ným zm�� eným šikmým 

vzdálenostem a st�edy totožnými s umíst� ním maják� .

3 Popis metody detekce letadla pomocí systému DME 

Navrhovaná a zkoušená metoda detekuje p�ítomnost cíle zpracováním signálu dotazu a 

odpov� di. Situace je vyobrazena na obr. 2: Pozorovatel (OBSERVER) musí mít možnost 

p�ijímat jak signál dotazu vyslaný cílem (TARGET), tak i signál odpov� di vyslaný majákem 

(B-DME). 

Obr. 2: Detekce – m�� ení s jedním majákem DME 

� asové pr� b� hy jsou znázorn� ny na Obr. 3. Jednak jsou na n� m patrny tvary signálu dotazu a 

odpov� di – kódy tvo�ené dv� ma radioimpulzy s Gaussovou obálkou, ale hlavn�  je vid� t � asové 

souvislosti mezi p�ijetím dotazu a odpov� di pozorovatelem. 

Pokud DTB je vzdálenost mezi cílem a majákem, potom � asové zpožd� ní, se kterým je p�ijat 

signál dotazu majákem:

� �� �
� ��

�
� (1)
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Obdobn�  lze dovodit pat� i� ná zpožd� ní $�%  pro DMB vzdálenost mezi majákem a pozorovatelem 

a $�&  pro DMT vzdálenost mezi pozorovatelem a cílem. 

Obr. 3: � asové pr� b� hy p� ijímaných a vysílaných signál� . 

Pokud t0 je referen� ní okamžik, kdy je generován dotaz cílem a $%
��.je standardizované zpožd� ní 

(doba zpracování signálu majákem), potom maják vysílá svou odpov��  v � ase:

� � � � 	 
 � �� 
 � ���
 � (2)

Oba vysíla� e – palubní dotazova�  cíle i odpovída�  majáku – používají všesm� rové antény. Proto 

je v ideálním p�ípad�  pozorovatel schopen p�ijmout každý ze signál�  v � asech:

� � � � 	 
 � �� �

� � � � � 
 � �� �

(3)

(4)

kde � �� �
� ��

�
��� �� �

� ��

�
�

� asový rozdíl p�ijetí signálu dotazu a signálu odpov� di – oba v míst�  pozorovatele – je možné 

vyjád�it jako: 
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� ���� � � � � � � � � � �� 
 � ���
 
 � �� � � � �� � (5)

Tento rozdíl je v míst�  pozorovatele reáln�  m�� itelný. Pokud rovnici (5) p�euspo�ádáme tak, že 

na jedné stran�  budou � asy, které umíme ur� it – jsou známé, definované vypo� ítané nebo 

zm�� ené a na druhé stran�  rovnice budou neznámé, potom: 

� ���� � � ���
 � � �� � � �� � � �� � (6)

resp. 

� � � ���� � � ���
 � � �� � � � �� � � �� � (7)

Pokud dále vzdálenosti DTB a DMT vyjád�íme Euklidovskými normami po� ítanými pro 

umíst� ní pozorovatele, majáku a cíle na sou�adnicích (viz. Obr. 2), potom: 

� � � ���� � � � � � � � � � � 
 �  � �  � � � � � � � � � � � � � 
 �  � �  � � � � (8)

, kde 

� ���� � � ���� � � ���
 � � �� � (9)

Rovnice (8) popisuje hyperbolu a charakterizuje známý � asov� -rozdílový, nebo také 

hyperbolický systém (TDOA – Time Difference of Arrival). 

Z uvedeného vyplývá, že systém v míst�  pozorovatele je schopen detekovat cíl, pokud potvrdí 

p�íjem platného signálu odpov� di v � ase t3: 

� � � � � 
 � ���� � (10)

4 Rozší� ení metody – lokace cíle 

K tomu, aby bylo možné systém lokalizovat je pot�eba ur� it jeho sou�adnice XT a YT.

P�edpokládá se znalost polohy majáku XB, YB a polohy pozorovatele XM, YM. P�i alespo	  dvou 

nezávislých m�� eních pro dva r� zné majáky (Obr.4) je možné sestavit soustavu rovnic: 

� � � ���� ! " � � � � �" � � � � � 
 �  �" �  � � � � � � � � � � � � � 
 �  � �  � � � � (11)

Kde index i (i=1,2,3,…) p�edstavuje po�adové � íslo majáku, ke kterému se m�� ení provádí. 

Nalezením XT a YT je ur� en pr� se� ík dvou hyperbol a s ním také poloha cíle (obr.5). 
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Obr. 4: Detekce a lokace – m�� ení se dv� ma majáky DME 

Obr. 5: Detekce a lokace – protnutí hyperbol. 

Z uvedeného popisu je z�ejmé, že cíl musí dotazovat minimáln�  dva majáky DME sou� asn� , ty 

musejí generovat p�íslušné odpov� di a pochopiteln�  všechny t� i vysíla� e musejí být v rádiové 

dohlednosti pozorovatele. Tyto podmínky p�edur� ují metodu k použití spíše na palub�  letadla 

letícího v relativn�  t� sné blízkosti cíle než jako metodu použitelnou pro pozemní 

pozorovatelské stanovišt� .
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5 P� íprava experimentu a experimentální ov�� ení 

Pro první ov�� ení použitelnosti systému byl p� ipraven dvou-semestrální projekt pro tým 

student�  bakalá�ského studia katedry ECSSE (Electrical Computer Software and System 

Engineering) na Embry-Riddle Aeronautical University v USA, Florida. Cílem projektu bylo 

p�ipravit systém pro ov�� ení metody v reálné situaci za letu malým sportovním letadlem – 

v tomto p�ípad�  Cessna C172 – v roli pozorovatele. Ov�� ení metody na reálných signálech 

ze zem�  nebylo možné z d� vodu potla� ení vyza�ování pozemního majáku DME do malých 

eleva� ních úhl� .

Vyvinutá aparatura je na obr. 6. Separátn�  pro p�íjem dotaz�  a odpov� dí byly použity dva 

samostatné softwarov�  definované p�ijíma� e Ettus E310. Jimi navzorkované signály byly p�es 

ethernetový rozbo� ova�  (switch) p�ivád� ny na �ídící po� íta�  (laptop) spolu se záznamy o vlastní 

poloze (GPS) a záznamem z referen� ního p�ehledového systému ADS-B. 

Obr. 6: Struktura systému pro letové ov�� ení metody. 

P�íklad p�ijatého signálu – jednoho kódu – je následn�  na obr. 7. 

Cílem projektu bylo ov�� it možnost detekce cíle v konfiguraci s jediným majákem DME. Byl 

vyvinut funk� ní systém pro letovou zkoušku jak po stránce hardwarové, tak i softwarové. 

Systém byl ov�� en simulací, pozemními zkouškami a dv� ma zkušebními lety. V pr� b� hu 

zkoušek bylo p�ijato a uloženo p�es 100GB dat vzorkovaných signál� . Byl úsp� šn�  p�ijat jak 

signál dotazu, tak i signál odpov� di. 
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Získaná data nebyla ješt�  v dob�  p�ípravy tohoto � lánku kompletn�  vyhodnocena, proto zde 

nejsou zve�ejn� ny konkrétní výsledky experiment� .

Obr. 7: Reálný p� ijatý signál odpov� di majáku DME. 

6 Záv� r 

� lánek prezentuje možnou dopl	 kovou metodu obohacující celkovou informaci p�ehledového 

systému na palub�  letadla. Popsaná metoda se jeví slibnou a m� že p�edstavovat vhodný dopln� k 

k primárnímu systému ADS-B.  

Systém ADS-B používá datalinku (módu S) k ší�ení informace o vlastní poloze letadla ve 

prosp� ch okolních ú� astník� . Poloha je získávána vlastním naviga� ním systémem cíle. 

Pozorovatel je v tomto p�ípad�  odkázán na „ochotu“ nebo „schopnost“ cíle tuto informaci 

poskytnout. Pokud z jakéhokoliv d� vodu bude mód S nefunk� ní, systém ADS-B je vy�azen. 

Prezentovaný systém je rovn� ž závislým, nicmén�  umož	 uje detekci a p�ípadnou lokalizaci 

cíle, i pokud mód S není funk� ní. To znamená, pokud cíl m�� í vlastní polohu pomocí systému 

DME, pouze ji z jakéhokoliv d� vodu nesdílí.  
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Resumé: 

� lánek prezentuje p� edevším výsledky diserta� ní práce, která byla zpracovávána za výrazné 

podpory pracovišt�  katedry leteckých elektrotechnických systém� , Univerzity obrany. Výcvik 

pilot� , p� edevším pak vojenských pilot� , na kterém se univerzita obrany výrazn�  podílí, je velmi 

nákladnou � inností. Všechna výcviková za� ízení se snaží tyto náklady snížit, aniž by utrp� la 

podstata výcviku a p� edevším jeho bezpe� nost. Auto� i � lánku se v� nují problematice 

speciálního testování pilot�  již n� kolik let a výsledkem jejich práce je další ucelené dílo 

v podob�  diserta� ní práce, kde jsou popsány metody pro hodnocení aktuálního stavu výcviku 

pilot� . Navržené testování a jeho následná analýza p� itom nep� edstavuje zvýšení náklad�  na 

provád� ní vlastního výcviku. S nadsázkou lze tvrdit, že dokonce mohou zvýšit p� ipravenost 

pilota na nestandardní pr� b� h letu, kterým m� že být stranový st� ih v� tru � i výškový propad letu 

letounu. 

This paper presents especially results of the doctoral thesis written by significant support of the 

Faculty of Military Technology, University of Defence. The pilots training, especially the 

training of military pilots, which University of Defence participates, is very expensive activity. 

The flight training centres are trying to reduce the costs without suffering the nature of training 

and above all security. The authors deal with special testing of pilots issue for several years. 

The result of this effort is the mentioned doctoral thesis which presents several approaches for 

assessment of actual state of pilot and level of training. Moreover, the proposed testing and its 

analysis do not mean increasing of costs within pilots training. There is a possibility that this 

testing may lead to increasing pilot’s readiness to non-standard situations during flight, e.g. 

lateral winds hear or sudden altitude change.        
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1 Úvod 

V rámci projektu TA� R TA04031376 Výzkum/vývoj metodiky výcviku leteckých specialist�

L410 UVP - E20 pokra� oval další výzkum testování chování pilot�  za letu na simulátorech. V 

pr� b� hu � ervna 2015 až � ervna 2016 prob� hlo testování 9 pilot�  – student�  Univerzity obrany 

na dvou simulátorech (nepohyblivém a pohyblivém). Zpracování získaných dat z m�� ení reakcí 

na skokovou zm� nu výšky letu s úkolem návratu na p� vodní výšku letu bylo pom� rn�  náro� né. 

V sou� asné dob�  se v databázi analyzovaných výsledk� , viz [1, 2], nachází cca 6 tis údaj�  a to 

jak � íselných – identifikované parametry model�  chování pilot� , tak i grafické výsledky z 

probíhajících analýz.   

� lov� k – pilot z pohledu kybernetiky plní p�i �ízení letounu funkci lidského regulátoru. Tento 

regulátor je velmi univerzální a efektivní nebo�  dokáže rychle �ešit neo� ekávané a 

nep�edvídatelné situace a dokáže se p�izp� sobit (adaptovat) zm� nám podmínek, avšak na rozdíl 

od automatického regulátoru podléhá r� zným vliv� m, jako jsou stres, únava, apod., které 

mohou jeho schopnosti degradovat [3]. Schopnost adaptace na �ízenou dynamiku a zárove�  na 

zm� ny podmínek je do jisté míry dána zejména kvalitou výcviku pilota a jeho zkušenostmi. 

Práv�  výcvik a zkušenosti jsou pak � asto rozhodujícím faktorem ovliv� ujícím lidské chování 

v dané situaci. 

2 Použité metody � ešení 

Pro ú� ely hodnocení aktuálního stavu – zkušeností a míry výcviku pilota je nezbytné studium 

problematiky modelování lidského chování a následné sestavení základních model� . Tyto 

modely, resp. jejich parametry, vypovídají o dynamických vlastnostech pilota. Na základ�

pozorování zm� n t� chto parametr�  v � ase lze pak usuzovat na zm� ny dynamického chování s 

ohledem na absolvovaný výcvik. 

Jednou z možností, jak objektivn�  posoudit aktuální stav, resp. míru výcviku, pilota je 

hodnocení na základ�  m�� ení reakcí pilota. To spo� ívá ve vytvo�ení matematického modelu 

chování pilota a identifikace jeho parametr�  na základ�  opakovaných m�� ení na leteckém 

simulátoru.  

2. 1 Matematický model chování pilota p� i � ízení letu letounu 

Modelování lidského chování je pom� rn�  složitou záležitostí. Výzkumy provedené v minulých 

letech, zejména pak výzkumy lidského chování realizované profesorem D. T. McRuerem, však 

ukázaly, že po p�ijmutí ur� itých zjednodušení lze lidské chování (jeho dynamické projevy) z 

pohledu kybernetiky popsat pomocí lineárních dynamických systém� . Existuje n� kolik variant 
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t� chto model� , viz nap�. [4, 5, 6], z nichž nejznám� jším a dosud nejrozší�en� jším je model ve 

tvaru p�enosové funkce s dopravním zpožd� ním, viz rovnice (1) [4]. 

( )
( )( )

)exp(
11

1

)(
)(

)(
21

3 p
pTpT

pT
K

pX
pY

pF t-×
++

+
== � (1)

kde: 

K Zesílení reprezentující pilotovy zvyklosti na daný ak� ní zásah. Souvisí také s pom� rem 

vstupního a výstupního signálu. 
T1 Setrva� ná konstanta udávající pilotovo zpožd� ní � innosti dané neuromuskulárním 

systémem. Pohybuje se v rozsahu 0,05 až 0,2 s a není závislá na mí�e tréninku [3, 5]. 
T2 Zpož� ující setrva� ná konstanta charakterizující pohotovost a hbitost pilota. Souvisí 

tedy s provád� ním nau� ených stereotyp�  a rutinních postup� . Pohybuje se v rozsahu 

0,1 až jednotky sekund [3, 5, 7]. 
T3 Je prediktivní � asová konstanta související se zkušenostmi pilota. Odráží pilotovu 

schopnost p�edvídat situaci, která m� že nastat. Tuto schopnost operátor získá výcvikem 

a zkušenostmi a pohybuje se v rozsahu 0,2 až jednotky sekund [3, 5, 7]. 
� � asová konstanta udávající zpožd� ní odezvy mozku pilota na pohybový a o� ní vjem. 

Vlivem únavy m� že dojít k prodloužení této konstanty a následnému selhání 

regula� ních schopností pilota. Tato konstanta se pohybuje nej� ast� ji v rozsahu 0,1 až 1 

s [3, 5, 7]. 
p Laplace� v operátor 

Model ve tvaru rovnice (1) je obecný model využitelný v širokém spektru � inností spojených 

s �ízením � i pilotováním. Jednotlivé konstanty nabývají nej� ast� ji hodnot v uvedených 

rozsazích a charakterizují pilotovy schopnosti (možnosti) p� izp� sobit se �ízené dynamice 

(adaptovat se). Práv�  se schopnostmi a dovednostmi souvisí zejména tzv. regula� ní konstanty 

T2, T3 a zesílení K. Pom� r hodnot � asových (regula� ních) konstant T2 a T3 dále vypovídá také o 

zp� sobu a p�ístupu k �ízení. Deriva� ní � asová konstanta T3 totiž odráží pilotovu schopnost 

predikce dané situace, setrva� ná konstanta T2 zase zpožd� ní (dynamiku), resp. ur� itou laxnost 

pilota. Pomocí konstanty �  (reak� ní zpožd� ní pilota) lze posoudit zpožd� ní reakce pilota na 

danou událost. 

2. 2 M�� ení reakcí pilot�  s využitím leteckého simulátoru 

M�� ení odezev pilot�  byla provád� na na stacionárním leteckém simulátoru na Univerzit�

obrany v Brn� . Simulátor na Univerzit�  obrany je vybaven softwarem X-Plane-10 a umož� uje 

sb� r r� zných letových, v� etn�  provozních dat s frekvencí až 20 Hz [7].  
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Základní princip m�� ení vychází z opakovaného m�� ení odezvy (reakce) pilota na vizuální 

podn� t – v tomto p�ípad�  skoková zm� na výšky letu letounu o 300 ft, viz obr. 1. Pro možnost 

porovnání výsledk�  byl stanoven standardní ustálený let s následnou skokovou zm� nou výšky 

letu a s úkolem testovaného pilota co nejrychleji se vrátit na p� vodní letovou hladinu. 

Podrobn� jší popis experimentu lze nalézt nap�. v [8]. 

Obr. 1: Princip m�� ení odezvy (reakce) pilota na vizuální podn� t pomocí leteckého 

simulátoru

3 Dosažené výsledky 

V následujícím textu budou prezentovány výsledky dvou nezávislých sad m�� ení s 8 reálnými 

piloty – studenty Univerzity obrany, získané na základ�  výše definovaného postupu.  

První sada m�� ení byla realizována v � ervnu 2015. T� chto m�� ení se zú� astnilo všech 8 pilot� , 

jejichž letová praxe byla p�ibližn�  70-80 nalétaných hodin.  

Druhá sada m�� ení se uskute� nila v prosinci 2015, tj. p� ibližn�  s p� lro� ním odstupem. B� hem 

této doby piloti absolvovali povinný výcvik a jejich letová praxe tak byla v pr� m� ru 90-100 

nalétaných hodin. T� chto m�� ení se zú� astnilo pouze 7 pilot� , Pilot_7 nebyl p�i t� chto m�� eních 

k dispozici. 

Ob�  sady m�� ení probíhaly za stejných výchozích podmínek, tj. 

- letoun:   King Air C90B, 

- výchozí výška:  H0 = 2900 ft, 

- výchozí rychlost:  v0 = 170 mph, 

- úhel náb� hu, podélný sklon i jejich derivace (zm� na) byly p�ibližn�  nulové.  
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Každému pilotu pak byla n� kolikrát za sebou skokov�  zm� n� na výška, vždy s uvedením 

letounu do po� áte� ního (výchozího) stavu letu. Základní ukázka z t� chto m�� ení byla 

publikována nap�. v [8, 9].  

3.1 Hodnocení reakcí jednotlivých pilot�

P�i jednotlivých - opakovaných m�� eních se projevila ur� itá variabilita m�� ených charakteristik. 

Pro objektivní posouzení dynamických vlastností pilota je tedy vhodné pracovat s pr� m� rnými 

odezvami (pr� b� hy), viz obr. 2, kde spodní � ást obrázku zobrazuje pr� m� rné reakce - �ídicí 

zásahy pilot�  ve form�  výchylky kniplu dv a horní � ást obrázku p�íslušné odezvy výšky letu 

letounu H pro ob�  sady m�� ení.  

a) b)  

Obr. 2: Pr� m� rné reakce pilot�  (výchylky kniplu dv) a p� íslušné odezvy výšky letu 

letounu H pro a) první, b) druhou sadu m�� ení 

Na základ�  pr� b� h�  na obr. 2 lze posoudit zejména p�ístup k �ízení jednotlivých pilot� , což 

souvisí také s jejich schopnostmi a dovednostmi. Z pr� b� h�  odezvy výšky letounu H (horní � ást 

obrázku) je patrné, že v� tšina pilot�  vykazuje podobnou strategii �ízení, a sice tzv. defenzivní. 

Tento p�ístup k �ízení znamená, že je zde snaha pilota o dosažení požadované hodnoty bez 

p�ekmitu, avšak za cenu delšího � asu. Výjimkou je Pilot_7 (� áste� n�  – zejména pak v p�ípad�

druhé sady m�� ení, i Pilot_2) jehož odezva odpovídá spíše tzv. ofenzivní, resp. agresivní, 

strategii �ízení, což p�edstavuje co nejrychlejší dosažení požadované hodnoty i za cenu 
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p�ekmitu od požadované hodnoty. Rozdíly ve zp� sobu a strategii �ízení lze pak pozorovat i na 

pr� b� zích výchylky kniplu dv (spodní � ást obrázku). 

Další informací, kterou lze z pr� b� h�  získat, je rychlost odezvy, resp. doba pot�ebná dosažení 

požadované hodnoty tw. Hodnoty tohoto parametru je pro jednotlivé piloty i sady m�� ení jsou 

uvedeny v tab. 1. 

Rychlost odezvy - tw [s] 

1. sada m�� ení 2. sada m�� ení 

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: Zhodnocení rychlosti odezvy 

Dalším krokem je vytvo�ení model�  chování pilota podle rovnice (1) a identifikace jejich 

parametr� . Pro tyto ú� ely byly využity op� t pr� b� hy na obr. 2. Pro identifikaci parametr�  byl 

využit vlastní identifika� ní algoritmus vytvo�ený v prost�edí MATLAB, využívající 

optimaliza� ní funkci fminsearch. Jako kriteriální funkce byla zvolena suma kvadrátu odchylek, 

viz (2). 

( )�
=

-=
n

i
m iyiyKRIT

1

2)()( � (2)

kde: 

y skute� ná (nam�� ená) hodnota výstupní prom� nné 

ym modelovaná hodnota výstupní prom� nné 

n délka dat  

Výsledné parametry pro jednotlivé piloty pro ob�  sady m�� ení (první sada – A, druhá sada – B) 

jsou shrnuty v tab. 2.  

Z parametr�  pr� m� rného modelu chování pilot�  uvedených v tab. 1 je z�ejmé, že pr� m� rné 

hodnoty neuromuskulárních � asových konstant T1 z� stávají p� i opakovaných m�� eních 

prakticky konstantní, � ímž se potvrdilo, že jejich hodnota je charakteristická pro každého pilota 

a není závislá na mí�e tréninku.  
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Velmi d� ležitým parametrem je doba reakce (dopravní zpožd� ní) pilota � , která souvisí s tím, 

jak rychle je pilot schopen zareagovat na zm� nu situace. Hodnota tohoto parametru se pro 

všechny piloty, v n� kterých p�ípadech i pom� rn�  výrazn�  - viz nap�. Pilot_1 � i Pilot_5, snížila. 

Výjimkou je pouze Pilot_4, u kterého se naopak tato doba prodloužila asi o 0.1 s. V p�ípad�

zesílení K a regula� ních konstant T2 a T3 charakterizujících schopnost adaptace pilota na 

�ízenou dynamiku a rychlost celkové odezvy došlo rovn� ž ve v� tšin�  p�ípad�  ke zm� n� . Zm� na 

t� chto parametr�  koresponduje s pr� b� hy na obr. 2 a také s hodnocením rychlosti odezvy, viz 

tab. 1. 

K.10-4 [-] T1 [s] T2 [s] T3 [s] �  [s] 

A B A B A B A B A B 
Pilot_1 6,87 8,18 0,13 0,13 0,25 0,96 1,39 2,58 0,64 0,53 
Pilot_2 6,41 7,19 0,13 0,14 1,26 1,56 3,34 7,34 0,71 0,65 
Pilot_3 5,59 6,09 0,06 0,08 2,11 2,33 2,99 3,57 0,66 0,63 
Pilot_4 7,49 5,40 0,07 0,07 1,00 1,50 3,25 2,94 0,59 0,69 
Pilot_5 5,13 6,69 0,17 0,18 1,63 1,86 3,74 3,37 0,83 0,65 
Pilot_6 6,57 7,15 0,12 0,12 1,42 1,28 3,21 4,50 0,63 0,61 
Pilot_7 7,32 - 0,17 - 1,78 - 3,80 - 0,62 - 
Pilot_8 7,16 7,41 0,09 0,07 1,31 1,40 4,03 3,03 0,67 0,60 

Tab. 2: Parametry pr� m� rného modelu chování pilot�  pro jednotlivé sady m�� ení (A - 

první sada m�� ení, B – druhá sada m�� ení) 

4 Záv� r 

Cílem tohoto p�ísp� vku bylo ukázat n� které metody pro možnost m�� ení a vyhodnocení reakcí 

pilota pro ú� ely možnosti hodnocení jeho aktuálního stavu, resp. míry výcviku, z pohledu 

dynamického chování. Pro tyto ú� ely byly provedeny 2 nezávislé sady m�� ení s reálnými piloty. 

Hodnocenými parametry byly v tomto p�ípad�  zejména doba reakce, zp� sob a p�ístup k �ízení 

a rychlost odezvy. Tato hodnocení byla provedena jednak porovnáním grafických pr� b� h�  pro 

jednotlivé sady m�� ení, a dále pak na základ�  zm� n hodnot identifikovaných pr� m� rných 

parametr�  modelu chování pilot�  pro tyto sady m�� ení. Tyto zm� ny byly ve v� tšin�  p�ípad�

pozitivní, tzn., že došlo ke zlepšení. Výjimkou je pouze jeden z pilot� , u kterého došlo 

paradoxn�  ke zhoršení, a to v p�ípad�  všech hodnotících kritérií. Interpretace tohoto výsledku 

není zcela jednozna� ná, nebo�  se m� že jednat o zm� ny zp� sobené zhoršením zdravotního a 

psychického stavu nebo se m� že jednat o efekt tzv. p�eu� ení. Tyto zm� ny jsou p�edm� tem 

dalšího zkoumání.  
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Auto�i � lánku se tématem m�� ení a modelování lidského chování zabývají již n� kolik let a 

dosažené výsledky byly pr� b� žn�  publikovány. Provedená m�� ení byla realizována vždy na 

stacionárním leteckém simulátoru na Univerzit�  obrany. V sou� asné dob�  probíhají i další 

m�� ení na dalších typech simulátor� , nap�. na pohyblivém simulátoru na � VUT v Praze. 

Získaná data jsou nyní analyzována a jsou p�edm� tem dalších výzkum� .  

V nadcházejícím období je p�edpoklad dalších m�� ení také na simulátoru L410 ve firm�

Lets’Fly. Jde o stacionární simulátor s v� rnou kabinou letounu L410, v� etn�  všech pln�

funk� ních p�ístroj�  a vizuální projekcí na polokruhové ploše. 
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Možnosti p� ístrojového p� iblížení NPA pro letišt�  A� R 

Possibilities of the Non-precision Approach for Czech Military Airports 
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Resumé: 

� lánek � eší problematiku p� iblížení na p� istání a p� istání na letištích A� R, tj letišti st� ední 

velikosti s omezeným po� tem typ�  provozovaných letadel. Je � ešena analýza sou� asného stavu 

p� ístrojového p� iblížení na p� istání a p� istání a na základ�  avionického vybavení 

provozovaných typ�  letadel navrhuje možnosti p� ístrojového p� iblížení na letištích. Rovn� ž jsou 

rozebrány možnosti využití GNSS systém�  pro p� iblížení na p� istání na letištích A� R.  

The paper solves a problematics of approach and landing on Czech military airfields, i. e. 

regional airfield with limited types of operated aircrafts. There is a current state analysis of 

approach and landing and it shows the descriptions of non-precision approach eligible for 

Czech military airfields based on classical or GNSS systems. 

1 Úvod 

P�ístrojová p�iblížení NPA (Non Precision Approach) na letištích A� R jsou v sou� asné dob�

realizována výhradn�  pomocí dvojice nesm� rových radiomaják�  NDB (Non Directional 

Beacon). Tyto jsou rádiovými vysíla� i pracujícími v dlouhovlnném a st�edovlnném 

kmito� tovém pásmu, jež slouží pro navigace na trati, pro p�ivedení letadla k danému 

radionaviga� nímu bodu, jako navigace p�i p�iblížení na p�istání. Pro spln� ní svého ú� elu musí 

být paluby letadel vybaveny automatickými rádiovými kompasy ARK (p�ípadn�  dopln� n o 

RMI – Radio Magnetic Indicator). 

Díky pracovnímu kmito� tu v rozsahu dlouhých a st�eních vln, je umožn� no ší�ení 

elektromagnetických vln p�i zemském povrchu. Je tak umožn� n p�íjem rádiového signálu i za 

terénními p�ekážkami, � ehož využívají zejména nízko letící letadla, u nás v sou� asnosti 

provozované vrtulníky Mi-24/35 a Mi-171Š, které jsou ur� eny k let� m v nízkých výškách a 
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skrytým let� m, využívající nerovného povrchu terénu, kopc� , hor a vysokých porost� . Pro tyto 

ú� ely z� stávají prozatím nesm� rové radiomajáky NDB na území � eské republiky, jedinou 

možnou a certifikovanou tra� ovou navigací. 

V � eské republice jsou instalovány nesm� rové rádiové majáky NDB jak tra� ové, tak i letištní. 

Tra� ové radiomajáky jsou umíst� ny v Holešov� , Rakovníku a T�ebové. Letištními radiomajáky 

pro ú� ely navedení letadla k letišti a následnému p�iblížení na p�istání disponují vojenská letišt�

A� R – 21. základna taktického letectva v � áslavi (LKCV), 22. základna vrtulníkového letectva 

Nám� š�  nad Oslavou (LKNA) a 24. základna dopravního letectva Praha Kbely (LKKB) a 

Vojenské mezinárodní ve�ejné letišt�  s povoleným provozem civilních letadel Pardubice 

(LKPD).  

Pro ú� ely p�ivedení letadla k danému letišti a následnému p�iblížení na p�istání, tj. p�iblížení 

pomocí NDB jsou používány soupravy nesm� rových radiomaják�  TDV 100 a TDV 50. Tyto 

soupravy nesm� rových radiomaják�  byly do letectva A� R zavedeny a instalovány na jednotlivá 

vojenská letišt�  v 80. a 90. letech 20. Století, jenž jsou na hranici technické životnosti a další 

provozovatelnosti. 

2. Sou� asný stav p� ístrojového p� iblížení na letištích A� R 

V sou� asné dob�  se standardn�  instalují oba radiomajáky NDB na prodloužené ose vzletové a 

p�istávací dráhy VPD, tak, aby spojnice stanoviš�  obou radiomaják�  byla totožná s osou VPD, 

ale nevylu� uje se ani vyosené p�iblížení. Podle doporu� ení ICAO (International Civil Aviation 

Organization) se vzdálené nesm� rové radiomajáky umis� ují ve vzdálenosti 7200 m, p�íp. 6500 

– 11700 m, v A� R je to 4000 m (± 200 m) od prahu VPD. Blízké nesm� rové rádiové majáky 

se umis� ují 1050 m (± 150 m) od prahu VPD. Pokud letišt�  používá systém p�esných 

p�ibližovacích maják�  ILS (Instrument Landing System) s rádiovými polohovými náv� stidly 

(ozna� ovanými jako MARKERy), umis� ují se nesm� rové radiomajáky ve stejné vzdálenosti s 

vn� jším (OM – Out Marker) a st�edním (MM – Middle Marker) rádiovým polohovým 

náv� stidlem (viz. obr.1)  [1], [4]. 
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Obr. 1: Umíst� ní NDB (L) [1] [4] 

Postup p�iblížení NDB se nej� ast� ji provádí pomocí dvou nesm� rových radiomaják� ,

publikovaných jako p�iblížení 2 NDB.  

Tra�  kone� ného p�iblížení m� že pilot nalétnout n� kolika zp� soby. B� žn�  se dnes v procesu 

�ízení využívá radarové vektorování. � ídící letového provozu naposledy zadá letadlu kurs, 

který ho bezpe� n�  p�ivede do úseku st�edního p�iblížení. Pokud ale nebudou tyto služby ze 

strany �ídícího poskytovány, provede pilot se svým letadlem publikovaný postup p�ístrojového 

p�iblížení (viz. obr.2), tzn., že v pr� b� hu po� áte� ního p�iblížení (po obdržení povolení NDB 

p�iblížení) klesá do výšky st�edního p�iblížení a dodržuje p�edepsanou trajektorii letu. Svou 

polohu neustále vyhodnocuje pomocí ru� i� ek radiokompasu (ARK) a provádí korekce tak, aby 

se po dosažení fixu st�edního p�iblížení IF (Inner Fix) už nacházel na trati kone� ného p�iblížení 

a udržoval letadlo v horizontu na výšce st�edního p�iblížení. P�íklad takového p�iblížení je 

uveden v obrázku 2. B� hem letu v úseku st�edního p�iblížení a od IF po FAF (Final Approach 

Fix) p�ipravuje letadlo na klesání, tj. snižuje rychlost, vysouvá klapky, p�íp. podvozek. Do 

úseku st�edního p�iblížení m� že být také letadlo navedeno pomocí postupu „reversal“, to jest s 

využitím p�edpisové nebo základní zatá� ky anebo postupu racetrack. V takovém p�ípad�  se 

pilot po dokon� ení tohoto postupu „usadí“ na trati kone� ného p�iblížení ješt�  p�ed dosažením 

FAF. Je t�eba však mít na z�eteli, že p�i postupu reversal nemá v� tšinou pilot k dispozici žádnou 

radionaviga� ní informaci a proto musí neustále vyhodnocovat ú� inek v� tru a v�� i n� mu 

provád� t opravy, aby co nejp�esn� ji dodržel publikovanou tra� . 

��	 � 
 �

�� �

�
�
���
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Obr. 2: P� iblížení NDB na letišti Praha – Kbely [3] 

Výchozím bodem pro postup reversal je obvykle NDB na sedmém (v A� R publikovanou 

výjimkou � tvrtém [4]) kilometru. V míst�  tohoto za�ízení postup vyžaduje bu�  vychýlení 

letadla do postupu reversal tak, aby se po jeho dokon� ení usadilo ve sm� ru p�iblížení ješt�  p�ed 

FAF a nebo na�izuje p�ímý let od NDB (outbound track), vyjád�ený � asem, a pak teprve postup 

reversal. Je to proto, aby se letadlo po návratu do sm� ru p�iblížení (inbound track) nedostalo z 

FAF a tudíž nad rovinu sestupu. Délka letu od za�ízení je stanovena � asem r� zn�  pro jednotlivé 

kategorie letadel nebo pro jejich dvojice. Výsledkem je, že letadla budou po dokon� ení zatá� ky 

nacházet p�ed FAF, tedy pod rovinou sestupu. P�íklad dalšího pr� b� hu sestupu je uveden 

v obr. 3. [3]. 

Obr. 3: P� iblížení NDB na letišti Praha – Kbely, vedení ve výšce [3] 
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2 Avionické vybavení letadel provozovaných letectvem A� R 

Palubní vybavení je nezbytnou sou� ástí pro poskytování, tj. p�íjem, zpracování a zobrazení, 

radionaviga� ních informací, které umož	 ují let i za nep�íznivých meteorologických podmínek, 

a jeho instalace na letecké technice také ur� uje pot�ebu a využití pozemních stanic 

radionaviga� ních prost�edk� .

Na letadle jsou zabudovány naviga� ní p�ístroje, jako je ukazatel um� lého horizontu, výškom� r, 

p�í� ný sklonom� r, gyrokompas a magnetický kompas. A dále radionaviga� ní za�ízení, kterým 

je p�ijíma�  signálu VOR (VHF Omni-Directional Radio Range) a ILS (Instrument Landing 

System), automatický rádiový kompas – p�ijíma�  signálu NDB, GNSS (Global Navigation 

Satellite System) pro p�íjem signálu z družicové navigace, odpovída�  sekundárního radaru a 

p�ijíma�  DME (Distance Measuring Equipment). Z uvedeného radionaviga� ního vybavení 

musí být letadlo vybaveno kombinací alespo	  dvou t� chto za�ízení.  

V následující tabulce 1 je uveden p�ehled používané vojenské letecké techniky na jednotlivých 

leteckých základnách A� R a možný zp� sob navigace, podle toho, jaký p�ijíma�  je na letadle 

zabudován. 
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Tab. 1: Avionické vybavení provozovaných letadel 
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3 Možnosti � ešení p� ístrojového p� iblížení na letišti A� R

Soupravy dlouhovlnných vysíla��  nesm� rových rádiových maják�  byly na letecké základny 

A� R instalovány koncem 20. století a v sou� asné dob�  jsou za svojí technickou životností a tak 

i další možnou provozuschopností. Tato � ást se zabývá možnostmi �ešení navigace po ukon� ení 

� innosti t� chto nesm� rových radiomaják� , kde bude �ešena pot�eba jejich zastupitelnosti 

p�edevším v navigaci letištní, tj. p�ivedení letadla k danému letišti a následné p�iblížení na 

p�istání. P�i tom je nezbytné brát v úvahu, v p�ípad�  pozemního vybavení, jakými prost�edky 

disponuje nejen armáda � eské republiky, ale i celá � eská republika, s ohledem na � lenitost 

terénu, který kv� li možnostem ší�ení rádiových vln ovliv	 uje dosah radionaviga� ních 

prost�edk�  a tím i jejich použití. V p�ípad�  palubního vybavení je t�eba porovnat využitelnost 

radionaviga� ních prost�edk�  u jednotlivých typ�  letadel a jejich zastoupení v podob�  p�ijíma��

a indikátor�  na palubách letadel. Z toho vyplývá, že pokud letadlo není vybaveno nap�íklad 

automatickým rádiovým kompasem pro indikaci KUR, není pot�eba zachovávat ani budovat 

nová stanovišt�  nesm� rových rádiových maják� . Dalším d� ležitým faktorem pro posouzení 

možné náhrady � i zachování navigace NDB-ARK je využití této navigace v zahrani� ních 

misích, kterých se letadla ú� astní. 

3.1 P� iblížení NDB s využitím jednoho radiomajáku 

Pro letišt�  A� R, tj. velikosti regionálního letišt�  je vhodné zachovat jediné stanovišt�  NDB a 

následn�  naviga� ní informaci vhodn�  kombinovat s n� kterým z dalších systém� , nap�íklad 

DME. P�i instalaci jediného radiomajáku použitelného z obou sm� r�  p�iblížení odpadá nutnost 

údržby vzdálených stanoviš� , u n� kterých letiš�  dokonce z obou sm� r�  p�iblížení. Z hlediska 

ekonomi� nosti je nutno posoudit i podstatnou výhodu nízkých po�izovacích a provozních 

náklad�  na nesm� rový radiomaják. Další výhodou je i v sou� asný nezájem o vysílání v pásmu 

dlouhých a st�edních vln, ve kterém tyto majáky pracují. Kladn�  pro takové �ešení p� sobí i 

vybavenost letadel, kdy jsou tato v� tšinou vybavena ARK. A také preferování navigace ARK

posádkami letadel. P�íkladem takového použití je p�iblížení NDB na brn� nském letišti (LKTB), 

viz obr. 4. 
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Obr. 4: Postup p� ístrojového p� iblížení s jedním NDB na letišti LKTB [3] 

3.2 P� ístrojové p� iblížení pomocí radarového vektorování 

Radarové vektorová je v sou� asné dob�  jednou z metod p�ístrojového p�iblížení, n� kdy 

dokonce v režimu NPA-V (Non-precision Approach-Vertical guidance), kdy je jako zdroj 

naviga� ní informace použit okrskový radar TAR, p�ípadn�  SRE. Jedná se o pasivní zp� sob, kdy 

posádka letadla využívá informaci p�edanou �ídícím v rámci poskytované letové provozní 

služby. 

Radary, jak p�esné p�ibližovací radary PAR (Precision Approach Radar), tak okrskové 

p�ehledové radiolokátory SRE, jsou nezbytným pozemním vybavením na letištích pro 

zabezpe� ení letového provozu. Každé letadlo musí být vybaveno alespo	  jednou rádiovou 

stanicí, která zabezpe� uje spojení mezi posádkou letadla a pozemním personálem �ízení 

letového provozu a �ídící tak m� že vést letadlo podle zobrazení radioloka� ních informací a 

m� že ho vést � áste� n�  i ve výšce využitím informace o výšce poskytované v odpov� di 

sekundárnímu radaru. 

Hlavní nevýhodou této metody navedení letadla do prostoru letišt�  a následné p�ivedení do 

kursové roviny na p�iblížení na p�istání je závislost posádky letadla na radarovém �ídícím, který 

danému letadlu musí prost�ednictvím rádiové stanice p�edat pot�ebné informace k dokon� ení 

letu. Závislost na radarovém �ídícím s sebou nese nevýhodu malé kapacity tohoto systému, 

radarový �ídící v ur� itém � asovém okamžiku dokáže obsloužit pouze ur� itý po� et letadel. 
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3.3 Navigace pomocí VKV všesm� rového radiomajáku VOR 

P�iblížení VOR/DME (viz. obr. 5) �adíme mezi p�iblížení p�ístrojová, nebo�  neposkytuje 

pilotovi stálou informaci o výškové poloze letadla b� hem úseku kone� ného p�iblížení, tj. není 

k dispozici elektronická sestupová rovina. Pilot umí pr� b� žn�  vyhodnocovat svoji polohu, a 

v�� i ní provád� t opravy, pouze p�i sm� rovém vedení letadla. Výškov�  kontroluje pilot svoji 

polohu pomocí výšek, publikovaných ve stanovených fixech v pr� b� hu kone� ného p�iblížení. 

Obr. 5: P� iblížení VOR/DME na letišti LKPR Praha – Ruzyn�  [3] 

P�i p�eletu nad za�ízením VOR se dostává letadlo do sektoru, ve kterém je signál VOR nestálý, 

deformovaný, nehomogenní a tedy nespolehlivý, což se projeví chaotickými výchylkami 

ru� i� ky indikátoru. Tento sektor je nazýván kuželem nespolehlivé indikace. 

Úsek st�edního p�iblížení za� íná v IF a kon� í ve FAF. Sm� r st�edního p�iblížení je totožný se 

sm� rem kone� ného p�iblížení. Ochranný prostor se rozši�uje v míst�  VOR z celkové ší�ky 2NM 

(3,7 km) až na úrove	  IF pod úhlem 7,8°. Ochranný prostor je rovn� ž rozd� len na primární a 

sekundární. V primárním je MOC = 150 m (Minimum Obstacle Clearance), v sekundárním se 

MOC snižuje od vnit�ní hrany k vn� jší ze 150 m až na 0 m. 

Úsek kone� ného p�iblížení za� íná ve FAF a kon� í v bod�  MAPt. V p�ípad�  vyoseného 

p�iblížení, tedy kdy je VOR instalován mimo osu dráhy, m� že tra�  kone� ného p�iblížení svírat 

s prodlouženou osou dráhy úhel maximáln�  10°. [1] 
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Je t�eba podotknout, že pozemní stanice VKV všesm� rového radiomajáku VOR nebyli a nejsou 

armádou � eské republiky provozovány, i když na n� kterých letadlech jsou zabudovány 

kombinované naviga� ní p�ijíma� e signál�  VOR/ILS/MKR. Takový zp� sob by znamenal 

z�ízení nových stanoviš� , nákupy nových maják�  a p�id� lení již tak p�etíženého kmito� tového 

pásma, avšak bez velkého kvalitativního posunu v systémech NPA. 

3.4 Využití družicové navigace GNSS pro p� ístrojová p� iblížení 

Vzestup využití družicových naviga� ních systém�  s sebou nese i postupnou aplikaci t� chto 

systém�  v letectví. Použití družicových naviga� ních systém�  v etap�  p�iblížení na p�istání a 

p�istání (p�ístrojových i p�esných p�ístrojových) p�edpokládá vy�ešení dostupnosti a integrity, 

kdy za tyto parametry odpovídá provozovatel letišt� , tj. poskytovatel letových provozních 

služeb. P�ímou použitelnost, tj certifikovatelnost GNSS systém�  p�inese až plné opera� ní 

nasazení evropského systému GALILEO pomocí Komer� ní služby (Commercial Service CS) 

– na rozdíl od služby základní využívá ješt�  další dva signály. Tyto signály jsou chrán� ny díky 

komer� nímu kódování, které bude �ízeno poskytovateli služeb a budoucím Galileo operátorem. 

P�ístup je kontrolován na úrovni p�ijíma� e, kde se využívá p�ístupového klí� e. V oblasti obrany 

z�ejm�  i ve�ejn�  regulované služby (Public Regulated Service PRS) – dva šifrované signály, s 

kontrolovaným p�ístupem a dlouhodobou podporou, ur� ené pro státem vybrané uživatele, 

p�edevším pro bezpe� nostní složky státu [6]. 

Podstatnou výhodou družicové navigace je neomezená dostupnost p�íjmu signálu v malých 

letových výškách a její vysoká p�esnost. V uživatelském systému lze využít i více GNSS 

najednou. 

Družicové systémy prozatím nejsou pln�  certifikovány pro pot�eby letectví ve všech fázích letu. 

Jejich využijí je možné pouze jako informativní a je nutno systémy družicové navigace 

zálohovat jiným naviga� ním systémem, který zárove	  poskytuje sledování a zaznamenávání 

GNSS signál� . U systému GPS a GLONASS m� že být p�esnost úmysln�  zhoršena 

provozovatelem, a to bez p�edchozího varování (nap� ve form�  NOTAMu – Notice to Airmen). 

GNSS systémy GPS (GLONASS) použitelné ve fázi p�iblížení na p�istání jsou tyto rozší�eny o 

satelitní, palubní, p�ípadn�  pozemský segment (S-BAS, A-BAS, G-BAS). Pro navigaci v okolí 

bodu IAF (Initial Approach Fix) posta� uje rozší�ení palubními systémy, nicmén�  pro kone� né 

p�iblížení je vhodné pro p�ístrojová p�iblížení využít alespo	  rozší�ení S-BAS. Systémy 

s pozemským rozší�ením jsou certifikovatelné i pro p�esné p�ístrojové p�iblížení. 

GNSS systémy s rozší�ením S-BAS jsou certifikovatelné nejen pro klasické p�ístrojové 

p�iblížení (NPA – Non-precision Approach) s p�iblížením typickým pro tuto kategorii, tj. 
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klesání do MDA (Minimum Decision Altitude) a následným vodorovným letem až do dosažení 

MAPt (Missed Approach Point), ale jsou použitelné i pro metodu p�iblížení CDFA (Continuous 

Descent Final Approach). Tato ovšem p�edpokládá vertikální vedení letadla APV (Approach 

Procedures with Vertical guidance) S-BAS, nebo použití barometrického výškom� ru v 

procedu�e APV BARO. Základním p�edpokladem pro takové p�iblížení je zpracování a 

zobrazení naviga� ní informace podobné p�esnému p�ístrojovému p�iblížení – zobrazení na 

k�ížovém indikátoru CPI (Cross Point Indicator). Avionické systémy na letadlech A� R toto (až 

na výjimky) prozatím neumož	 ují. 

V sou� asné dob�  je možno na letištích A� R publikovat postup p�iblížení GNSS v režimu 

p�ístrojového p�iblížení NPA, ovšem je nutno zd� raznit odpov� dnost provozovatele letišt�  – 

poskytovatele letových provozních služeb za naviga� ní informaci GNSS. Jako p�íklad GNSS 

p�iblížení v režimu NPA, vhodného pro letišt�  A� R, je na obrázku 6 uvedeno p�iblížení GNSS 

na letišti LKTB. 

Obr. 6: RNAV GNSS p� iblížení na letišti LKTB [3] 

6 Záv� r 

P�ístrojová p�iblížení v režimu NPA jsou nejpoužívan� jšími zp� soby p�iblížení IFR v letectví. 

Z celé škály p�ístrojových metod p�iblížení je nutno zvážit taková, která jsou vhodná pro 

vojenská letišt�  o velikosti letišt�  regionálního významu, s jednou vzletovou a p�istávací 
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drahou, systémem vizuálního, p�ístrojového a p�esného p�ístrojového p�iblížení I. kategorie. 

Pro takové se nejlépe jeví kombinace n� kolika p�ístrojových p�iblížení, tj. p�iblížení s jedním 

NDB, dopln� ným m�� i� em vzdálenosti DME a p�iblížením GNSS, se satelitním rozší�ením S-

BAS (EGNOS). 
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Resumé: 

M�� ení vzdušných tlak�  vždy pat� ilo mezi nejd� ležit� jší m�� ení, která na každém typu letadla 

slouží pro zajišt� ní bezpe� ného letu. Jakékoli selhání t� chto m�� ení je potenciálním zdrojem 

leteckého nešt� stí. Pom� rn�  nedávná tragédie letu 447 Air France z brazilského Sao Paula do 

Pa� íže v roce 2009 � i starší p� ípad letu Aeroperú 603 Peruánských aerolinek z Limy do 

Santiaga de Chile z roku 1996 tento fakt umoc� ují. Tento � lánek pojednává o demonstrátoru, 

který umož� uje simulaci b� žného provozu aerometrických p� ístroj�  v� etn�  simulace chyb 

zp� sobených poškozením snímacího prvku � i p� ívodního potrubí, které se m� že v reálném 

provozu stát. 

1 Úvod do problematiky m�� ení vzdušných tlak�

M�� ení základních aerometrických veli� in jako jsou výška, vertikální rychlost, rychlost letu 

pop�ípad�  Machovo � íslo je velmi d� ležité, jelikož bez veli� in zobrazených na aerometrických 

p�ístrojích se pilot letadla neobejde. Všechny aerometrické veli � iny jsou založeny na snímání 

vzdušných tlak�  pomocí pitot-statického systému, jehož p�ípadné selhání má za následek 

nesprávnou indikaci t� chto údaj� . Abychom pochopili jakým zp� sobem jsou tyto veli� iny 

ovlivn� ny je pot�eba vyjít z princip�  funk� nosti jednotlivých p�ístroj�  a p�edevším z jejich 

cejchovacích rovnic. Pro jednoduchost uvažujme pouze o dvou základních p�ístrojích a t� mi 

jsou rychlom� r a výškom� r. 

1.1 Výškom� r 

Barometrické výškom� ry jsou p�ístroje sloužící k m�� ení výšky letadla na základ�  snímání 

statického tlaku vzduchu. Závislost mezi statickým tlakem pH vzduchu a výškou H definuje 

„mezinárodní standardní atmosféra“ (MSA). Principielní schéma funkce výškom� ru je uvedeno 
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na obrázku � .1.�Do pouzdra p�ístroje je prost�ednictvím tlakových hadic p� iveden statický tlak 

vzduchu od sníma� e statického tlaku. 

Tento tlak p� sobí na tzv. uzav�enou tlakom� rnou krabici. V d� sledku p� sobení statického tlaku 

v prostoru pouzdra p�ístroje je tlakom� rná krabice stla� ena dovnit� ve sm� ru osy symetrie 

kolmé na rovinu membrán. Se zv� tšující se výškou statický tlak vzduchu klesá a krabice se 

p� sobením své pružnosti vrací do svého p� vodního stavu, vykazuje tedy pohyb sm� rem ven. 

P�i pohledu na cejchovací rovnici je patrné, že p�i snižujícím se tlaku p�ivád� ného do pouzdra 

p�ístroje dochází k nár� stu zobrazované výšky.  

1.2 Rychlom� r 

Rychlom� ry jsou letecké p�ístroje sloužící k m�� ení rychlosti letu. Rychlost letu v p�ípad�

aerometrických rychlom� r�  definuje rychlost letadla vzhledem k okolnímu prost�edí letadla, 

tedy k okolnímu vzduchu. Aerometrické rychlom� ry vyhodnocují tuto rychlost na základ�

porovnávání celkového a statického tlaku. Jedná se v podstat�  diferenciální tlakom� ry 

Obr. 1: Principiální schéma výškom� ru 
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vyhodnocující vzájemný vztah mezi celkovým a statickým tlakem, který interpretují jako 

p�íslušnou rychlost. Na obrázku � .2 je nazna� en schematický princip m�� ení vzdušné rychlosti 

a jeho zapojení do pitot-statického systému. 

Z hlediska cejchovací rovnice posta� í pro pot�eby tohoto � lánku pouze rovnice pro indikovanou 

a skute� nou rychlost v nestla� itelném prost�edí. 

( )
0

2
r
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i

pp
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-×
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HC pp
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r
-×
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2

(2), (3)

Zde je na první pohled patrné, že zv� tšující se rozdíl mezi statickým a celkovým tlakem vede 

ke zvyšování zobrazovaných rychlostí. 

1.3 Možné závady 

Nesprávná � innost pitot-statického systému a s ní spojené chyby indikace aerometrických 

p�ístroj�  je možné popsat pro každý p�ístroj zvláš� .

Obr. 2: Principiální schéma rychlom� ru a pitot-statického systému 
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V p�ípad�  výškom� ru je díky jeho jednoduché konstrukci situace pom� rn�  jednoduchá. P�i 

zablokování potrubí statického tlaku bude výškom� r ukazovat p�i klesání i stoupání stále 

stejnou výšku. P�i vzniku net� snosti potrubí statického tlaku záleží na tom, kde tato net� snost 

vznikne. Pokud dojde k porušení t� snosti potrubí statického tlaku mimo p�etlakovou kabinu, 

bude velikost statického tlaku ovlivn� na pouze obtékáním letadla, a tedy jen relativn�  málo. 

Pokud však dojde ke vzniku net� snosti v potrubí uvnit� p�etlakové kabiny, pak bude tlak 

vzduchu z kabiny ovliv� ovat m�� ení výšky podstatn�  významn� ji. Výškom� r bude indikovat 

menší hodnotu výšky oproti správné hodnot� . 

Na rozdíl od výškom� ru, je u rychlom� ru situace výrazn�  složit� jší, nebo�  musíme uvažovat i 

kombinace chybových stav�  jednotlivých tlak� . Chyby indikace rychlom� ru p�i závad�  pitot-

statického systému jsou proto uvedeny v tabulce � .1.

Událost Systém statického tlaku Systém celkového 
tlaku Oba systémy 

Ucpání potrubí 
indikovaný údaj se p�i 
stoupání/klesání 
snižuje/zvyšuje 

indikovaný údaj se p�i 
stoupání/klesání 
zvyšuje/snižuje 

indikovaný údaj je p�i 
stoupání/klesán � i 
zm� nách rychlosti 
konstantní 

Net� snost potrubí 
mimo p�etlakovou 
kabinu 

bez podstatného efektu indikuje se nulová 
rychlost indikuje nulu 

Net� snost potrubí 
uvnit�  p�etlakové 
kabiny 

indikuje menší rychlost 
než správnou 

je-li tlak v kabin�
vyšší/nižší než tlak 
celkový, pak indikuje 
vyšší/nižší rychlost než 
správnou 

indikuje nulu 

Tab. 1: Chybové situace u rychlom� ru 

Pro dokreslení vážnosti popišme situaci, kdy dojde k zablokování statického systému. Jak 

tabulka dokládá, ve stoupání bude rychlom� r vykazovat nižší a v klesání vyšší hodnotu 

rychlosti, než je skute� ná. V klesání p�ed p�istáním, kdy je pilot velice blízko p�ekážek a 

upravuje rychlost letu na hodnotu, která je jen cca 1,2 násobku pádové rychlosti, m� že špatná 

indikace vysoké rychlosti nutit pilota dále snižovat rychlost. D� sledky takovéhoto po� ínání jist�

není nutné hluboce rozebírat. 

Vzhledem k tomu, že na demonstrátoru je použit i variometr m� žeme vý� et chyb doplnit 

i o typické chyby tohoto systému. Zde zablokování potrubí statického tlaku má za následek 

indikaci nulové vertikální rychlosti. P�i porušení t� snosti potrubí statického tlaku bude indikace 

variometru zatížena relativn�  malými chybami p�i zm� nách rychlosti letu, pop�. p�i 

manévrování zp� sobenou obtékáním letadla. Pom� rn�  podstatné ale je v p�ípad�  vzniku 
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net� snosti, velmi prudká a krátkodobá indikace zm� ny rychlosti stoupání/klesání, která v 

p�ípad� , že je zpozorována okamžit�  informuje pilota, že systém snímání tlak�  nefunguje. 

2 Demonstrátor závad 

Celá konstrukce demonstrátoru vycházela z toho, že je k dispozici velmi p�esný zdroj 

vzdušných tlak� , tedy tlaku statického a celkového, kterým je možno nastavit oba tlaky na 

libovolnou hodnotu a sestava kontrolních p�ístroj� . Demonstrátor pak ke své funkci pot�ebuje 

pouze sadu p�ístroj� , které budou ukazovat chybné údaje podle typu zvolené chyby a systém 

vyvolávání jednotlivých poruch.  

Aby nedošlo k poškození generátoru tlak�  je systém dopln� n o tlakové láhve, které jednak 

umož� ují ochránit zdroj tlaku a zárove�  umož� ují omezen�  simulovat vnit�ní objem celého 

pitot-statického systému. Celý systém je pak na vhodných místech dopln� n soustavu ventil� , 

které jsou zapojeny tak, aby umož� ovaly simulovat požadované chyby. Blokové schéma celého 

systému je uvedeno na obrázku � .3.

První dva ventily z levé strany jsou ur� eny pro p�ipojení � i odpojení zdroje tlaku. Další ventily 

jsou ur� eny k p�ipojení � i odpojení testovaných p�ístroj�  od kontrolních p�ístroj�  a tlakových 

nádob. Tento krok umož� uje simulaci ucpání pitot-statické trubice a tedy pokud budeme m� nit 

tlak na vstupu, hodnota na kontrolních p�ístrojích se bude m� nit, ale na testovaných z� stane 

beze zm� ny. Poslední ventily jsou ur� eny pro p�ivedení statického tlaku z okolí, díky tomu je 

možné simulovat poškození potrubí statického � i celkového tlaku.  

Shrnutím všech možností nám tento systém umož� uje simulovat správnou funkci p�ístroj�  za 

letu, ucpání vstupu statického nebo celkového tlaku a poškození potrubí statického nebo 

celkového tlaku, samoz�ejm�  také umož� uje kombinace všech t� chto možností. 

Obr. 3: Blokové schéma demonstrátoru 
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Všechny � ásti laboratorního p�ípravku jsou umíst� ny do krabice o rozm� rech cca 250x350x180 

mm. Ve víku krabice jsou vyfrézovány otvory pro umíst� ní jednotlivých aerometrických 

p�ístroj�  a vyvrtány otvory pro p�ipojení ventil� .�Z levé strany jsou otvory pro konektory 

statického a celkového tlaku od kalibra� ního systému a na zadním panelu jsou umíst� ny stejné 

konektory pro p�ipojení kontrolních p�ístroj� , které nejsou sou� ástí demonstrátoru. Do 

vnit�ního prostoru jsou pak umíst� ny improvizované tlakové láhve a systém hadic. Pohled na 

� elní stranu a pohled do útrob demonstrátoru je na obrázku � .4. 

Nejv� tším úskalím výroby demonstrátoru se nakonec ukázaly být p�epoušt� cí ventily, které 

p�estože jsou vyráb� ny pro p�etlakovou techniky a m� ly by tak být schopny poradit si s tlaky 

b� žn�  používaných uvnit� aerometrických p�ístroj�  dostate� n�  net� sní. Zjevn�  se u p�etlakové 

techniky po� ítá se ztrátami na vedení a s jejich pr� b� žným dopl� ováním cestou kompresoru. 

Tento zp� sob je ale pro p�esná m�� ení aerometrických dat nedá tolerovat. I p�es problémy 

Obr. 4: Demonstrátor závad pitot-statického systému 

Obr. 5: Celková sestava pro m�� ení na demonstrátoru 
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spojené s hermeti� ností celého systému se ale poda�ilo demonstrátor úsp� šn�  sestavit a ov�� it 

funk� nost p�i jednotlivých typech závady systému tlak� .

Paraleln�  s demonstrátorem vznikl i koncept softwarové podpory, kde lze provád� t obdobnou 

simulace � i porovnávat skute� nost s matematickým modelem. Tyto hodnoty nebudou vždy 

stejné, jelikož p�ístroje jsou kalibrované pro provoz na letecké technice a podléhají teplotním a 

jiným zm� nám, naopak výpo� ty v programu jsou vždy za ideálních podmínek podle 

mezinárodní standardní atmosféry.  

Do budoucna by programová � ást m� la být rozší�ena a dopln� na o modelování chování nejen 

samotných p�ístroj� , ale i celého pitot-statického systému a závislosti nap�íklad vnit�ního 

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

3 Záv� r 

Jak � lánek ukazuje je v p�ípad�  n� kterých chyb pitot-statického systému možné tyto chybné 

stavy odhalit a p�izp� sobit svou následnou � innost takovým zp� sobem, aby bylo možné s 

letadlem úsp� šn�  p�istát. Vytvo�ený demonstrátor je jedním z možných zp� sob�  jak si názorn�

ukázat chování systému m�� ení vzdušných tlak�  a jakým zp� sobem jsou zobrazené veli� iny 

r� znými typy závad a chyb ovlivn� ny. 
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Resumé: 

� lánek se zabývá možnostmi využití moderních pr� myslových senzor�  pro m�� ení množství 

paliva na letecké technice. Na letecké technice se používají p� edevším dv�  skupiny palivom� r�

založené na m�� ení výšky hladiny – plovákové palivom� ry a kapacitní palivom� ry. V poslední 

dob�  se na palub�  letadel za� aly používat také ultrazvukové palivom� ry. Naše praktické 

experimenty se proto zabývají možností využití ultrazvukových COTS senzor�  pro m�� ení 

množství paliva v nádrži malého letounu. 

The article deals with possibilities of utilization of modern industrial sensors for aircraft fuel 

quantity measurement. In aircraft technology, there are especially two groups of fuel quantity 

meters based on measurement of fuel level – float level sensors and capacitance level sensors.�

Ultrasonic fuel level sensors have been introduced onboard recently. Our practical experiments 

deal with possibilities of COTS ultrasonic sensors utilization for fuel gauging inside small 

aircraft fuel tank. 

1 Úvod 

V pr� myslu se pro m�� ení výšky hladiny používá mnohem více zp� sob�  m�� ení, p�i� emž 

p�edm� tem m�� ení nemusí být pouze výška hladiny kapalin, ale i sypkých látek.  

V pr� myslových aplikacích je rovn� ž kladen velký d� raz na p�esnost m�� ení kv� li velkým 

objem� m nádrže, kde i malá chyba zm�� ené výšky m� že zp� sobovat velkou chybu celkového 

objemu. Nejrozší�en� jší zp� soby m�� ení hladiny tekutin jsou založeny na mechanickém 

(plovákové, vibra� ní), hydrostatickém, elektrickém (kapacitní a vážní) a bezkontaktním 

principu (optické, radia� ní, ultrazvukové a mikrovlnné). � lánek je zam�� en na bezkontaktní 

m�� ení pomocí ultrazvuku, které pat�í mezi moderní, p�esné a levné metody [1][2][3]. 
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Letecké palivom� ry musí být konstruovány tak, aby odolaly všem nep�íznivým provozním 

podmínkám. S rostoucí výškou letu klesá atmosférický tlak, hustota, teplota a relativní vlhkost 

vzduchu. Mechanická konstrukce a p�ipevn� ní senzoru i ukazatele musí být p�izp� sobeny 

zm� nám polohy letadla v prostoru a p� sobení mechanických sil b� hem letu. Samotný senzor 

umíst� ný v nádrži musí odolat chemickým ú� ink� m paliva. Základní metodická chyba m�� ení 

výšky hladiny vzniká p�i zm� nách polohy letadla a p�i p� sobení zrychlení, kdy výška hladiny 

neodpovídá skute� nému objemu paliva. P�ídavná metodická chyba je dána p�edevším zm� nami 

teploty, které mají vliv na m�� ené palivo (objem, permitivita, rychlost ší�ení zvuku). P�ístrojová 

chyba palivom� r�  je dána p�edevším zm� nami teploty, které mají vliv na na vyhodnocovací 

obvody (mechanické i elektrické) [4][5][6][7]. 

2 COTS ultrazvukové sníma� e hladiny 

Zvuk je mechanické vln� ní v látkovém prost�edí, které je schopno vyvolat sluchový vjem. 

Frekvence tohoto vln� ní, které je � lov� k schopen vnímat, leží v intervalu p�ibližn�  20 Hz až 20 

000 Hz. Mechanické vln� ní mimo tento frekven� ní rozsah sluchový vjem nevyvolává,  

a proto je ultrazvukové vln� ní v pásmu od 20 kHz do 1 GHz pro lidské ucho neslyšitelné. Pro 

ultrazvuk platí stejné fyzikální podmínky, a tedy i stejný matematický popis jako pro zvukové 

vlny. Zvuková vlna je dána periodickým stla� ováním a rozpínáním hmotného prost�edí, 

v n� mž postupuje rychlostí závislou na okamžitých fyzikálních podmínkách. Pokud známe 

rychlost ší�ení zvuku (c) a � as p�íchodu odraženého zvuku od cíle (t), m� žeme dopo� ítat dráhu 

mezi vysíla� em zvuku a cílem (d): 

2
t

cd ×= . (1)

Rychlost ší�ení zvukových vln závisí na prost�edí, kterým se vlna ší�í. P�estože se jedná 

o základní vlastnost materiálu, rychlost zvuku se m� ní p�i zm� nách okolních podmínek (teplota, 

tlak a vlhkost). Rychlost ší�ení zvuku v tekutinách je obecn�  dána Newtonovou rovnicí, která 

udává vztah mezi hustotou plynu (� ) a modulem objemové pružnosti (K) [8][9]: 

r
K

c = . (2)

Newtonovou rovnici dále upravil Laplace, kdy pro adiabatické kmity je modul objemové 

pružnosti ideálního plynu dán sou� inem tlaku plynu (p) a bezrozm� rným adiabatickým 
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indexem, respektive Poissonovou konstantou (g). Dosazením ze stavové rovnice ideálního 

plynu transformuje rovnici (2) do tvaru (3), kde vystupuje plynová konstanta (R), molární 

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

M
RTp

c
g

r
g == � (3)

Pro nep�íliš velký tlak plynu lze rovnici (3) transformovat na tvar (4), kde vystupuje základní 

tlak (p0) a hustota (� 0) plynu p�i teplot�  0 °C a teplota plynu (t):  

��
�

�
��
�

�
+=

00

0 1
T
tp

c
r

g � (4)

Praktické experimenty byly provád� ny v plastových nádobách, ve kterých byla m�� ena výška 

hladiny paliva. První m�� ení byla provád� na v menší válcové nádob� , p�i dalších m�� eních byla 

použita v� tší nádoba (kanystr) umož� ující realizovat nejen ultrazvukové m�� ení výšky hladiny, 

ale i srovnávací kapacitní m�� ení výšky hladiny. Ultrazvuková sonda byla umíst� na na horním 

krytu nádoby, p�estože se tato varianta detekce hladiny paliva nedoporu� uje vzhledem k v� tší 

úrovni pot�ebné energie pro ší�ení vln v plynném prost�edí. 

Termín „Commercial off-the-shelf“ (zkratka COTS) se používá pro produkty, které jsou 

typizované a p�ipravené k prodeji bez nutnosti p� izp� sobení požadavk� m zákazníka. Nalézt 

levnou, spolehlivou a dostupnou programovatelnou platformu m� že být pro uživatele 

skute� nou výzvou, protože trh je doslova zaplaven r� znými typy desek a � ip� . Dnešní 

nejrozší�en� jší a také nejlevn� jší je platforma Arduino. 

Arduino je otev�ená elektronická platforma založená na jednoduše použitelném hardware 

a software. Arduino je ur� eno pro každého, kdo chce vytvá�et interaktivní projekty. 

Pravd� podobn�  nejrozší�en� jším typem je Arduino Uno, které je rovn� ž použito v našem 

ultrazvukovém palivom� ru. Arduino Uno je vývojová deska s mikroprocesorem ATmega328P, 

která má 14 digitálních I/O pin�  (6 lze využít jako PWM výstupy), 

6 analogových vstup� , 16 MHz taktovací oscilátor, USB konektor, napájecí konektor, ICSP 

hlavici a resetovací tla� ítko [10]. 

Jako ultrazvuková sonda byl zvolen modul HC-SR04, který je vybaven ultrazvukovým 

vysíla� em, p�ijíma� em a dalšími obvody pro zpracování signálu.  Modul vysílá ultrazvukový 

signál o frekvenci 40 kHz, p�ijímá odražený signál a m�� í � as mezi vysláním a p�ijetím signálu. 

Modul je schopen m�� it vzdálenost od 2 centimetr�  do 3 metr�  [11]. 
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Obr. 1: Ultrazvukový modul HC-SR04 a polohová chyba m�� ení 

Ultrazvukový modul má � ty�i piny - VCC pin pro napájecí nap� tí +5V, GND pin pro p�ipojení 

zem� , vstupní TRIG pin pro inicializaci piezoelektrického m� ni� e a výstupní ECHO pin pro 

m�� ení ší�ky impulsu. Funkce modulu je �ízena Arduino deskou, kdy TRIG pin je aktivován na 

5 mikrosekund a ultrazvukový vysíla�  vysílá vysokofrekven� ní puls. V okamžiku zachycení 

pulsu ultrazvukovým p�ijíma� em je ší�ka impulzu na pinu ECHO p�epo� tena na vzdálenost. 

Mezi nevýhody p�i použití samostatného vysíla� e a samostatného p�ijíma� e pat�í samotná 

geometrie takovéto sondy, kdy dochází k polohové chyb�  m�� ení cíle. Tato chyba je 

zap�í� in� ná úhlem dopadu a odrazu od cíle. Pro eliminaci této chyby je výpo� et vzdálenost 

opraven užitím Pythagorovy v� ty.  

�

Obr. 2: Letecké kapacitní palivom� ry typu LUN 
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Množství paliva bylo b� hem praktických experiment�  rovn� ž m�� eno referen� ním kapacitním 

palivom� rem. Tento referen� ní kapacitní senzor byl vytvo�en z leteckého palivom� ru LUN (viz 

obr. 2) odstran� ním kompenza� ní kapacity a veškeré elektroniky tak, že z� staly pouze dv�

koaxiální válcové elektrody (výška 270 mm, vn� jší pr� m� r 42 mm a vnit�ní pr� m� r 40 mm). 

Kapacita t� chto koaxiálních válcových elektrod potom závisí na výšce elektrod (L), vnit�ním 

(a) a vn� jším pr� m� ru (b) elektrod, výšce hladiny paliva (F), permitivit�  vakua (� 0) 

a relativní permitivit�  paliva (� f) a vzduchu (� a): 

( )
��
�

�
��
�

� -+
=

ab

FLF
C af

/ln
2 0

ee
pe . (5)

Ze vztahu (5) lze vydedukovat, že kapacita senzoru (C) je p�ímo úm� rná výšce hladiny paliva 

(F) a relativní permitivit�  paliva (� f). Pokud se relativní permitivita paliva považuje za 

konstantní veli� inu nezávislou na teplotních zm� nách, je chyba m�� ení množství paliva typicky 

±6 % [4][12]. 

3 Charakteristiky senzoru 

Pro vytvo�ení �ídicích instrukcí mikroprocesoru je použit programovací jazyk pro Arduino 

založený na jazyku Wiring. Tento program používá t� i hlavní � ásti – syntaxe (v� etn�  operátor� ), 

prom� nné a funkce. Klí� ovou funkcí programu pro ovládání ultrazvukového modulu  HC-SR04 

je funkce pulseIn(pin, HIGH), která po p�íchodu úrovn�  HIGH na daný pin spustí m�� ení � asu, 

po p�íchodu úrovn�  LOW m�� ení � asu ukon� í a vyhodnotí ší�ku pulsu v mikrosekundách. 

Výpo� et m�� ené vzdálenosti je potom proveden podle vzorce (1) 

a Pythagorovy v� ty. Rychlost ší�ení zvuku byla nastavena na konstantní hodnotu 343,64 m/s 

odpovídající rychlosti zvuku v suchém vzduchu p�i teplot�  20 °C. Nam�� ené hodnoty 

vzdálenosti (16 a pozd� ji 32 hodnot) byly pr� m� rovány a zobrazeny na LCD displeji. 

Válcová nádoba o výšce 280 mm a pr� m� ru 60 mm s milimetrovým m�� ítkem byla použita pro 

zm�� ení statické charakteristiky ultrazvukového palivom� ru. Ultrazvukový modul HC-SR04 

byl umíst� n na víku nádoby v ose symetrie válce. Milimetrové m�� ítko bylo p�ipevn� no 

od horního okraje nádoby tak, že výška plynového sloupce od hladiny kapaliny byla m�� ena 

velmi jednoduše. Ve spodní � ásti nádoby byl umíst� n ventil pro vypoušt� ní kapaliny. Pro první 

experimenty byla zvolena voda místo paliva p�edevším z d� vodu bezpe� n� jší manipulace 

s kapalinou. 
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M�� ení statické charakteristiky ultrazvukového palivom� ru bylo limitováno minimální m�� icí 

vzdáleností modulu HC-SR04 (20 mm) a umíst� ním výpustného ventilu (230 mm). Vstupní 

hodnoty hladiny kapaliny byly m� n� ny po 2 milimetrech, p�i� emž byly zaznamenávány 

maximální a minimální výstupní hodnoty vzdálenosti zobrazované na LCD displeji. Srovnání 

nam�� ené statické charakteristiky s teoretickou je zobrazeno vlevo na obr. 3. Na ose x je 

vynesena hladina vody v milimetrech (m�� eno od horního okraje nádoby) a na ose y nam�� ená 

vzdálenost v milimetrech. Relativní chyby se m� ní od -8% do 6%. 

Pro srovnávací m�� ení ultrazvukového a kapacitního palivom� ru byly dv�  válcové trubky 

vysoké 280 mm o pr� m� ru 60 mm umíst� ny do plastového kanystru, p�i� emž jeden válec byl 

vyhrazen ultrazvukovému palivom� ru a druhý kapacitnímu palivom� ru. Pro experimentální 

m�� ení bylo použito letecké palivo s ozna� ením F34 v kódu NATO, vojenská verze široce 

používaného leteckého petroleje JET A1 (relativní permitivita 2,09). Po� átek milimetrového 

m�� ítka byl op� t p�ipevn� n k hornímu okraji kanystru. Na spodní � ásti kanystru byl op� t 

p�ipevn� n výpustný ventil.  

M�� ení statické charakteristiky kapacitního palivom� ru bylo limitováno výškou senzoru 

(270 mm) a jeho p�ipevn� ním k horní � ásti kanystru - m�� icí rozsah byl od 20 do 240 milimetr� . 

Vstupní hodnoty hladiny kapaliny byly m� n� ny po 5 milimetrech, p�i� emž kapacita senzoru 

byla m�� ena p�ístrojem LCR bridge Rohde&Schwarz HAMEG HM8118 na kmito� tu 1 kHz. 

Srovnání nam�� ené statické charakteristiky s teoretickou (5) je zobrazeno vpravo na obr. 3. Na 

ose x je vynesena hladina paliva v milimetrech (m�� eno od horního okraje kanystru) a na ose y 

nam�� ená kapacita v pikofaradech. Relativní chyby se m� ní od -0.7% to 0.8%. 

����� �

Obr. 3: Statické charakteristiky ultrazvukového a kapacitního palivom� ru 
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4 Vliv okolních podmínek 

Hladina paliva se m� ní vzhledem k poloze a pohybu letadla. Pro simulaci vlivu polohy letadla 

byl proveden experiment s náklonem kanystru od 0 do 25°. Oba palivom� ry byly umíst� ny 

v kanystru, a podmínky experimentu tak byly pro oba palivom� ry stejné. Hladina paliva byla 

vždy nastavena p�i nulovém náklonu a teprve potom byl vždy nastaven požadovaný náklon. 

Vstupní hodnoty hladiny paliva se m� nily po 10 milimetrech. 

Relativní chyby zp� sobené náklonem letadla jsou pro oba palivom� ry znázorn� ny na obr. 4 

vlevo (ultrazvukový) a vpravo (kapacitní). Na ose x je vynesena hladina kapaliny v milimetrech 

(m�� eno od horního okraje nádoby) a na ose y relativní chyby v procentech. Minimální, 

maximální a pr� m� rné relativní chyby (v procentech) jsou uvedeny v Tab. 1. 

Z výsledk�  je jasn�  z�etelné, že náklon kanystru (letadla) zp� sobuje aditivní chybu m�� ení jak 

u ultrazvukového, tak u kapacitního palivom� ru. Relativní chyby obou palivom� r�  rostou se 

zvyšujícím se náklonem, ale relativní chyby ultrazvukového palivom� ru jsou p�ibližn�  20krát 

vyšší. Výrazné špi� ky v pr� b� hu relativních chyb ultrazvukového palivom� ru mohou být 

zp� sobeny interferencí signálu s p�ímým odrazem (primární signál) a nep�ímým odrazem 

(sekundární signál) od hladiny kapaliny.   

Palivom� r Relativní chyby
Náklon letadla 

5 ° 10 ° 15 ° 20 ° 25 ° 

Ultrazvukový
Min -0,69 -2,21 -1,47 -2,74 -0,35 
Max 8,67 5,14 9,43 11,93 22,48 
Ave 1,66 1,48 2,40 4,17 8,19 

Kapacitní 
Min -0,74 -0,79 -0,48 -0,28 -0,16 
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 náklonu letadla 

Palivo se m� že p�i pohybu nádrže vlnit a šplouchat, a tím m� nit svou klidnou hladinu. Pro 

simulaci vlivu mechanických sil byl proveden experiment s vibra� ním stolkem Brüel&Kjær 

4809. Podmínky experimentu byly pro oba palivom� ry rozdílné vzhledem k limitované zát� ži 

(hmotnosti zát� že) vibra� ního stolku. Frekvence vibrací byla nastavena v rozsahu od 10 do 200 

Hz. Vstupní hodnoty hladiny paliva se m� nily po 10 milimetrech. 

Relativní chyby zp� sobené vibracemi jsou pro oba palivom� ry znázorn� ny na obr. 5 vlevo 

(ultrazvukový) a vpravo (kapacitní). Na ose x je vynesena hladina kapaliny v milimetrech 

(m�� eno od horního okraje nádoby) a na ose y relativní chyby v procentech. Minimální, 

maximální a pr� m� rné relativní chyby (v procentech) jsou uvedeny v Tab. 2. 
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Vliv vibrací není tak jasn�  z�etelný, ale m� žeme vyvodit záv� r, že nejv� tší chyby byly 

nam�� eny p�i nízkých frekvencích vibrací. Relativní chyby ultrazvukového palivom� ru jsou 

p�ibližn�  50krát vyšší než relativní chyby kapacitního palivom� ru. 

Palivom� r Relativní chyby
Frekvence vibrací 

10 Hz 20 Hz 50 Hz 100 Hz 200 Hz 

Ultrazvukový
Min 0,00 -4,18 0,00 -2,27 -2,27 
Max 7,62 40,63 5,49 5,49 5,25 
Ave 3,10 6,85 2,38 0,91 0,95 

Kapacitní 
Min -0,11 -0,20 -0,09 -0,10 -0,10 
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 vibrací 

Pro simulaci vlivu okolní teploty byly povedeny experimenty s horkým vzduchem a zah�átým 

palivem. Podmínky experimentu byly pro oba palivom� ry rozdílné, protože bylo náro� né 

dosáhnout stejné teploty paliva a vzduchu. V p�ípad�  ultrazvukového palivom� ru byla teplota 

vzduchu regulována horkovzdušnou pistolí od 25 do 65 °C. V p�ípad�  kapacitního palivom� ru 

byla teplota paliva regulována vodní lázní od 10 do 50 °C. Vstupní hodnoty hladiny paliva se 

m� nily po 20 milimetrech. 

Relativní chyby zp� sobené teplotními vlivy jsou pro oba palivom� ry znázorn� ny na obr. 6 vlevo 

(ultrazvukový) a vpravo (kapacitní). Na ose x je vynesena hladina kapaliny v milimetrech 

(m�� eno od horního okraje nádoby) a na ose y relativní chyby v procentech. Minimální, 

maximální a pr� m� rné relativní chyby (v procentech) jsou uvedeny v Tab. 3. 

Z výsledk�  je z�etelné, že teplotní vlivy zp� sobují multiplikativní chybu m�� ení jak 

u ultrazvukového, tak u kapacitního palivom� ru. Relativní chyby ultrazvukového palivom� ru 

jsou p�ibližn�  5krát vyšší než relativní chyby kapacitního palivom� ru. 

Palivom� r Relativní chyby
Teplota 

25 °C 45 °C 65 °C 

Ultrazvukový
Min -0,94 -4,27 -7,09 
Max 2,95 7,59 3,12 
Ave 0,65 -1,21 -3,35 

Palivom� r Relativní chyby
Teplota 

10°C 35°C 50°C 

Kapacitní 
Min -0,44 -0,32 -2,29 
Max 0,67 1,02 1,09 
Ave 0,19 0,12 -0,39 

Tab. 3: Vliv okolní teploty 
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Obr. 4: Relativní chyby zp� sobené náklonem letadla 

Obr. 5: Relativní chyby zp� sobené vibracemi 

Obr. 6: Relativní chyby zp� sobené okolní teplotou  
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5 Záv� r 

V � lánku byla vyhodnocena možnost využití COTS ultrazvukového modulu HC-SR04 

a programovatelné platformy Arduino Uno pro m�� ení výšky hladiny paliva. Experimentální 

výsledky vedly ke kvantifikaci chyb m�� ení p�i vlivu okolních podmínek. Zm� ny okolních 

podmínek m� ly podobný vliv na chyb m�� ení ultrazvukového i kapacitního palivom� ru. Zm� ny 

náklonu letadla jsou p�í� inou aditivní chyby, teplotní zm� ny jsou p�í� inou multiplikativní 

chyby a vibrace ovliv� ovaly m�� ení p�edevším p�i svých nižších kmito� tech. Relativní chyby 

ultrazvukového palivom� ru byly p�ibližn�  50krát vyšší (vibrace), 20krát vyšší (náklon) a 5krát 

vyšší (teplota) než relativní chyby kapacitního palivom� ru.  

Klasická metoda „impuls-echo“ využívaná nap�íklad v dálkom� rech nedosáhla stejných 

výsledk�  jako tradi� ní kapacitní palivom� r. Využití COTS ultrazvukových senzor�  pro m�� ení 

množství paliva vyžaduje pokro� ilé metody generování signálu a také pokro� ilé metody 

zpracování odraženého signálu. Jednou z pokro� ilých metod m� že být využití více dvojic 

vysíla� -p�ijíma�  sou� asn� . Ultrazvukové m�� ení hladiny ovšem není pouze o návrhu softwaru, 

ale také o návrhu hardwaru.  

Nejlepším vylepšením hardwaru je detekce hladiny paliva od spodního okraje nádoby, kdy se 

ultrazvuk ší�í palivem. Rychlost ší�ení ultrazvuku v palivu je totiž v� tší než ve vzduchu, a pro 

spolehlivou � innost senzoru je potom pot�eba nižší úrove�  energie. Významn� jší úlohu zde 

ovšem hraje teplota, která má vliv na rychlost ší�ení ultrazvuku. Rychlost ší�ení ultrazvuku 

v palivu je nep�ímo úm� rná teplot� . Pro kompenzaci teplotních zm� n lze využít ultrazvukový 

rychlom� r. Jeho konstrukce je podobná ultrazvukovému palivom� ru s tím rozdílem, že 

rychlom� r m�� í známou vzdálenost pln�  zalitou palivem, a z této zm�� ené hodny lze stanovit 

rychlost ší�ení ultrazvuku v palivu. 

Naše budoucí experimenty budou realizovány s COTS ultrazvukovými vod� odolnými senzory 

s pracovní frekvencí 40 kHz. Hladina paliva bude m�� ena od spodního okraje nádoby skrze 

palivo. Op� t se zam�� íme na vlivy okolních podmínek na ultrazvukové senzory v porovnání 

s kapacitními senzory. Metody m�� ení budou vylepšeny, nap�íklad místo vodní lázn�  bude 

využita teplotní komora umož� ující nastavit teploty pod bodem mrazu. Dále vyhodnotíme 

vlastnosti COTS ultrazvukových senzor�  s vyšší pracovní frekvencí, nap�íklad 100 kHz 

a 300  kHz. Uvažované ultrazvukové senzory budou také vyžadovat návrhy pat�i� ných obvod�

zpracování signál� . 
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Resumé: 

� lánok popisuje návrh aerometrického systému pre kategórie malých lietadiel. Tento 

navrhnutý systém obsahuje hardvér pre meranie rýchlosti, výšky a teploty. � lánok sa venuje aj 

softvérovému riešeniu pre meranie, spracovanie, zobrazenie a záznam meraných dát. Po 

úspešnom overení � innosti zariadenia boli realizované testovacie merania. Na základe meraní 

rýchlomera a výškomera na kontrolnom a skúšobnom zariadení UKAMP a v teplotnej komore 

boli stanovené chybové parametre navrhnutého zariadenia. 

The article describes design of the aerometric system for light aircraft category. This 

designed system contains the hardware for airspeed, temperature and altitude measurement. 

The article deals also with the software solution for measurement, processing, display and 

recording of the measured data. The test measurements were realized after the proper 

functional verification of the device. Based on the  airspeed indicator and the altimeter 

measurements with the UKAMP testing device and the measurements in the temperature 

chamber were stated the error parameters of the designed. 

1 Úvod 

 Použitie aerometrických systémov v letectve má stále vä� ší význam. Aerometrické 

veli� iny vypo� ítané v aerometrických systémoch, majú vyššiu presnos�  ako klasické analógové 

prístroje. Aerometrické systémy umož� ujú do výpo� tov aerometrických veli� ín zavies�  rôzne 

korekcie, ktoré spres� ujú tieto výpo� ty. Tieto korekcie zah�� ajú potla� enie vplyvov teploty, 

polohovú opravu a iné. Výstup aerometrických systémov je elektrický, � o umož� uje v 

lietadlách použi�  tieto signály pre rôzne lietadlové systémy. Sú to napríklad systémy 

automatického riadenia letu a motorov. V dnešnej dobe sa aerometrické systémy aplikujú aj na 
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kategórie malých lietadiel. Jedná sa o malé aerometrické systémy, ktorých sú� as� ou sú  MEMS 

senzory. 

2 Hardvér aerometrického systému 

Hardvér aerometrického systému pozostáva z troch meracích kanálov. Sú to kanál 

merania rýchlosti, výšky a teploty. Maximálne rýchlosti ktoré dosahujú kategórie lietadiel CS-

22 (Sailplanes and Powered Sailplanes - vetrone a motorové vetrone), LSA (Light Sport 

Aeroplanes - � ahké športové letadla), VLA (Very Light Aeroplanes - velmi � ahké lietadla), 

VLR (Very Light Rotorcraft - ve� mi � ahké vrtulníky) sa pohybujú prevažne do 300 km/h, � o 

predstavuje kinetický tlak 4253,47 Pa. V predpise je uvedené meranie rýchlosti od 37 km/h � o 

predstavuje tlak 64,7 Pa. Teplota vzduchu na hladine mora je pod� a MŠA (medzinárodná 

štandardná atmosféra) 15 °C a vo výške 5 km je -17,5 °C. V skuto� nosti sa na malých lietadlách 

lieta aj za nižšej teploty ako 15 °C. Na malých lietadlách sa vä� šinou lieta po výšku prevodnej 

hladiny, ktorá je 2800 m až 3000 m. V 3000 m je teplota pod� a MŠA -4,5 °C.[1-3]  

Na trhu sú sníma� e, ktoré merajú spo� ahlivo v rozsahu teplôt od -40 °C do 85 °C, 

niektoré až do 125 °C. Taktiež aj � alšie použité sú� iastky pri tvorbe hardvéru, napríklad, A/D 

prevodník, opera� ný zosil� ova�  a iné, pracujú spo� ahlivo v tomto rozsahu teplôt. Bolo potrebné 

aby tlakový senzor mal ochranu jeho citlivej � asti proti agresivite prostredia, nako� ko pri 

meraní môže prís�  do styku s vodou. Na realizáciu rýchlomera bol vybraný diferenciálny senzor 

26PC01SMT od firmy Honeyweel. Pri návrhu výškomera sa vychádzalo z požiadaviek 

uvedených vyššie. Maximálny absolútny tlak meraný na hladine mora neprekro� í ur� ite 

hodnotu 109 kPa. Vo výške 5 km je pod� a MŠA tlak okolo 53 kPa. Na túto realizáciu bol 

použitý senzor MPXA6115AC6U od firmy NXP.[4-9] 

 Kompletná bloková schéma navrhnutého aerometrického systému je na obr. 1. Tento 

aerometrický systém meria celkový a kinetický tlak, vonkajšiu a vnútornú teplotu vzduchu. 

Rovnako ako do aerometrického systému na lietadle, aj do tohto systému sa dajú zavies�

korek� né parametre p0 a T0. Namerané a zadané parametre sú prevedené na elektrický signál, 

ktoré sú prepo� ítané na požadované aerometrické veli� iny. Na obr. 2 je fotografia hotového 

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

Obr. 2: Meracia jednotka aerometrického systému

3 Softvér aerometrického systému 

� ítanie a spracovanie meraných veli� ín z meracej jednotky, zabezpe� uje platforma 

Arduino Duemilanove, založená na  8-bitovom mikrokontroléri ATmega328. Rýchlomerná a 

výškomerná � as�  komunikuje s mikrokontrolérom cez SPI (Serial Peripheral Interface – 

Sériové periférne rozhranie). Pre meranie vonkajšej a vnútornej teploty boli použité paralelne 

zapojené digitálne teplomery typu DS18B20. Prenos dát je uskuto�� ovaný cez komunika� né 

rozhranie 1-Wire. Každý teplomer má svoj jedine� ný rozpoznávací kód, ktorý slúži ako jeho 

adresa. Na požiadanie vyšle údaj o teplote. Takáto realizácia merania zna� ne zjednodušuje 

hardvér pre  meranie teploty, a preto bola integrovaná spolu s hardvérovou � as� ou výškomera.  

Vytvorený program zabezpe� uje meranie, korekcie a prepo� et na požadované 

parametre, ktoré sa pri meraní zobrazovali na monitore sériového portu. Pri meraní bol 
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pozorovaný pomerne ve� ký šum, ktorý sa minimalizoval priemerovaním cez 100 vzoriek. 

Priemerovanie bolo zavedené v kanáli rýchlomera a výškomera. Zistila sa zna� ná teplotná 

závislos�  rýchlomera, ktorá sa pri testovacích meraniach kompenzovala ru� ne pred za� atím 

merania. Takáto kompenzácia pre overenie správnej � innosti posta� ovala, nako� ko sa meranie 

prevádzalo pri konštantnej teplote. 

4 Overenie funk� nosti aerometrického systému 

 Overenie správnej funk� nosti sa najskôr uskuto� nilo na rýchlomernej � asti na 

kontrolnom zariadení pre aerometrické systémy UKAMP. Pre možnos�  merania sa zhotovili 

redukcie na štandardný rozmer vstupných prípojov celkového a statického tlaku. Na pripojenie 

tohto senzora boli použité infúzne hadi� ky. Meranie sa uskuto� nilo pre rýchlos�  IAS, ktorú 

vypo� ítame pod� a vz� ahu: 

� ��� � �
� � 	 


� �
(1)

kde q je kinetický tlak a � 0 je hustota vzduchu v nulovej výške pod� a MŠA 

Na zariadení UKAMP sa nastavoval rozdielový tlak, ktorý bol rovný indikovanej 

rýchlosti pod� a tabuliek MŠA. Meranie sa prevádzalo vzostupne aj zostupne v rozsahu 20 až 

360 km/h. Po prvom vzostupnom meraní sa zistili menšie nedostatky hardvéru a softvéru, ktoré 

sa odstránili a merania sa zopakovali v tom istom rozsahu vzostupne aj zostupne. Priebehy 

absolútnych chyb sú na obr. 3 a priebehy relatívnych chýb sú na obr. 4. 

Obr. 3: Absolútne chyby rýchlomernej � asti 
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Obr. 4: Relatívne chyby rýchlomernej � asti 

Po hardvérovej a softvérovej úprave je vidie� , že namerané chyby zna� ne poklesli. 

Hodnoty absolútnych chýb sa pohybujú skoro v celom rozsahu, pod hodnotu ±2 km/h 

a relatívne chyby sa pohybujú vä� šinou pod ±1 %. 

Výškomer navrhnutého aerometrického systému bol po� as prvého testu overovaný 

pod� a známeho tlaku v známej výške. Skuto� ná hodnota meraného tlaku v danej výške bola 

vypo� ítaná pod� a skuto� ných meteorologických údajov po� asia OGIMET [10]. Ide o 

medzinárodnú internetovú databázu, kde sa nachádzajú informácie od histórie po� asia až po 

aktuálne hodnoty. Po intervale jednej hodiny je možné z tejto stránky zisti�  hodnotu tlaku s 

presnos� ou ±5 Pa a hodnotu teploty s presnos� ou ±0,05 °C. Na mieste so známou výškou 212 

m n. m., bolo vykonané meranie aktuálneho tlaku a porovnalo sa s vypo� ítanou hodnotou tlaku. 

Meraný tlak bol oproti skuto� nému tlaku o 416 Pa vyšší. Pri meraní na zariadení UKAMP sa 

táto chyba prejavila, preto bolo nutné realizova�  softvérovú úpravu a vykonali sa � alšie merania 

v závislosti na výške. Skuto� nú výšku vypo� ítame pod� a vz� ahu: 


 � �
� �

�
	 � � � �

� �

� �
�

� 	 �
�

� (2)

alebo pri známej teplote vo výške H pod� a vz� ahu: 


 � �
� �

�
	 � �

� �

� �
�

� 	 �
�

� � � (3)

 V rámci výškového overenia sa uskuto� nilo meranie od 300 m do 5200 m. Priebeh 

absolútnej chyby je na obr. 5 a priebeh relatívnej chyby je na obr. 6 
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Obr. 5: Absolútne chyby výškomernej � asti 

Obr. 6: Relatívne chyby výškomernej � asti 

Hodnoty absolútnych chýb sa pohybovali približne v rozmedzí ±30 m � o predstavuje 

relatívne chyby v rozsahu ± 1 %.  

 Meranie teplotnej závislosti aerometrického systému sa vykonala v teplotnej komore v 

rozsahu od 20 °C po 60 °C. Meraná teplotná závislos�  rýchlomera s lineárnou a polynomickou 

aproximáciou 3. rádu sú na obr. 7. 
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Obr. 7: Teplotná závislos�  senzora 26PC01SMT 

Pri meraní teplotnej závislosti rýchlomera je vidie� , že s teplotou hodnota výstupného 

tlaku senzora 26PC01SMT rastie skoro lineárne. Ideálny aproximácia je polynómom 3. rádu 

(� ervený priebeh) a ten popisuje rovnica: 

� � � ��� ��� �� ! �� ���� " � #���$��� " %! #�### $�� " & (4)

Pretože sa jedná o takmer lineárny priebeh, je možné s malou chybou použi�  lineárnu 

aproximáciu, ktorá má tvar: 

� � $�''( " �  # �#��� (5)

 Teplotná závislos�  výškomera s lineárnou aproximáciou je na obr. 8. V grafe sa 

nachádza aj predpokladaný priebeh atmosférického tlaku po� as doby merania (modrá � iara) na 

základe informácií z [10]. 

Obr. 8: Teplotná závislos�  senzora MPXA615AC6U 
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 Teplotná závislos�  statického senzora tlaku z nameraných údajov má stúpajúci trend. 

Tu nameraný priebeh nie je lineárny ale variuje a má stúpajúci trend. Tieto zmeny sú spôsobené 

meniacim sa atmosférickým tlakom po� as doby merania. Tlak v meranom rozsahu vzrástol 

približne o 80 Pa, � o pri zemi nepredstavuje chybu vä� šiu ako 8 m. Zo stránky OGIMET bol 

zistený približný vývoj tlaku po� as doby merania a zistilo sa, že tlak sa zvýšil približne o 40 

Pa. To znamená, že teplotný priebeh teplotnej závislosti bude ešte menší a to aspo�  o 40 Pa ako 

bolo namerané. 

5 Záver  

Na to aby sa mohol navrhnutý aerometrický systém použi�  v reálnych podmienkach, 

musí by�  podrobený � alším sériám meraní. V predpise sú uvedené ešte merania na reálnom 

lietadle po� as letu, ktoré neboli ešte realizované.  

Doteraz namerané výsledky rýchlomernej aj výškomernej � asti aerometrického systému 

sú v hraniciach tolerancií uvedených v predpise a to s dostato� nou rezervou presnosti. Teplotná 

závislos�  rýchlomernej � asti je výrazná, napriek tomu sa dá ve� mi dobre aproximova�  a urobi�

jednoducho korekciu na vplyv teploty. Výškomerná � as�  je teplotne ve� mi stabilná. Po zvýšení 

teploty o 40°C vznikla chyba ktorá pri zemi odpovedá hodnote 4 m. Taktiež sa vykonala aj 

skúška tesnosti navrhnutého aerometrického systému. Pri tejto skúške neboli pozorovate� né 

žiadne poklesy tlaku systéme po� as 5 minút (v predpise je požiadavka 1 minúta).   
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Resumé: 

Analýzy pokrytí naviga� ním signálem oblastí vzdušného prostoru jsou v sou� asné dob�

aktuálním tématem, nebo�  dochází k transformaci využívaných zdroj�  naviga� ních signál�  a 

zárove�  rostou požadavky na výkonnost t� chto zdroj� . Tento � lánek se zabývá popisem využití 

prost� edí softwarového nástroje DEMETER (Distance Measuring Equipment Tracer) od 

spole� nosti Eurocontrol a jeho aplikací p� i analýze oblasti pokrytí vzdušného prostoru 

signálem, p� i konceptu zavád� ní prostorové navigace na území � eské republiky. 

Airspace coverage analysis by navigation signal are nowadays actual topic issue, because there 

is transformation of used navigation signal resources and at the same time, requirements of 

their performance. This article describes the use of a software tool DEMETER (Distance 

Measuring Equipment Tracer) from Eurocontrol and its application in the analysis of the 

airspace coverage at introducing the concept of area navigation in the Czech Republic. 

1 Úvod 

O koncepci rozvoje letecké navigace do roku 2020 na území � eské republiky vypovídá 

dokument ECAC Navigation Strategy and Implementation Plan. Rozvoj navigace je v souladu 

s implementací navigace podle výkonnosti (PBN – Perfromance based navigation). Spolu 

s tímto souvisí i využívání prostorové navigace. 

V souladu s vývojem letecké navigace v � R bude docházet k ústupu užívání sou� asných 

pozemních maják�  blízké navigace VOR a NDB. Primárn�  využívaný se stane GNSS. Záloha 

tohoto systému bude tvo�ena sou� asnou strukturou pozemních maják�  DME. 

Na základ�  tohoto konceptu je nutné analyzovat pokrytí signálem z pozemních maják�  DME a 

zárove�  analyzovat jejich výkonnost v daných oblastech. Naviga� ní segment se transformuje 

ze sou� asné a p�evážn�  využívané kombinace VOR-DME na budoucí kombinaci DME-DME. 
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K provád� ní analýz pokrytí prostoru signálem, redundance signálu a dalších byl vytvo�en 

softwarový nástroj DEMETER spole� ností Eurocontrol. 

2 Popis softwarového nástroje DEMETER 

U nástroje DEMETER se jedná o simula� ní program. Dochází zde k simula� ním výpo� t� m, 

kde na základ�  vybrané oblasti, zadaných informací a zvolených kritérií je provád� na 

požadovaná simulace.  

Nástrojem DEMETER se provádí simulace pokrytí a následné hodnocení výkonnosti prostoru 

pro kombinaci VOR-DME nebo DME-DME. Lze jej také použít pro možný návrh 

infrastruktury minimálního po� tu maják�  pro spln� ní jednotlivých požadavk�  prostorové 

navigace v r� zných fázích letu. P�ípadn�  zobrazení oblastí, které jsou redundantn�  pokryty 

signálem. Názorný p�íklad využití je tedy p�i p�echodu oblasti navigace z B-RNAV na P-

RNAV, p�ípadn�  ukon� ení provozu jednotlivých maják�  jak se v budoucnu p�edpokládá. 

Umož� uje zárove�  vytvá�ení vlastních maják�  a naviga� ních bod�  nebo zm� nu parametr�

sou� asných. 

Zdrojem základních informací pro simulace je databáze obsahující využívané pozemní majáky 

� len�  organizace ECAC. Databáze obsahuje údaje o majácích typu VOR, DME, VOR-DME, 

TACAN, VORTAC a NDB. Další databází je celosv� tový digitální model elevací zemského 

povrchu GTOPO30, pomocí kterého jsou výsledné dosahy maják�  korigovány vlivem p�ekážek 

na zemském povrchu, pro r� zné výšky letu. Databáze lze aktualizovat. 

Výpo� tové metody dosahu maják�  jsou založeny na metod�  p�ímé viditelnosti, útlumu 

v prostoru nebo modelu difrakce. P�ed samotnou simulací lze zvolit metodu a další parametry 

provád� né simulace, jako je nap�. minimální výška, maximální výška, krok mezi simulovanými 

výškami. 

Z vizuálního hlediska je hlavní okno nástroje DEMETER tvo�eno 2D mapou, horním menu, 

nabídkou nástroj�  a stromovým panelem, kde je výb� r viditelných položek v map� . Dalším 

rozší�ením je projekce do 3D mapy. 
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Obr. 1: Hlavní okno nástroje DEMETER 

Z hlediska popisu práce lze �íci, že na 2D map�  si p�iblížíme oblast pro simulaci. Ze stromové 

nabídky zvolíme viditelné položky v map�  a v nabídce nástroj�  zvolíme nástroj, se kterým 

chceme pracovat. Pomocí nástroje ozna� íme simulovanou oblast, p�ípadn�  jednotlivé majáky a 

následn�  v nabídce menu zvolíme simulaci. P�ed spušt� ním simulace jsme dotázání pro volbu 

parametr�  simulace. Pro uživatele je prost�edí pom� rn�  logicky poskládané a snadno 

ovladatelné. 

3 Zhodnocení sou� asného pokrytí signálem území � R 

Z hlediska po� t�  je v sou� asnosti na území � R provozováno 9 maják�  v kombinaci VOR-DME, 

3 majáky NDB, pouze 2 samostatné majáky DME a dalších 10 maják�  DME je používáno jako 

sou� ást systém�  ILS, t� chto 10 maják�  lze také užívat pro navigaci, nicmén�  nástroj 

DEMETER je v simulacích neuvažuje. Jedná se o letištní majáky na civilních i vojenských 

letištích. Dosah t� chto maják�  je udáván letištní informa� ní službou 25 NM. Pro simulace 

nejsou využity také 3 majáky NDB, které nejsou uvedeny v dokumentu PBN pro využití p� i 

prostorové navigaci. I p�es absenci 10 maják�  DME a 3 maják�  NDB je pokrytí � R na 

dosta� ující úrovni a tedy i celkové pokrytí signálem. P�i p�edpokládaném zavád� ní konceptu 

rozvoje navigace, které zna� í ukon� ení provozu maják�  VOR, z kombinace VOR-DME a 

ponechání struktury rozmíst� ní maják�  DME je otázkou, zda daná infrastruktura bude 

dosta� ující. 
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Obr. 2: Rozmíst� ní všech pozemních maják�  na území � R 

Zárove�  vzdušný prostor � R není nijak uzav�eným prostorem z hlediska signál� . Na území � R 

tak zasahují signály z maják�  sousedních stát� , které se využívají také pro navigaci. Naproti 

tomu ne všechny majáky mají stejné parametry dosah�  do vzdálenosti a nadmo�ské výšky. P�i 

simulaci r� zných nadmo�ských výšek dochází k pom� rn�  lišícím se výsledk� m dosah�  maják� . 

Provedená simulace je pro nadmo�skou výšku 40 000 ft. P�i simulaci pro všechny majáky VOR-

DME a DME, které jsou na území � R je ve výsledné simulaci po� ítáno pouze s 5-ti majáky. U 

ostatních maják�  již není dostate� ný garantovaný dosah do zvolené nadmo�ské výšky. 

Obr. 3: Simulace pokrytí „coverage“ maják�  na území � R 40 000 ft 

Naproti tomu p�i simulaci pro nadmo�skou výšku 10 000 ft je pro výpo� et použito 11 maják� , 

ale n� které z nich jsou limitovány svými dosahy do vzdálenosti. 
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Obr. 4: Simulace pokrytí „coverage“ maják�  na území � R 10 000 ft 

Pokrytí signálem z maják�  v rozmezí nadmo�ských výšek 10 000 až 40 000 ft je dostate� né. Je 

zabezpe� eno pokrytí alespo�  jedinou kombinací majáku VOR-DME na libovolném území � R. 

Pro názornost je výhodn� jší použití simulace kumulativního pokrytí, kde pomocí barevného 

odlišení oblastí rozlišíme po� et signál�  pokrývající danou oblast.  

Obr. 5: Simulace kumul. pokrytí „ cumulative coverage“ maják�  na území � R 40 000 ft 
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Obr. 6: Simulace kumul. pokrytí „ cumulative coverage“ maják�  na území � R 10 000 ft 

V nadmo�ské výšce 10 000 ft je patrné, že nevyšší intenzita pokrytí se nachází v oblasti 

jihovýchodní � ásti st�edo� eského kraje a v oblasti hranic pardubického kraje a kraje vyso� ina. 

Pro nadmo�skou výšku 40 000 ft je oblast nejhust� ji pokryta signálem v severozápadní � ásti 

st�edo� eského kraje a v pražském kraji. Ze simulací je patrné, že pro rozsah t� chto nadmo�ských 

výšek je pokrytí signálem dosta� ující i p�i využití pouze maják�  na území � R.  

Tyto simulace pokrytí jsou dosta� ující p�i využívané navigaci, kde dochází k p�elet� m p�ímo 

nad naviga� ními majáky nebo tra� ovými body. V konceptu využívání prostorové navigace, kde 

se p�edpokládá let po libovolné trati, je simulace nedosta� ující, nebo�  nám neudává výkonnost. 

Oblast možného využití signál�  z t� chto maják�  pro prostorovou navigaci, tak není z�ejmá. 

Dokument PBN Manual definuje oblast využití maják�  VOR-DME pouze jako vzdálenost od 

maják� , kde maximální vzdálenost využití pro p�esnost B-RNAV je 60 NM, v p�ípad�  využití 

s DVOR-DME je tato vzdálenost 75 NM. Ve specifických podmínkách m� že dosahovat 

kratšího dosahu pro tuto p�esnost. 

Provedením simulace pro tyto vzdálenosti získáme standardní pokrytí oblasti signálem 

s výkonností B-RNAV, což je p�esnost 5 NM. 

Pro pokrytí maximální oblasti využití pro B-RNAV vyžadovala simulace použití i maják�

v okolních státech v p�íhrani� ní oblasti. Pokrytí signálem pouze s využitím maják�  na území 

� R bylo nedostate� né. 

Ze simulací je patrné, že � erná oblast, je oblast bez pokrytí naviga� ním signálem pro tuto 

p�esnost. Nepokrytá oblast je oblast bez pokrytí signálem pro B-RNAV, ale pouze z maják�

VOR-DME. 
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Obr. 7: Simulace pokrytí B-RNAV maják�  VOR-DME 10 000 ft 

Obr. 8: Simulace pokrytí B-RNAV maják�  VOR-DME 40 000 ft 

4 Simulace p� edpokládaného využití DME pro B-RNAV 

Oblast signálu pro využití dvou maják�  DME-DME pro prostorovou navigaci B-RNAV je 

odlišná ve srovnání s oblastí VOR-DME. Obecné kritérium podle PBN Manual je, že p�esnost 

B-RNAV pro DME je spln� na pro maximální dosah majáku. 

Pro ur� ení polohy pot�ebujeme signál ze dvou maják� . Omezující kritérium zde platí, že 

vzájemný úhel maják-letadlo-maják musí být v rozmezí 30° - 150°. V p�ípad� , že je úhel mimo 

tuto mez, nespl� uje požadavky z hlediska výkonnosti. 

Výsledná využitelná oblast je znázorn� na na obr. 9. 
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Obr. 9: Oblast použitelnosti signálu z maják�  DME-DME 

P�i provedené simulaci zvolené nadmo�ské výšky lze vypozorovat, že nejv� tší problém zde 

tvo�í oblast mezi dv� ma majáky, kde jsou velké vzájemné úhly a nelze tak signál využívat pro 

navigaci. 

Pro nadmo�skou výšku 10 000 ft je pokryto tém��  100 % plochy � R, pouze dv�  hlavní oblasti 

a malá � ást hranic jsou bez pokrytí signálem spl� ující kritéria B-RNAV. 

Obr. 10: Simulace pokrytí B-RNAV maják�  DME-DME 10 000 ft 
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Obr. 11: Simulace pokrytí B-RNAV maják�  DME-DME 40 000 ft 

V nadmo�ské výšce 40 000 ft je pom� rn�  více oblastí bez pokrytí signálem z DME-DME, které 

nelze využít pro B-RNAV. Zárove�  rozmíst� ní maják�  by mohlo být lépe volené, kde 

nejvýhodn� jší se jeví rozmíst� ní ve tvaru rovnostranného trojúhelníka, kde došlo k eliminaci 

nepokrytých míst mezi dv� ma majáky. 

P�i provedení kombinace využití maják�  VOR-DME a DME-DME pro B-RNAV dosáhneme 

pokrytí celé oblasti � R pro nadmo�ské výšky v rozmezí 10 000 - 40 000 ft. 

5 Záv� r 

Simula� ní nástroj DEMETER je intuitivní a velmi nápomocný p�i �ešení problematiky pokrytí 

oblastí naviga� ním signálem. Je vhodný p�i �ešení otázek týkajících se zavád� ní nových 

naviga� ních systém�  a zjiš� ování jejich výkonnosti. Zárove�  umož� uje rychlou zp� tnou vazbu 

p�i simulaci umíst� ní budoucích maják� . 

Nevýhodou je neuvažování maják�  v adresá�i Reference NavAids p�i simulacích pokrytí 

naviga� ním signálem, nemožnost zm� ny n� kterých parametr�  p�i simulaci a n� které 

nep�esnosti v databázi maják�  p�i srovnání s aktuální informací z letecké informa� ní služby. 

Celkov�  je DEMETER velmi užite� ný nástroj a má vysokou užitnou hodnotu. 

Na základ�  výsledk�  simulací je z�ejmé, že v sou� asné dob�  je oblast � R pokryta naviga� ním 

signálem pro prostorovou navigaci B-RNAV na celé její oblasti. Velmi dob�e i redundantn�  je 

pokryta zejména oblast v nižších nadmo�ských výškách. Pokrytí oblasti � R je tvo�eno 

kombinací maják�  VOR-DME a DME-DME. K celkovému pokrytí je nutné využívat majáky 

umíst� né i mimo � R. 



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

�

�	���
�

V p�ípad�  budoucího ukon� ení provozu maják�  VOR, bude nutné dodate� né rozmíst� ní nových 

maják�  DME nebo vznik nových metod navigace pro zachování celé oblasti s výkonností B-

RNAV. 
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Resumé: 

� lánek je v� nován návrhu, realizaci, experimentálnímu ov�� ení a kalibraci elektronického 

modulu, který slouží k m�� ení Machova � ísla. Modul je vyroben z b� žn�  dostupných sou� ástek 

a tlakových senzor� . Základem celého modulu je platforma Arduino UNO R3. Modul je vybaven 

rozhraním CAN pro komunikaci pomocí protokolu CANaerospace. 

The paper is aimed at the design, realization, experimental verification and calibration of the 

electronic module that serves for a Mach number measurement. The module is manufactured 

using common available components and pressure sensors. The basis of the system is formed 

by Arduino UNO R3 platform. The module is equipped by CAN interface and is able 

to communicate via CANaerospace protocol. 

1 Úvod 

Machovo � íslo je d� ležitým parametrem pro kontrolu letu letadla, který slouží pilotovi 

k posouzení zm� n aerodynamických vlastností letadla p�i vysoké rychlosti letu [1], [2]. M�� ení 

Machova � ísla se d�íve provád� lo na palub�  letadla pomocí aerometrického p�ístroje 

umíst� ného p�ímo v palubní desce, který se nazývá machmetr. Nyní je zpravidla po� ítáno 

pomocí aerometrického po� íta� e. V aerometrickém po� íta� i lze ze získaných hodnot Machova 

� ísla a statické teploty dále jednoduše a p�esn�  vypo� ítat rychlost letu, která je nezbytným 

údajem jako letová veli� ina, tak i pro navigaci letadla. 

P�edm� tem � lánku je návrh, realizace a ov�� ení funkce machmetru realizovaného z tzv. COTS 

(Commercial Off-The-Shelf) komponent, který umož	 uje m�� ení do M=1,2. Jako základ celého 
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systému byla zvolena platforma Arduino UNO R3, která byla dopln� na komunika� ním 

modulem CAN-BUS shield a dodate� ným m�� icím blokem s tlakovými senzory. Machmetr 

je navržen jako sou� ást komplexního m�� icího systému propojeného sb� rnicí CAN 

s protokolem CANaerospace [3]. � lánek je rozd� len do n� kolika � ástí. Následující � ást 

je v� nována rozboru zp� sobu výpo� tu Machova � ísla na základ�  nam�� ených vzdušných tlak�

pro r� zné rychlosti a druhy prost�edí z hlediska stla� itelnosti vzduchu. Ve t�etí � ásti je popsána 

kompletní konstrukce celého p�ístroje. � tvrtá � ást obsahuje výsledky m�� ení a popisuje zp� sob 

kalibrace vyrobeného p�ístroje. 

2 Výpo� et Machova � ísla 

Machovo � íslo M je bezrozm� rná fyzikální veli� ina, která je daná pom� rem skute� né vzdušné 

rychlosti V k rychlosti ší�ení zvukových vln ve vzduchu a [1], [2]: 

V
M

a
= (1)

Podle velikosti Machova � ísla se rychlost letu d� lí na [4]: 

• subsonická rychlost M < 0,8 , 

• transsonická rychlost 0,8 < M < 1,3 , 

• supersonická rychlost 1,3 < M < 5 , 

• hypersonická rychlost 5 < M < 10 , 

• vysoko-hypersonická rychlost 10 < M < 25 , 

• znovuvstupní rychlost M > 25 . 

Rychlost letu soudobých letadel bývá obvykle v oblastech subsonické, transsonické 

a supersonické rychlosti (tj. M < 5). 

P�i vysokých rychlostech letu (tzn. transsonických a supersonických rychlostech letu) se vlivem 

stla� itelnosti vzduchu rychle m� ní aerodynamické vlastnosti letadla, které jsou velmi d� ležité 

z hlediska �ízení letadla. P�esn�  posuzovat zm� ny aerodynamických vlastností letadla v oblasti 

vysokých rychlostí letu umožnuje posádkám letadla Machovo � íslo, proto je nezbytným údajem 

pro pilotování rychlého letadla. 

Dalším p�ínosem Machova � ísla je to, že umož� uje vypo� ítávat skute� nou rychlost letadla bez 

metodických chyb podle rovnice (1), pokud známe rychlost ší�ení zvukových vln ve vzduchu 

v dané výšce letu. 
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2.1 Mezinárodní standardní atmosféra 

V letectví byla zavedena tzv. MSA (mezinárodní standardní atmosféra), která je modelem 

zemské atmosféry, který definuje vztahy mezi výškou, tlakem a teplotou. Tyto vztahy 

odpovídají pr� m� rným hodnotám t� chto vele� in zjišt� ným v pr� b� hu dlouhodobých 

meteorologických m�� ení a slouží k zajišt� ní funkce a cejchování barometrických 

a aerometrických p�ístroj�  [2], [5]. 

Parametry mezinárodní standardní atmosféry byly využity pro veškeré výpo� ty provád� né 

navrhovaným elektronickým modulem. 

K m�� ení a výpo� tu Machova � ísla se využívá statický a celkový tlak, které jsou zpravidla 

snímány dohromady Pitot-statickou trubicí, pop�. odd� len� , kdy Pitotova trubice snímá celkový 

tlak a otvory na trupu letadla je snímán statický tlak. Rovnice pro výpo� et Machova � ísla závisí 

na mí�e stla� itelnosti vzduchu. Vliv stla� itelnosti vzduchu musí být uvažován p�ibližn�  p�i 

rychlosti nad 400 km/h. Další vlivy musí být uvažovány v p�ípad�  p�ekro� ení rychlosti zvuku, 

kdy se v okolí Pitot-statické trubice vytvo�í kolmá a šikmá rázová vlna, p�edstavující skokové 

zm� ny celkového tlaku i statického tlaku [2]. 

Rychlost zvuku je obecn�  definována následujícím vztahem: 

a k r T= × ×  , (2)

kde T je absolutní statická teplota vzduchu, r je plynová konstanta a k je Poissonova konstanta. 

K výpo� tu r a k je využita m� rná tepelná kapacita m�� ená za stálého tlaku cp a m� rná tepelná 

kapacita m�� ená za stálého objemu cv. Následn� : 

p

v

c
k

c
=  , 

p vr c c= -  . 

(3)

(4)

Pro suchý vzduch r=cp - cv=287,05307 J kg-1 K-1.

Pro m�� ení v oblasti malých rychlostí letu letadla je použit k výpo� tu rychlosti použit vztah: 

( )2 C H

H

p p
V

r
× -

=  , (5)

kde pC je celkový tlak, pH je statický tlak a � H je hustota vzduchu. 
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Dosazením (2) a (5) do (1) získáme po elementárních úpravách vztah pro výpo� et Machova 

� ísla pro malé rychlosti letu: 

2
1C

H

p
M

k p

� �
= × -� �

� �
 . (6)

P�i uvažování stla� itelnosti vzduchu bude rychlost V vyjád�ená následujícím tvarem: 

1

1 2
1

C

k
k

C
H

H

p k
V r T

p k

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

 . (7)

Pro stla� itelné prost�edí bude pro M� 1 následn�  platit: 

1

1
1 2

1
C

k
k

C

H

p
M

p k

-� �
� �	 
= - × ×� �	 
 -� �	 
� �

 . (8)

Pro nadzvukové rychlosti nelze explicitn�  symbolicky vyjád�it rovnici pro výpo� et M, ale lze 

vyjád�it závislost pom� ru pC ku pH v následující podob� : 

( )
( )

1
2 2 1

2
2

11
2 4 2 1

k
C

H

k Mp k
M

p k M k

-� �+ ×+
= × ×	 


× × - × -	 
� �
 . (9)

Z rovnic (6), (8) a (9) je z�ejmé, že výpo� et Machova � ísla je závislý pouze na celkovém tlaku 

a statickém tlaku, které jsou snímané tlakovými sníma� i. Proto nemá výpo� et Machova � ísla 

žádnou metodickou chybu. Chyba výpo� tu Machova � ísla je dána tedy p�ístrojovými chybami 

Pitot-statického systému a snímacích element� . 

Závislost pom� ru tlak� pC/pH na Machov� � ísle M je znázorn� na na obr. 1. Z obrázku je patrné, 

že podle (8) (tj. plná k� ivka), která slouží pro výpo� et Machova � ísla v rozsahu menší než 1, lze 

p�esn�  vypo� ítat hodnotu Machova � ísla v rozsahu od 0 až do p� ibližn�  1,25 [2]. Z toho d� vodu 

byla realizace machmetru provedena podle (8). 
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Obr. 1: Závislost pom� ru m�� ených tlak�  na Machov� � ísle [2] 

3 Návrh elektronického modulu 

Pro realizaci COTS Machmetru byla zvolena modulární koncepce. Základ p�ístroje tvo�í 

Arduino UNO R3, jehož jádrem je 8bitový Atmel MCU (Microcontroller Control Unit) 

ATmega328P [1]. MCU �ídí veškerou komunikaci po sb� rnici CAN a provádí výpo� ty 

Machova � ísla ze zm�� ených vzdušných tlak� . Konstruk� ní �ešení a blokový diagram celého 

systému jsou znázorn� ny na obr. 2 (a) a (b). 

Obr. 2: Konstruk � ní � ešení elektronického modulu:  

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

3.1 Blok sníma��

Snímací blok je tvo�en dvojicí tlakových senzor�  pro snímání celkového a statického tlaku. 

Podle standardní atmosféry MSA se statický tlak vzduchu na hladin�  mo�e rovná 101,325 kPa 

[5]. Tento tlak se snižuje s výškou. Proto byl pro snímání statického tlaku zvolen tlakový sníma�
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MPX4115AP [1] od firmy Motorola, který pat�í mezi sníma� e absolutního tlaku. MPX4115AP 

m� že snímat tlak v rozsahu od 15 kPa až do 115 kPa, což vyhovuje požadavku modulu. 

Je vhodné poznamenat, že jde o sníma�  s analogovým výstupem, který je již dlouhou dobu na

trhu. Nicmén�  oproti modern� jším senzor� m vykazuje vyšší citlivost. 

Výb� r sníma� e celkového tlaku vychází z rovnice (8). Podle (8) byly vypo� ítány hodnoty 

Machova � ísla z hodnot celkových a statických tlak�  na základ�  využití standardní atmosféry 

MSA pro r� zné výšky. Ze získaných hodnot Machova � ísla a celkového tlaku byl vytvo�en graf 

vyjad�ující závislost celkového tlaku na Machov� � ísle (viz obr. 3). Tento graf platí pro 

Machovo � íslo menší než 1,25. P�i hodnot�  rychlosti letu M = 1,2 je vypo� ítaný celkový tlak 

vzduchu menší než 250 kPa. Z tohoto d� vodu byl zvolen tlakový sníma�  absolutního tlaku 

MPX4250AP [1], který je také vyrobený firmou Motorola. Tento sníma�  má rozsah snímání 

od 20 kPa do 250 kPa. M�� ení vzdušných tlak�  analogovými senzory je provedeno pomocí 

10bitového A/D p�evodníku, který je sou� ástí MCU. 

Obr. 3: Závislost celkového tlaku vzduchu na Machov� � ísle 

3.2 Komunika� ní blok 

Komunika� ní blok je tvo�en tzv. CAN-BUS shieldem, který je složen z �adi� e sb� rnice 

MCP2515 [1] a budi� e sb� rnice CAN MCP2551 [1]. Fyzická vrstva sb� rnice je tedy realizována 

dle standardu ISO-11898. Komunikace je �ízena pomocí MCU. Machmetr tvo�í sou� ást 

modulárního palubního avionického systému. Jednotlivé zprávy jsou proto vysílány dle 

standardu CANaerospace. 
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3.3 Realizovaný machmetr 

Realizovaný machmetr je znázorn� n na obr. 4. 

Obr. 4: Realizovaný machmetr 

4 Výsledky m�� ení a kalibrace modulu 

Ov�� ení parametr�  machmetru bylo provedeno pomocí leteckého testovacího a kalibra� ního 

systému Druck ADTS 505 (Air Data Test System) [1] od firmy General Eletric. Tento p�ístroj 

je ur� en pro zkoušení a kalibrování aerometrických p�ístroj�  letadla, � i v laborato�i. � elní panel 

testeru je zobrazen na obr. 5. 

Obr. 5: Kalibra � ní systém ADTS 505 

Systém ADTS 505 umož� uje generovat statický tlak PH (Ps) a celkový tlak PC (Pt) odpovídající 

nastaveným parametr� m. Tyto tlaky jsou potom p�ivád� ny do výstupních konektor�  systému. 

P�ipojení mezi konektory kalibra� ního systému a vstupy sníma��  elektronického modulu je 

realizováno pomocí hadic (� ervená pro statický tlak, modrá pro celkový tlak). 
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Pro kalibraci m�� ení celkového tlaku vzduchu byly postupn�  nastavovány hodnoty celkového 

tlaku na kalibra� ním systému od hodnoty 100 kPa do 184 kPa s krokem 4 kPa (p�i nastaveném 

ustáleném statickém tlaku PH = 98,565 kPa). P�itom byly ode� ítány hodnoty tlaku nam�� ené 

elektronickým modulem. Výsledná závislost nam�� ených hodnot na nastaveném tlaku je 

znázorn� na na obr. 6 (a) � árkovanou � arou. 

Obr. 6: Závislost nam�� eného tlaku na nastaveném: (a) celkový tlak, (b) statický tlak 

Plná p�ímka p�edstavuje referenci kalibra� ního systému ADTS 505. Z grafu je z�ejmé, 

že hodnota m�� ená modulem je lineárn�  závislá na nastaveném tlaku podle rovnice uvedené 

v grafu. Tato závislost je mírn�  posunuta dol�  od reference a zárove	  trochu sklon� na 

od reference. Pro korekci t� chto chyb byla použita rovnice: 

( )1k mP P Y X= + +  , (10)

kde Pk je korigovaná hodnota vzdušného tlaku, Pm je nam�� ená hodnota vzdušného tlaku, X a Y

jsou korek� ní koeficienty aditivní a multiplikativní chyby. 

Pro výpo� et chyb byly do rovnice (10) dosazeny hodnoty referen� ního (nastaveného) tlaku 

a hodnoty vzdušného tlaku vypo� ítané podle rovnice � árkované p�ímky. Tím byla sestavena 

soustavu dvou lineárních rovnic. Po vy�ešení soustavy byly získány hodnoty aditivní 

a multiplikativní chyby p� i m�� ení celkového tlaku 1,339651328
CPX =  a 0,013581998

CPY = . 

Ty byly využity k následné korekci p�ímo v program MCU. 

Kalibrace m�� ení statického tlaku byla provedena obdobným zp� sobem. Závislost nam�� eného 

statického tlaku na referen� ním tlaku je znázorn� na na obr. 6 (b). Závislost byla m�� ena 

postupn�  od hodnoty referen� ního tlaku 20 kPa do 108 kPa s krokem 2 kPa. Po dosazení hodnot 
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tlak�  do rovnice (10) a �ešení soustavy lineárních rovnic byly získány hodnoty chyb 

0,193403908
HPX =  a 0,017915309

HPY = . 

Po implementaci vypo� ítaných korekcí m�� ení vzdušných tlak�  bylo provedeno ov�� ení funkce 

machmetru a zhodnocení p�esnosti m�� ení Machova � ísla. Postup ov�� ení machmetru 

je podobný jako u kalibrace m�� ení tlak� . Postupn�  byly nastavovány referen� ní hodnoty 

Machova � ísla Mn na kalibra� ním systému v rozsahu od 0,05 do p� ibližn�  1 (limit kalibra� ního 

p�ístroje) s krokem 0,05 a p� itom byly ode� ítány hodnoty m�� ené elektronickým modulem Mm. 

Ze získaných hodnot byla ur� ena absolutní chyba m�� ení Machova � ísla modulem (viz tab. 1). 

Nejv� tší hodnota absolutní chyby p� i m�� ení M �  0,2 je 0,004. Ta odpovídá chyb�  m�� ení 

skute� né rychlosti v nulové výšce 4,9 km/h (tj. za p�edpokladu rychlost zvuku ve vzduchu 

v nulové výšce a = 340 m/s podle MSA). To znamená, že má elektronických modul dostate� nou 

p�esnost p� i m�� ení Machova � ísla. Pro zhodnocení p�esnosti m�� ení Machova � ísla modulem 

byla také vypo� ítána relativní chyba � M. 

Mn [-] Mm [-] MD  [-] Md  [%] 

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�� ení Machova � ísla elektronickým modulem 



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

�
���
�

Závislost absolutní chyby je znázorn� na na obr. 7 (a), zatímco závislost relativní chyby 

na obr. 7 (b). 

Obr. 7: Výsledná chyba m�� ení Machova � ísla (a) absolutní, (b) relativní 

M�� ení Machova � ísla má nejnižší p�esnost p�i m�� ení malé hodnoty. � ím je m�� ená hodnota 

Machova � ísla vyšší, tím je i vyšší dosažená p�esnost výpo� tu. M�� ení Machova � ísla 

elektronickým modulem má vysokou p�esnost p�i m�� ení hodnot M �  0,4. 

Chyba m�� ení Machova � ísla elektronickým modulem je dána p�esností m�� ení celkového 

a statického tlaku. M�� ení t� chto tlak�  je provedeno tlakovými sníma� i pomocí A/D p�evodníku 

a potom kalibrováno pomocí (10). P�esto jsou po kalibraci nam�� ené hodnoty tlak�  stále mírn�

odchýleny od referen� ní hodnoty. Podle (8) je Machovo � íslo závislé na pom� ru celkového 

tlaku v�� i statickému. � ím je tento pom� r v� tší, tím je zmírn� n vliv nep�esnosti nam�� ených 

tlak� . Odchylky nam�� ených hodnot tlak�  mají potom p�i výpo� tu velké hodnoty Machova � ísla 

(nap�. M �  0,4) malý vliv na p�esnosti m�� ení Machova � ísla. P�i m�� ení malého Machova � ísla 

(nap�. M < 0,4) je celkový tlak jen o málo v� tší než statický tlak (nap�. pro M = 0,05 odpovídá 

rozdíl tlak� PC – PH 	  0,17 kPa). V takovém p�ípad�  musí být celkový tlak m�� en s vysokou 

p�esností a rozlišením cca 0,025 kPa. Každá malá chyba m�� ení tlaku zde zp� sobuje zna� nou 

zm� nu tohoto pom� ru, a tím vzniká velká chyba p� i m�� ení Machova � ísla. Elektronický modul 

má velmi nízkou p�esnost p�i m�� ení Machova � ísla menšího než 0,2. 

P�esnost m�� ení Machova � ísla je závislá i na rozlišení p�i m�� ení vzdušných tlak�

(resp. rozlišení A/D p�evodníku). P�evodník integrovaný v mikroprocesoru má rozlišení 10 bit�

(tzn. má 1024 kvantovacích hodnot). P�i referen� ním nap� tím 5 V, tak nejnižší kvantovací 

hladina odpovídá p�ibližn�  4,883 mV. Sníma�  celkového tlaku má citlivost 20 mV/kPa, takže 

m�� ení celkového tlaku má nejvyšší rozlišení cca 0,244 kPa. P�i m�� ení statického tlaku 

sníma� em, který má citlivost 46 mV/kPa, je rozlišení m�� ení cca 0,106 kPa. Z toho je patrné, 

že kmitání nam�� ené hodnoty p�i m�� ení Machova � ísla menší než 0,4 je d� sledkem nízkého 
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rozlišení m�� ení vzdušných tlak�  s vybranými sníma� i a A/D p�evodníkem. V praxi ale stejn�

nejsou hodnoty Machova � ísla M < 0,4 b� žn�  pot�ebné a zpravidla nejsou ani palubními p�ístroji 

m�� eny. 

5 Záv� r 

� lánek je v� nován implementaci elektronického modulu pro m�� ení Machova � ísla s použitím 

b� žn�  dostupných komponent a tlakových senzor� . Zkonstruovaný modul, jehož základ tvo�í 

Arduino UNO R3, byl po sestavení a naprogramování experimentáln�  ov�� en pomocí leteckého 

testovacího a kalibra� ního systému. Na základ�  m�� ení byla provedena kalibrace p�ístroje. 

Z následného m�� ení vyplývá, že vytvo�ený modul je vhodný pro m�� ení Machova � ísla od 0,4. 

Horní hranice rozsahu m�� ení Machova � ísla byla z d� vodu omezení kalibra� ního p�ístroje 

ov�� ena pouze do hodnoty 1. Dle nam�� ených výsledk�  lze ale p�edpokládat, že modul spl� uje 

požadované parametry i v rozmezí nad tuto hodnotu až do plánované hodnoty M=1,2.  
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Resumé: 

P� ísp� vek se zabývá návrhem a realizací vybraných � ástí laboratorního experimentálního 

p� ijíma� e pro p� íjem zpráv VDL2. K získání digitalizovaného signálu je využit softwarov�

definovaný p� ijíma�  RTL-SDR. K následnému zpracování signálu byl použit program 

MATLAB. V � lánku je popsána realizace blok�  pro detekci p� ítomnosti zprávy, filtrace signálu, 

demodulace, symbolové a bitové synchronizace. 

The paper deals with a conception and implementation of selected parts of laboratory 

experimental receiver for processing VDL2 messages. For acquiring of digitized signal 

a software defined RTL-SDR receiver is used. Program MATLAB is used for further signal 

processing. Implementation of message detection, signal filtration, demodulation, symbol and 

bit synchronization blocks is described in this paper. 

1 Úvod  

Letecký datový spoj VDL2 (VHF Data Link mode 2) je v sou� asnosti používaný komunika� ní 

prost�edek ur� ený pro celkové zefektivn� ní komunikace. Jedná se o digitální datový spoj 

realizovaný pomocí VKV radiostanic pracujících v prvním leteckém pásmu (136,975 MHz). 

Primárn�  slouží k p�enosu ú� elových zpráv mezi pilotem a �ídícím letového provozu CPDLC 

(Controller Pilot Data Link Communication). Tyto zprávy jsou reprezentovány bitovou 

sekvencí, která je pat�i� ným zp� sobem zabezpe� ena a namodulována pomocí D8PSK 

modulace.  

V � lánku je popsán proces realizace vybraných � ástí experimentálního p�ijíma� e a podrobný 

popis jednotlivých blok� . Samotná realizace se skládá z hardwarové � ásti a softwarové � ásti, 

kdy hardwarová � ást �eší zpracování signálu od antény až po digitalizaci a p�enos do PC. 

Softwarová � ást (viz obr. 1) se zabývá filtrací, detekcí, symbolovou synchronizací, demodulací 

a bitovou synchronizací. 
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Obr. 1: Realizovaný zpracovací � et� zec 

2 RTL-SDR p� ijíma�

Experimentální p�ijíma�  má sloužit pro p�íjem signálu VDL2. Pro tento datový spoj je svým 

charakterem unikátní zejména softwarová � ást. Naproti tomu hardwarová � ást m� že být 

realizována pomocí univerzálního p�ijíma� e, který poskytuje výstup ve form�  I/Q vzork�  a 

svým  kmito� tovým pásmem pokrývá kmito� et VDL2, tedy 136,975 MHz. 

V sou� asné dob�  je na trhu �ada dostupných p�ijíma�� , které tyto parametry spl� ují. Jedním z 

t� chto za�ízení je tzv. RTL-SDR p�ijíma� . Jedná se o za�ízení velikosti USB flash disku, které 

má v sob�  implementované pot�ebné � ásti p�ijímacího hardwarového �et� zce a digitalizovaná 

data p�edává pomocí USB rozhraní do PC. Velkou výhodou jsou p�ipravené softwarové 

knihovny do programu MATLAB a široká uživatelská základna. Komunikace p�enosu dat je 

�ešena pomocí USB. Díky existujícím ovlada�� m pro opera� ní systémy Linux a Windows lze 

výstupní data p�ijíma� e zpracovávat p�ímo v programu MATLAB.  

Pro realizaci laboratorního experimentálního p�ijíma� e VDL2 zpráv byla po�ízena varianta 

za�ízení s p�ijíma� em Rafael R820T2 a demodulátorem RTL2832U. Blokové schéma tohoto 

p�ijíma� e je znázorn� no na obr. 2. Tento model p�ijíma� e signál získaný z antény nejd�íve zesílí 

nízkošumovým vysokofrekven� ním zesilova� em a dále pomocí sm� šova� e p�evede na 

mezifrekven� ní kmito� et. Následn�  dojde k filtraci za použití dolní propusti a zesílení. Signál 

je p�edán do obvodu RTL2832U, který nejd�íve provede antialiasingovou filtraci za ú� elem 

odstran� ní výších harmonických složek a poté dojde k digitalizaci dle nastaveného 

vzorkovacího kmito� tu. Vzorkovací kmito� et je získán z místního oscilátoru 28,8 MHz. A/D 

p�evodník je 8b, ale vyzna� uje se dostate� nou rychlostí a analogovým dynamickým rozsahem. 

Po digitalizaci signálu dojde k rozd� lení na dv�  vzájemn�  o 90° posunuté složky (I a Q), které 

jsou dále p�eneseny do základního pásma. Následn�  dojde k p�evzorkování signálu na 

požadovanou hodnotu vzork�  za sekundu a filtraci pomocí dolní propusti, která zajistí 

odstran� ní nežádoucích � ástí spektra. Data s danou ší�kou pásma, vzorkovacím kmito� tem a 

amplitudou jsou dále p�edána pomocí USB portu do PC [2]. 
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Obr. 2: Blokové schéma p� ijíma � e [2] 

NŠZ - nízkošumový zesilova� , FPZK – filtr potla� ení zrcadlových kmito� t� , N� O – místní 

nap�� ov� � ízený oscilátor, MFDP – mezifrekven� ní filtr charakteru dolní propust, AVZ – 

automatické vyrovnání zesílení, AADP – antialiasingový filtr charakteru dolní propust, A/D – 

analogov� /digitální p� evodník, �� O – � íslicov� � ízený oscilátor, INT – integrátor (decimace 

vzork� ), DF – decima� ní filtr charakteru dolní propust. 

3 Softwarové zpracování 

Pro zpracování dat byl vybrán program MATLAB. V první �ad�  je nutné provést správné 

nastavení p�ijíma� e. P�ijíma�  se v programu MATLAB díky implementaci knihovny ������� ,

chová jako objekt v komunika� ním toolboxu. P�ístup k p�ijíma� i je pak realizován 

jednoduchým p�íkazem, který provede inicializaci komunikace a následující výchozí nastavení. 

Nejd�íve jsou jako prom� nné definovány parametry p�ijíma� e a poté je zavolán systémový 

objekt ��		
��

��
������� , který si na� te hodnoty z prom� nných. V tomto p�ípad�  je 

p�ijíma�  nalad� n na 136.9557 MHz. Automatická regulace zesílení je aktivována. Vzorkovací 

kmito� et je 252 kHz. Po� et vzork�  p�enášených b� hem jednoho cyklu (velikost rámce) je 8192. 

Datový typ je nastaven na jednoduchou p�esnost s plovoucí desetinou � árkou. Korekce 

frekvence je 0 ppm . 

D� vod, pro�  je p�ijíma�  nalad� n na kmito� et, který není rovný 136,975 MHz je ten, že p�ijíma�

sám o sob�  nep�evádí signál na nulovou mezifrekvenci, ale na cca 2 kHz. Dále je pro další 

zpracování (demodulaci a synchronizaci) nutné p�evést signál na mezifrekcenci odpovídající: 

��
�

�
��
�

�

×
+×=

n

f
ff sym

symmf 4
2 , (1)
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kde fmf je mezifrekven� ní kmito� et, fsym je symbolová rychlost dat VDL2, n je po� et stav�

použité diferen� ní fázové modulace. 

Mezifrekven� ní kmito� et tedy vychází 21300 Hz. Z d� vodu kmito� tového driftu p�ijíma� e 

odpovídá reálný mezifrekven� ní kmito� et 19300 Hz (136.9557 MHz). 

P�evod signálu na danou mezifrekvenci lze softwarov�  vy�ešit pomocí up-convertoru,  nebo 

pomocí p�esného lad� ní p�ijíma� e, pokud to umož� uje. Takto lze požadovanou mezifrekvenci 

zavést pomocí nalad� ní p�ijíma� e na kmito� et, který se bude lišit od kmito� tu požadovaného 

signálu o hodnotu mezifrekven� ního kmito� tu.  

Vzorkovací kmito� et je pot�eba zvolit jako celé � íslo a násobek mocniny � ísla 2. Pokud budeme 

po� ítat s 32 vzorky na symbol p�i symbolové rychlosti 10,5 kHz, tak vzorkovací kmito� et 

vychází 336 kHz. Tato hodnota ovšem není podporována p�ijíma� em, proto byl zvolen kmito� et 

menší, který odpovídá 24 vzork� m na symbol (252 kHz). 

3.1 Detekce p� ítomnosti signálu 

Detekce užite� ného signálu je postavena na p�edpokladu znalosti spektra požadovaného 

cílového signálu. Na základ�  principu detekce užite� ného signálu s pomocí m�� ení inenzity 

signálu po FFT popsaném v [1] je realizována jednoduchá funkce.  

V první �ad�  je s každým cyklem programu p�enesen rámec o 8192 vzorcích 

������������������  a uložen do prom� nné rtlsdr_data. Poté je pomocí funkce ���

provedena rychlá Fourierova transformace signálu do frekven� ní roviny. Následn�  je po� ítána 

suma velikosti frekven� ní odezvy jednotlivých vzork�  v daném pásmu. Pásmo je zm�� eno 

experimentáln�  a pro ší�ku 25 kHz odpovídá cca 400 vzork� m. Poté je tato suma porovnána s 

p�edem nastavenou hodnotou x. Hodnota x je také nastavena experimentáln�  a pro signál s 

amplitudou v rozsahu -35 až -25 dB (práh úsp� šného p�íjmu dle programu MultiPSK) odpovídá 

hodnot�  6000 a více. Pokud je suma menší než nastavená hodnota, tak jsou vzorky smazány a 

prob� hne na� tení nových dat. Pokud je suma rovna, nebo v� tší, dojde k uložení sou� asného 

rámce a � ty� následujících rámc� . Uložení celkem p� ti rámc�  je provedeno s ohledem na 

celkovou délku signálu, který m� že p�ekro� it délku t�í rámc� . Tímto je zabezpe� eno, že nedojde 

ke ztrát�  informace. P� t rámc�  je slou� eno do jednoho velkého pole o celkovém po� tu 40960 

I/Q vzork�  a p�edáno k dalšímu zpracování. 

3.2 Filtrace 

Pokud došlo k úsp� šné detekci signálu a tento signál je k dispozici ve form�  I/Q vzork�

uložených v prom� nné buf, tak je pot�eba zbavit signál nežádoucích harmonických složek. Toho



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

�����
�

lze dosáhnout aplikací vhodn�  navrženého filtru. Vzhledem k tomu, že signál je na

mezifrekven� ním kmito� tu 21300 Hz a má ší�ku pásma 25000 Hz, tak lze navrhnout vhodnou 

pásmovou propust. Pásmová propust byla navržena pro jmenovitý kmito� et 21300 Hz a 

toleran� ní pole od 8500 Hz do 33500 Hz s �ádem 100.  

V programu MATLAB lze digitální filtr realizovat pomocí n� kolika funkcí. B� hem 

experiment�  bylo zjišt� no, že n� které funkce nejsou pro filtraci tohoto signálu vhodné, jelikož 

zavád� jí nelineární zm� nu fáze a mají velkou setrva� nost. Jako ideální se ukázalo použití filtru 

navrženého pomocí nástroje ���������� . Filtrace je provedena pomocí funkce ������� . 

Tato funkce zajistí lineární závislost zm� ny fáze na frekvenci a konstantní zpožd� ní v 

propustném pásmu.  

Charakter zachyceného signálu je zobrazen na obr. 3, kde � ervený pr� b� h p�edstavuje signál 

p�ed filtrací a modrý signál po aplikaci uvedeného filtru. Po provedení rychlé Fourierovy 

transformace je z�ejmé, že požadovaný signál má ší�ku pásma 25 kHz a hodnota 

mezifrekven� ního kmito� tu se pohybuje okolo 20 kHz. Taktéž lze vypozorovat, že krom�

užite� ného signálu je zde p�ítomen i šum. 

Obr. 3: Signál p� ed a po filtraci 

3.3 Symbolová synchronizace 

Po získání „vy� išt� ného“ signálu je p�ed demodulací nutné provést symbolovou synchronizaci. 

Symbolová synchronizace je �ešena pomocí mezispektrálního symbolového synchronizátoru, 
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jehož funkce byla popsána v [1]. Konkrétní principiální schéma � innosti je znázorn� no na 

obr. 4. 

 Jak pro I tak i pro Q � ást signálu je provedeno zpožd� ní o interval dvanácti vzork� , který 

odpovídá fázovému posunu o úhel � /4. Tyto zpožd� né signály jsou následn�  vynásobeny 

signály nezpožd� nými a navzájem se� teny. Výsledkem je signál, na jehož pravém kraji 

frekven� ního spektra se vyskytuje harmonická složka o kmito� tu p�esn�  odpovídajícímu 

Obr. 4: Principiální schéma synchroniza� ní smy� ky 

Obr. 5: Frekven� ní spektrum synchroniza� ního signálu p� ed filtrací 
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symbolové rychlosti, (viz obr. 5). Tuto harmonickou složku je pot�eba odd� lit a to pomocí 

úzkopásmového filtru. Filtr je op� t typu pásmová propust s toleran� ním pásmem od 10450 Hz 

do 10550 Hz a �ádem 100. Výsledkem filtrace je harmonický signál o frekvenci p�esn�

odpovídající symbolové rychlosti, jehož pr� chody nulou ur� ují hranice symbol� . Na Obr. 6 je 

znázorn� no frekven� ní spektrum synchroniza� ního signálu po filtraci. Obr. 8 ukazuje � asové 

pr� b� hy autokorela� ního a synchroniza� ního signálu. 

Zpožd� ní signálu je realizováno pomocí masky, která je cyklicky provedena tolikrát, kolik je 

po� et vzork�  v signálu mínus 12 vzork� . Po filtraci signálu je pot�eba detekovat jeho pr� chody 

nulou. Detekce je �ešena pomocí funkcí ����  a ���� . Nejd�íve jsou amplitudy signálu 

nahrazeny znamínky „+“ nebo „-“ a následn�  jsou � asové okamžiky, kdy dochází ke zm� n�

znaménka z „+“ na „-“, uloženy do prom� nné zer_vec. 

Obr. 6: Frekven� ní spektrum synchroniza� ního signálu po filtraci 

3.4 Demodulace 

Ú� elem demodulátoru je p�evést jednotlivé symboly, které jsou reprezentovány zm� nou fáze 

nosného signálu, do binární podoby a provést �ízenou decimaci na základ�  synchroniza� ního 

signálu. Vstupní signál je reprezentován I/Q vzorky a výstup 3bitovým datovým tokem. 
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Princip demodulátoru ve spojení se synchronizátorem je znázorn� n na obr. 7. Nejd�íve dochází 

ke zpožd� ní I v� tve o 24 vzork�  (� /4). Následn�  je tímto zpožd� ným signálem vynásobena jak 

nezpožd� ná I v� tev, tak nezpožd� ná Q v� tev. Dále jsou ob�  v� tve nezávisle integrovány po 

dobu, která je ur� ena okamžiky pr� chodu synchroniza� ního signálu z kladné � ásti do záporné, 

tj. zm� na znaménka z „+“ na „–“. Po integraci se z rozdílu absolutních hodnot integrovaného I 

a Q signálu vytvo�í t�etí v� tev. Na tyto t� i signály je aplikována rozhodovací logika, která zajistí 

úpravu signál�  na obdélníkový pr� b� h. Každý z t� chto t�í signál�  reprezentuje jeden bit. Tento 

t�íbitový signál je poté p�eveden dle nato� ení a druhu konstela� ního diagramu D8PSK [1] a je 

p�edán k dalšímu zpracování. 

Na obr. 8 je znázorn� n pr� b� h synchroniza� ního signálu (modrá), který svými pr� chody nulou 

ur� uje hranice symbol�  (� erné te� ky). Dále je zde znázorn� n autokorela� ní signál. 

Autokorela� ní signál je tvo�en násobením nezpožd� ného signálu zpožd� ným signálem. Pokud 

nedojde ke zm� n�  fáze, tak je výsledkem signál stejnosm� rn�  posunutý do kladné oblasti. 

Pokud dojde ke zm� n�  fáze, je signál symetrický kolem nuly, nebo stejnosm� rn�  posunutý do 

záporné oblasti. Tohoto jevu využívá rozhodovací logika, která musí mít vhodným zp� sobem 

nastavené prahové hodnoty. Tento druh demodulátoru není vhodný pro demodulaci D8PSK 

signálu, jehož n� které body konstela� ního diagramu leží p�ímo na svislé, nebo vodorovné ose. 

Pokud by hodnota autokorela� ního signálu byla blízká nule, tak by rozhodovací logika mohla 

Obr. 7: Principiální schéma autokorela� ního demodulátoru 
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za� ít oscilovat a vnášet do signálu nejasnosti. Jelikož konstela� ní diagram VDL2 D8PSK 

modulace je nato� ený tak, že jeho n� které stavy jsou umíst� ny na hlavních osách, bylo nutné 

p�ijímací �et� zec vhodn�  p�izp� sobit. P�izp� sobení bylo vy�ešeno prostou zm� nou

mezifrekven� ního kmito� tu o takový kmito� et, který s konstela� ním diagramem oto� í o 22,5 °. 

Pro symbolovou rychlost 10500 Hz odpovídá úhel nato� ení o 22,5 ° hodnot�  300 Hz. 

Obr. 8: Autokorela� ní a synchroniza� ní signál 

Autokorela� ní smy� ka je v programu vytvo�ená pomocí masky, která se provede tolikrát, kolik 

element�  má signál mínus 24 cykl� . P�i každém cyklu je zpožd� nou složkou I v� tve vynásobena 

nezpožd� ná složka Q a I v� tve. Výsledkem je autokorela� ní signál uložený v prom� nné w. 

Tento signál je na základ� � asových interval�  generovaných synchroniza� ní smy� kou 

integrován. Výsledek integrace je vyd� len po� tem vzork�  mezi intervaly.  

Na Obr. 9a je vyobrazen konstela� ní diagram dat p�ed demodulací. Zde je vid� t, že data nemají 

zdánliv�  žádný �ád a nelze jednozna� n�  potvrdit p�ítomnost VDL2 dat. Naproti tomu je na Obr. 

9b vyobrazen konstela� ní diagram dat po demodulaci, kde je jasn�  vid� t konstela� ní schéma 

D8PSK modulace. 
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Je nutné mít na pam� ti, že výsledná bitová reprezentace jednotlivých symbol�  (zm� n fáze) je 

závislá na nato� ení konstela� ního diagramu. K tomu m� že dojít nap�. z d� vodu kmito� tové 

nestability p�ijíma� e. Proto je nutné v budoucnosti zavést zp� tnou vazbu, ru� ní � i automatickou, 

pomocí které bude realizováno p�esné nato� ení konstela� ního diagramu. 

a) b) 

Obr. 9: Konstela� ní diagram signálu: a) p� ed demodulací, b) po demodulaci  

3.5 Bitová synchronizace 

Po demodulaci signálu je nutné provést bitvou synchronizaci (ur� it za� átek zprávy), jinak by 

další zpracování dat nemohlo úsp� šn�  prob� hnout. Za� átek zprávy je hledán pomocí unikátního 

synchroniza� ního slova o délce 48bit� . Princip synchronizace je založen na algoritmu korelace, 

kdy jsou správn�  decimovaná data porovnávána s referen� ním bitovým sledem. Na základ�

hodnoty výsledku operace porovnání lze pak zjiš� ovat p�ítomnost žádané bitové sekvence.  

Princip korelace byl popsán v [1]. V aplikaci je výstupní bitový tok cyklicky porovnáván s 

referen� ním 48bitovým registrem. S každým cyklem programu dojde k posunutí datového 

posuvného registru o jeden symbol doleva. Poté je provedena bitová operace XNOR mezi 

t� mito dv� ma registry a vypo� ten sou� et jednotlivých výsledk�  XNOR operací. Následn�  je 

výsledek porovnáván s konstantou, která je nastavená na úrove�  jednozna� n�  vypovídající o 

p�ítomnosti signálu. Pokud je výsledek korelace v� tší než nastavená konstanta, dochází k 

p�edání informace o pozici synchroniza� ního bitového sledu v signálu dále a k p�edání signálu 

k dalšímu zpracování. Pokud není konstanta v� tší než korela� ní suma, tak dojde k smazání 

aktuálního rámce a celý proces p�íjmu se opakuje. 
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4 Záv� r 

Tento � lánek je v� nován návrhu a realizaci vybraných � ástí p� ijímacího �et� zce 

experimentálního laboratorního p�ijíma� e ur� eného pro zpracování zpráv VLD2. Vzhledem 

k charakteru fyzické vrstvy datového spoje VDL2 byl použit softwarov�  definovaný p�ijíma�

RTL-SDR, který svými vlastnostmi pokrývá požadavky na daný p�ijíma� . Softwarová � ást 

zpracování dat byla realizována v programu MATLAB. Detailn�  byla popsána realizace blok�

zajiš� ujících detekci p�ítomnosti VDL2 zprávy v p�ijímaném signálu, kmito� tovou filtraci, 

demodulaci a symbolovou a bitovou synchronizaci. 
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Resumé: 

Predložený � lánok popisuje problematiku merania fázových pomerov na anténnom systéme. 

Naj� astejšie sa zis�uje vyžarovacia charakteristika antény v podobe merania magnitúdy po�a

v mieste príjmu. Doplnenie merania o informáciu o fáze signálu v mieste prijatia, dokážeme 

presnejšie charakterizova�  danú anténu a vplyv okolia na danú anténu. � lánok je rozdelený na 

dve hlavné � asti. Prvá opisuje všeobecné princípy merania fáze na anténnych systémoch. Druhá 

� as�  je venovaná praktickej realizácii meracieho pracoviska a meraniam vplyvu tvaru umelej 

zeme na fázu vyžarovaného signálu. V tejto � asti je popísaný návrh smerovej odbo� nice ako aj 

zostrojenie fázového komparátora. Na záver sú predložené simulácie vyžarovacích diagramov 

meraných antén doplnené o namerané údaje.  

The present article describes the problem of measuring phase relations on the antenna system. 
Most common method of measuring radiation field of antena is measuring the gain on a 
reciever . For more accurately characterize a given antenna and environmental influences on 
a given antenna, we can provide additionaly measurement for information about the phase of 
the signal at the reciever. This article is divided into two main parts. The first describes the 
general principles of phase measurements on antenna systems. The second part is devoted to 
the practical implementation of the workplace and measure the impact of the shape of artificial 
ground on phase of emitted signal. This section describes the proposal directional coupler and 
construction of a phase comparator. Finally, there are presented simulations of radiation of 
measured antennas and calculated diagrams from measured data. 
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Úvod

V rádiovej oblasti je práca s fázou ve� mi rozšírená. Využíva sa najmä pri tvorbe signálu 

pomocou fázového závesu, prípadne v rade modulácií alebo VF zmiešava� e. Mnoho systémov, 

v ktorých sa požaduje informácia o fáze, využívajú zmiešava� e na porovnanie alebo odmeranie 

fáze. Rozdiel fázy dvoch signálov využíva aj letecký naviga� ný systém VOR, DVOR. V 

minulosti sa meranie fázy používalo v naviga� ných systémoch Decca alebo Omega. V rádiovej 

oblasti sa zmena fáze využíva vo vä� šine digitálnych modulácií, � i už jednostavová alebo 

viacstavová zmena (QPSK,APSK,PSK at� .). Na ur� ovanie fázy medzi dvoma signálmi sa dá 

použi�  viacero metód. V prípade elektronických obvodov je najjednoduchšie použi�  priame 

ur� enie fázového posunu pomocou osciloskopu. Na meranie fázových pomerov vo 

vysokofrekven� ných obvodoch a anténach sa používajú vektorové analyzéry – VNA – Vector 

network analyser. Tie dokážu ur� i�  nielen amplitúdu signálu, ale aj fázové pomery na obvode 

v celom frekven� nom rozsahu v jednom � ase. 

1 Teória merania fáze anténneho systému 

Pre kompletný popis vyžarovacieho diagramu antény je nutné pozna�  magnitúdu 

elektromagnetickej vlny, � i už prijímanej alebo vysielanej a jej fázu. Predpokladajme, že anténa 

vysiela na frekvencii f a pole postupuje v smere +y. V ur� itom mieste je pole vyjadrené ako  

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

Kde A je magnitúda „x“ zložky E po� a, B je magnitúda „z“ zložky E po� a, D je fáza „x“ zložky, 

F je fáza „z“ zložky po� a. Elektrická zložka po� a E je vo vzdialenom poli žiarenia ortogonálna 

na smer šírenia. Ak D = F, zložky sú vo fáze a polarizácia je lineárna. Ak je medzi D a F posun 

� /2 [rad] a amplitúdy sú totožné, pole má kruhovú polarizáciu. Meranie fázových pomerov 

vyžaduje zdroj referen� ného signálu a meraného signálu. Tieto zdroje musia by�  sfázované, 

resp. v ideálnom prípade koherentné. Najjednoduchší prípad merania fázových parametrov 

vlny je na obr.1. Testovaná anténa je použitá ako vysielacia a iná anténa je prijímacia. Do 

obvodu vyhodnotenia fáze vstupuje prijatý signál z antény a referen� ný signál z generátora. 

Obvod vyhodnotí fázový rozdiel oboch signálov t.j. relatívnu fázu.  
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Obr. 1:Princíp merania fázových pomerov na anténach �

Meracia anténa musí ma�  vhodnú polarizáciu, aby mohla zachyti�  jednu zo zložiek prijímaného 

po� a. Na získanie druhej zložky po� a je potrebné anténu oto� i� , alebo použi�  inú anténu s danou 

polarizáciou. Ak nie je možné použi�  vyhodnocovací obvod z dôvodu ve� kých vzdialeností 

medzi anténami, využije sa na vysielanie referen� ná anténa so známou fázovou charakteristikou 

a porovná sa s prijatým signálom (meraná anténa je prijímacia). 

1  Meracie pracovisko 

 Pre reálne meranie fázových pomerov na anténach bol vytvorený systém s využitím útlmovej 

komory. Schéma zapojenia pracoviska je na obr.3. Ako generátor bol použitý prístroj R&S 

SMA 100. Výkonový výstup generátora bol pripojený na meranú anténu, pri� om zo signálu sa 

odoberala vzorka pomocou smerovej odbo� nice. Vzorka slúžila ako referen� ný signál pre 

fázový komparátor. Vysielacia anténa bola umiestnená na rota� nej platforme, ktorú bolo možné 

otá� a�  v rozsahu 0-360° s krokom 1°. Vo vzdialenosti �  bola umiestnená prijímacia anténa. 

�

Obr. 3: Meracie pracovisko na vyhodnotenie fázových pomerov �
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Výstup z nej bol privedený na druhý vstup fázového komparátora. Výkonové pomery boli 

nastavené tak, aby na vstupoch komparátora boli úrovne oboch signálov -30dB. Výstupné 

napätie z komparátora (zodpovedajúce fázovým pomerom a amplitúde) sa meralo pomocou 

dosky STM32 NUCLEO a vzorky boli odosielané do PC.  

1.1 Realizácia smerovej odbo� nice 

Pre ú� el získania fázovej informácie so signálu napájajúcu vysielaciu anténu bola realizovaná 

smerová odbo� nica na báze mikropáskových vedení. Pri návrhu sme vychádzali zo stanovenej 

frekvencie 2,4GHz a s dostupného materiálu, obojstranného plošného spoja s hrúbkou 1,5mm.�

Na návrh bol použitý výpo� tový program vo� ne dostupný na internete [6]. Pri návrhu sa 

po� ítalo s impedanciou 50� . Pre vyhodnotenie a spracovanie signálu bolo potrebné dosiahnu�

úrove�  signálu okolo -30dBm. To sa dosiahlo návrhom odbo� nice s útlmom -30dB. Pre lepší 

prístup a manipuláciu s konektormi, boli konektory umiestnené pod 45°uhlom. Konektory sú 

typu SMA a v návrhu sú ozna� ené PORT1 až PORT4. 

�

Obr. 4: realizovaná smerová odbo� nica�

Realizovaná odbo� nica bola meraná pomocou Rohde & Schwarz ESPI7 v móde spektrálneho 

analyzátora. Výkon generátora bol nastavený na 0dBm.�Po� as merania sa používali redukcie z 

N na SMA a koaxiálne vedenia typu RG174 d	žky 1m a 2m.Nameraný prenos na sa pohybuje 

v oblasi -32dB kde už je pripo� ítaný aj útlm vedenia, cez ktorý bola odbo� nica pripojená.  

1.2 Realizácia fázového komparátora 

Pre meranie fázových pomerov bol použitý integrovaný obvod AD8302. Výstupná úrove�

AD8302 je 30mV/dB a 10mV/°. Elektrická schéma vychádza z odporú� aného zapojenia v 

katalógovom liste. Merací obvod bol napájaný z 9V alkalickej batérie, � ím sa eliminoval šum 

z napájacieho zdroja. Realizovaná schéma zapojenia obvodu je na nasledujúcom obrázku. 
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Obr. 5: schéma zapojenia AD8302 a doska plošných spojov �

Pre realizáciu bola požitá dvojvrstvová doska z materiálu FR4. Ako vstupné porty sú použité 

dva SMA konektory. Pre urýchlenie procesu merania bol obvod prepojený s analógovým 

vstupom vývojovej dosky STM NUCLEO F446RE. Obsahuje 8 analógových vstupov na 

12bitový A/D prevodník s referenciou 3,3V � o poskytuje dostato� ný presnos�  merania, nako� ko

výstupné napätie obvodu AD8302 sa pohybuje v rozsahu 0mV až 1800mV. Po korekcii chyby 

AD prevodníka bola nepresnos�  merania ± 2,2mV, � o je pri kroku 10mV/° vyhovujúce. 

2 Namerané dáta 

Prebiehali 4 sady meraní. Boli použité rovnaké antény, typu monopól ladené na 2,4GHz. Pre 

overenie vplyvu umelej zeme na fázu vyžiareného signálu, mala každá anténa iný tvar umelej 

zeme. Základná anténa mala umelú zem kruhového tvaru s priemerom 250mm. Pre � alšiu 

anténu sa zvolila elipsa s d	žkou a=250mm a b=62,5. Antény sa postupne umiest� ovali na 

rota� nú plošinu, ktorá rotovala v rozsahu 0° až 360° po kroku 15° a 5°. Po každom kroku sa 

odobrala vzorka fázy a amplitúdy z komparátora a zaznamenala. Merací aparát bol umiestnený 

v útlmovej komore Frankonia. Ako prijímacia anténa bola použitá referen� ná lieviková anténa 

ETS-Lindgren Model 3115, pracujúca v rozsahu 750MHz-1 8GHz. Ako prvé bola overená 

fázová a magnitúdová charakteristika fázového komparátora. 



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

�

��	��
�

�

Obr. 6: a)fázová b)magnitúdová charakteristika fázového komparátora �

Následne po overení charakteristík komparátora prebiehalo samotné meranie antén. Na grafoch 

merania je � iarkovane zobrazená poloha antény s daným tvarom umelej zeme vo� i stredu 

súradnej sústavy.  

�

����������������� �

Obr. 7:kruhová zem d=250mm a)simulácia; namerané údaje:  b) normovaná 

magnitúda c) nameraná fázy; d) prepo� ítané fázové zmeny�


� � �� �

b) 

c) 

a) 

d) 
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Obr. 8: eliptická zem - rozmery a=250mm, b=187,5mm a)simulácia; namerané údaje: 

b) normovaná magnitúda c) nameraná fázy; d) prepo� ítané fázové zmeny�

2 Záver 

Pomocou realizovaného meracieho aparátu pre meranie fázových pomerov dvoch 

vysokofrekven� ného signálu v oblasti 2.4GHz, boli namerané amplitúdové a fázové pomery 

pre rôzne ve� kosti elipsoidných umelých zemí anténnych systémov. Meraním bolo potvrdené 

že fázový pomer sa líši v závislosti na uhle rotácie, ako aj od tvaru umelej zeme anténneho 

systému.  

Po� as získavania výsledkov bolo neodlú� ite� ným obmedzením presné osadenie 

anténnych systémov do stredu rotácie, tento fakt môžeme nazva�  excentricitou uloženia a 

spôsobuje posun stredového bodu nameraných charakteristík.  Poloha anténneho systému je 

v jednotlivých charakteristikách na� rtnuté � iarkovanou � iarou.   

Pri prvom modely anténneho systému s kruhovou umelo zemou sa o� akával konštantný 

fázový pomer, ktorý má kruhovú charakteristiku, avšak pri našom meraní sa objavuje 

deformácia kruhu v oblasti 0° nato� enie, � o spôsobila zmena polohy koaxiálneho vedenia 

a) b) 

c) d) 
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v meranom priestore. Pre budúce merania je potrebné vylú� i� , obmedzi�  vplyv polohy 

koaxiálneho vedenia v priestore po� as rotácie anténneho systému.   

Výsledky potvrdzujú, že fázový pomer v bode príjmu je � ahko ovplyvnite� ný, � o dáva 

predpoklad na prípadnú vedomú modifikáciu anténneho systému pre ú� el tvarovania 

požadovanej výslednej charakteristiky.  
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Resumé: 

� lánok sa zaoberá metódou odhadu šumu v každom kanáli vektorového magnetometra, ktorý 

predstavuje viackanálový senzorický systém s neviazanými vektorovými senzormi. V prípade 

viackanálových systémov je nutné venova�  pozornos�  aj prostrediu, v ktorom chceme získa�

odhad šumových parametrov. V � lánku sa zaoberáme použitím štatistických metód 

pre rozsiahle dátové sety, aby sme mohli oddeli�  šum prostredia od vlastného šumu meracieho 

kanálu a teda charakterizova�  jeho šumové vlastnosti v podmienkach bežného laboratória. V 

experimentoch sme použili štvorkanálový magnetometer série VEMA so simultánnym 

vzorkovaním s frekvenciou 1 kHz. Na základe výsledkov experimentov boli odhadnuté vlastné 

šumy kanálov magnetometra. 

The article deals with the method for noise estimation in each channel of vector magnetometer 

that represents multichannel sensor system with unbound vector sensors. In the case of 

multichannel systems it is necessary to pay attention also to the environment in which we want 

to obtain the noiseparameters estimations. In the article we are dealing with the use of statistic 

methods for large data sets in order to separate the noise of the environment from the inherent 

noise of the measurement channel and so to characterize its noise parameters in the conditions 

of ordinary laboratory. In the experiments we have used four-channel magnetometer of VEMA 

series with simultaneous sampling at 1 kHz. Based on the results the inherent noises of the 

magnetometer channels have been estimated. 
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1 Úvod 

 Ke� že na Katedre leteckej technickej prípravy Leteckej fakulty Technickej univerzity 

v Košiciach už dlhodobo prebieha výskum a vývoj magnetometrov pre vedecké a priemyselné 

použitie, správny odhad ich šumov je jednou z k� ú� ových úloh. Pri realizácii meraní s týmto 

ú� elom je však nutné bra�  do úvahy okolitý magnetický šum, ktorý je z dlhodobého h� adiska 

� asto nestacionárny a priestorovo heterogénny. � astokrát pri vývoji nie je k dispozícii 

magneticky tienená komora, v ktorej by bolo možné šumové merania realizova�  a ani použitie 

tienenej komory neznamená úplné potla� enie rušivých vplyvov. Tiež deterministické rušenie 

od viacerých (najmenej 3) zdrojov sa môže prejavi�  ako normálne rozdelenie, preto sú potrebné 

dlhodobejšie merania a šumové parametre musia by�  odhadnuté na základe rozsiahlych 

dátových súborov s pomocou štatistického spracovania zaznamenaných dát.  

2 Teória 

 Predpokladáme, že výstupný signál senzora je lineárnou superpozíciou okolitého 

vstupného signálu, ktorý je sú� tom deterministických a stochastických zložiek, a vlastného 

šumu senzora (resp. meracieho kanálu). Variancia výstupného signálu potom je: 
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)var( (1)

Vz� ah (1) reprezentuje celkový výkon signálu. Kovariancia dvoch výstupných signálov: 
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je výkonom iba ambientného signálu, kdeže uvažujeme, že vlastné šumy dvoch rozdielnych 

senzorových kanálov sú nekorelované [1]. Potom kovarian� ná matica štyroch kanálov 

použitého magnetometra série VEMA je definovaná ako: 

��
�
�
�

�

�

��
�
�
�

�

�

)var(),cov(),cov(),cov(

),cov()var(),cov(),cov(

),cov(),cov()var(),cov(

),cov(),cov(),cov()var(

4342414

4332313

4232212

4131211

xxxxxxx

xxxxxxx

xxxxxxx

xxxxxxx

(3)

kde x1, x2, x3 a x4 sú príslušné výstupné signály štyroch meracích kanálov magnetometra 

so senzormi umiestnenými rovnobežne v malej vzdialenosti od seba, nie však tak malej, aby 
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spôsobila vzájomné ovplyvnenie snímacích elementov. Táto matica celkových výkonov 

obsahuje na diagonále hodnoty výkonov, v ktorých je zahrnutý aj vlastný šum každého kanálu 

a hodnoty mimo diagonály predstavujú spolo� né výkony medzi príslušnými kanálmi.  

Ak by bolo vstupnou veli� inou homogénne a stacionárne magnetické pole, hodnoty 

mimo diagonály by boli rovnaké. Štandardnú odchýlku vlastného šumu i-teho kanálu by potom 

bolo možné vypo� íta�  ako: 

),cov()var( jiii xxx -=s (4)

Žia� , uvedené predpoklady nie sú � asto v bežných laboratórnych podmienkach splnené. 

Spektrálna analýza jasne poukazuje na to, že dominantným komponentom heterogenity 

a nestacionarity po� a v oblasti nízkych frekvencií sú rušenia, ktoré sa vyskytujú najmä 

(a takmer všade) na priemyselnej frekvencii 50 Hz, v niektorých prípadoch aj na vyšších 

harmonických. S pomocou autokorelácie a vzájomnej korelácie vieme ur� i�  výkony týchto 

deterministických rušení. Ak tieto výkony odpo� ítame od príslušnej hodnoty matice celkových 

výkonov, potla� íme interferencie. V takto vzniknutej šumovej matici sa nachádzajú iba výkony, 

ktoré majú náhodný charakter. Stále je však potrebné zabezpe� i� , aby bolo pole po� as merania 

stacionárne. Preto je nutné zvoli�  vhodné štatistické kritériá a z celkového záznamu merania 

vybra�  najvhodnejšie � asové intervaly pre � alšie spracovanie. 

3 Merania a výsledky 

 Pre realizáciu meraní bol zvolený 4-kanálový vektorový magnetometer série VEMA 

vyvinutý na pracovisku autorov, ktorý predstavuje viackanálový senzorický systém so 

simultánnym vzorkovaním [2][3]. Bloková schéma magnetometra je pre ilustráciu znázornená 

na obrázku 1. Pri meraniach bol použitý magnetometer v spojení s relaxa� nými senzormi - 

koncentrické cievky s oddeleným budiacim a snímacím vinutím a jadrom z amorfných 

magnetických pásiek.  

 Kanály magnetometra boli pre dosiahnutie presnejších výsledkov kalibrované pomocou 

algoritmov využívajúcich neurónové siete [4]. Frekven� ný rozsah magnetometra je DC až 250 

Hz (-3dB), vzorkovacia frekvencia je 1000 Hz a merací rozsah s danými senzormi je ±70 � T. 

 Na základe úvah z teórie bolo nutné ako prvé vyhodnoti�  stacionaritu ambientného (teda 

meraného) magnetického po� a. 24-hodinový záznam vývoja magnetického po� a sa nachádza 

na obrázku 2. Ide o záznam realizovaný po� as víkendu, kedy v priestoroch merania nedôjde 

k náhodným ve� kým poruchám v dôsledku � innosti � loveka. 
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Obr. 1: Bloková schéma použitého magnetometra

  

 Napriek tomu je možné vidie�  jasné rozdiely v úrovniach priebehu, dokonca je možné 

pozorova�  istú periodicitu vo výkyvoch po� a. Tieto výkyvy sú okrem iného spôsobené aktivitou 

v sieti trojfázového elektrického rozvodu – zmena zá� aží medzi fázami, induktívne zá� aže a 

pod. Už na základe tohto priebehu je možné odhadova� , že vhodnými intervalmi pre meranie 

budú tie, kde je variancia a teda aj štandardná odchýlka najmenšia. Avšak aj medzi súbormi 

s vyššími hodnotami štandardnej odchýlky je možné nájs�  vhodné merané intervaly s dobrou 

stacionaritou. Všetky namerané dáta boli spracované ú� elovým programom vytvoreným 

v jazyku C, ktorý mal implementované štatistické testy a rozhodovacie pravidlá, aby bolo 

možné vyhnú�  sa spracovaniu dátových súborov s nestacionárnymi signálmi. Tieto 

rozhodovacie mechanizmy využívajú rozdiely vzájomných korelácií symetricky okolo 

diagonály matice a tiež vzájomné rozdiely elementov mimo diagonály, ktoré poskytujú 

informáciu o � asovej stacionarite a priestorovej nehomogenite meraného po� a.  

Pre ú� ely meraní a minimalizáciu chýb bol vytvorený prípravok z tvrdého dubového 

dreva, do ktorého boli pomocou CNC stroja nav�tané otvory pre zasunutie senzorov 

magnetometra. Senzory boli umiestnené paralelne v rovnakom smere vo vrcholoch štvorca so 

stranou 100 mm. 

 Pred uskuto� nením záznamu meraných dát bolo nutné nájs�  miesto v laboratóriu, kde je 

DC magnetické pole homogénne v rámci tolerovate� ných limitov, aby bolo možné 

vyhodnocova�  parametre senzorov v blízkych pracovných bodoch ich prevodových 

charakteristík. 
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Obr. 2: 24-hodinový vývoj štandardnej odchýlky magnetického po� a v mieste merania

 Na obrázkoch 3 až 6 sú zobrazené príklady meraných signálov s výraznou 

interferenciou v mieste merania s odstránenou strednou hodnotou pre lepšiu ilustráciu. 

Z obrázkov je možné potvrdi� , že dominantnými interferenciami sú priemyselná frekvencia 50 

Hz a jej harmonické. 

Obr. 3: � asový vývoj príkladu zaznamenaného signálu 

Obr. 4: Frekven� né spektrum príkladu zaznamenaného signálu 

Záznam dát bol realizovaný v 5-sekundových intervaloch s d�žkou záznamu 2 s, � o 

znamenalo 2000 vzoriek v každom súbore. 
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Obr. 5: Autokorelácia príkladu zaznamenaného signálu 

Obr. 6: Frekven� né výkonové spektrum príkladu zaznamenaného signálu

Po 24 hodinovom zázname bolo nutné realizova�  tieto kroky: 

• výpo� et kovarian� nej matice – teda matice celkových výkonov, 

• výpo� et matice deterministických výkonov s využitím korelácií – 1 s záznamu s � íslom 

kanálu rovným prvému indexu bola korelovaná s 2 s kanálu s � íslom rovným druhému 

indexu prvku matice, následne pomocou diskrétnej Fourierovej transformácie boli 

vypo� ítané výkony priemyselného rušenia, 

• výpo� et šumovej matice ako rozdielu matice celkových výkonov a matice 

deterministických výkonov, 

• aplikácia pravidiel stacionarity a homogenity, na základe ktorých bolo možné zahrnú�

alebo vylú� i�  súbor pre � alšie štatistické spracovanie – t.j. vyhodnotenie rozdielu medzi 

� lenmi symetricky okolo diagonály a vyhodnotenie rozdielov medzi � lenmi mimo 

diagonály. 

Získané matice boli spriemerované, � ím vznikla priemerná matica celkových výkonov: 

��
�
�
�

�

�

��
�
�
�

�

�

109.25291.87892.12991.449

91.878102.38492.65191.958

91.12992.651102.81492.092

91.44991.95892.092101.124
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priemerná matica deterministických výkonov: 

��
�
�
�

�

�

��
�
�
�

�

�

86.06386.34386.50585.662

86.36186.90887.01286.186

86.49787.00687.23286.336

85.71586.23286.40485.650

priemerná šumová matica: 

��
�
�
�

�

�

��
�
�
�

�

�

23.1895.5355.6235.785

5.51915.4765.6395.773

5.6325.64515.5835.756

5.7345.7265.69015.473

kde na diagonále sú odhady šumov štyroch kanálov magnetometra x1, x2, x3 a x4. Hodnoty mimo 

diagonály reprezentujú náhodné interferencie a rozdielne hodnoty poukazujú na heterogenitu 

meraného po� a. Ako je možné vidie�  z hodnôt priemernej šumovej matice, homogenita 

a stacionarita boli v prípustných limitoch. 

 Uvedená metodika bola testovaná na nieko� kých rôznych miestach a získané výsledky, 

ktoré boli takmer rovnaké, poukazujú na to, že štvrtý kanál magnetometra má z poh� adu šumov 

najhoršie parametre – ide o kombináciu šumu snímacieho elementu a elektroniky. V kone� nom 

kroku, po od� ítaní minimálnej hodnoty mimo diagonály od hodnôt na diagonále matice získame 

odhad šumu meracích kanálov magnetometra – tabu� ka 1, musíme však prida�  kvantiza� ný 

šum, v našom prípade 0,182 nT2. 

� . kanálu 1 2 3 4 

Výkon šumu [nT2] 10.138 10.247 10.141 17.853 

�  [nT] 3.184 3.201 3.185 4.225 

Tab. 1: Odhady šumov meracích kanálov

  

 Na základe predošlých meraní frekven� ných charakteristík magnetometra, ur� enej šírky 

pásma a s použitím rovnice: 

250

2
i

iPSD
s

= (5)

je možné vypo� íta�  odhady pre výkonovú spektrálnu hustotu (PSD) a lineárnu spektrálnu 

hustotu (LSD) šumu v pásme 1 – 250 Hz.  
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� . kanálu 1 2 3 4 

PSD [nT2/Hz] 0.0405 0.0410 0.0406 0.0714 

LSD [nT/Hz1/2] 0.201 0.203 0.201 0.267 

Tab. 2: Odhady spektrálnych hustôt šumov meracích kanálov

4 Záver 

Metódu použitú pre odhad šumu viackanálového senzorického systému prezentovanú 

v � lánku je možné použi�  v bežných laboratórnych podmienkach bez tieniacej komory. Napriek 

tomu, že existujú ur� ité pravidlá, ktoré je nutné pri meraniach dodrža� , je metóda pomerne 

jednoduchá a jej základom je štatistické spracovanie dát a spektrálna analýza. Túto metódu je 

možné použi�  aj pre iné typy senzorov. Matice získané touto metódou obsahujú informácie 

nielen o šume jednotlivých kanálov senzorického systému, ale aj o ambientnom magnetickom 

poli. 
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Resumé: 

The redundancy and protection concepts balanced with component selection for radiative 

environment should be taken into the consideration during the aircraft equipment design 

containing microprocessors, combinational logic and memory elements constructed 

from the same basic devices – NMOS and PMOS transistors.  

This paper mainly investigates the soft error rate (SER) caused by atmospheric neutrons 

with energies greater than 1 mega-electron-volt (MeV) in terms of Analog Motor Control unit 

developed and produced by MESIT aerospace, s.r.o. This form of radiation, the result of cosmic 

rays colliding with particles in the atmosphere, is known to be a significant source of soft errors 

in memory elements. Paper summarizes possible techniques for estimating the SER in memory 

elements to assess soft errors in combinational logic. These techniques can be also directly 

used for computing the SER in memory elements. 

1 Introduction 

Tolerance against cosmic radiation can be characterized by the total dose tolerance and single 

event upset (SEU) sensitivity, which is not necessarily related. Total dose tolerance may 

be improved by reducing operation time under bias and by external shielding. SEU rate 

estimation appears to be extremely important. Solar flares introduce a hazard for aircraft 

equipment constructions which are susceptible for SEU. During a large flare, SEU rate may be 

as much as 10 000 times higher than on average. High enough SEU rate produces multiple 

errors to memories, thus reducing efficiency of hardware error correcting schemes. 

If the microprocessor is sensitive to SEU, error recovery overhead may become excessive 
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during high SEU rates. Protection methods in form of redundancy, error detection and recovery 

or other schemes should be planned simultaneously with parts selection. 

Article is based on the created analysis “Neutron Flux Susceptibility Declaration, 

MSP-UT-206465801” proving the declaration that Analog Motor Control unit (AMC-1) 

developed and produced by MESIT aerospace, s.r.o. is tolerant to neutron flux 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 designed as centrifugal pump driven by 

the brushless direct-current motor made in explosion-proof design. The fuel enters trough the 

inlet port in the pump housing. The fuel is pushed by the impeller out of the pump through the 

outlet fitting. In the outlet fitting is mounted non-return valve with bypass nozzle. The system 

consists of the driving brushless electromotor of wet design and the connected centrifugal 

pump. The electromotor is fitted by Analogue Motor Control system (AMC-1). AMC-1 

controls start of the motor, revolutions per minute, maximal power input and protects against 

overheating. The functions of the AMC-1 are realised only through hardware blocks, no 

software is used.  

The AMC-1 unit controls revolutions of BLDC engine based on the signals from the Hall probes 

which are detected by magnets located in the rotor. Logical function for switching motor phases 

will be created from their sequence so it spins in a right way. The motor rotations speed is 

regulated by PI regulator which compares reference voltage level with signal level from the 

frequency to voltage converter. This converter processes signal from Hall probes, its output 

voltage level is determined by a reference voltage (determined by relevant resistance, 

alternatively by parallel combination of resistors in case that they both are assembled) for the 

resolutions setting. The output of the PI regulator is direct voltage level determining PWM duty 

cycle for switching phases. 
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Fig. 1: Booster Pump BP-DCA-02 

2 Reliability of Aircraft Electronics Systems 

Reliability of aircraft (avionics) electronics systems, especially 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 reliability model of a typical aircraft electronics system 

all components are connected in series. Fault in any component leads to a failure of the entire 

system. Thus, designing reliable systems starts from components. Special attention must be 

paid to parts selection to ensure reliability and autonomous operation through the mission life, 

even in the presence of harmful ionizing radiation.  

We can distinguish four generally distinct environments in which man has placed 

his technologically developed hardware:  
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• under the sea, 

• in land, 

• in the atmosphere via airplanes, 

• balloons and in space.  

For three of these environments, land, atmosphere and space, when the man-made objects have 

included microelectronics, what has been observed is that the naturally occurring ionizing 

radiation field within these environments has interacted with the electronics causing 

malfunctions. These effects in microelectronics are called Single Event Effects (SSEs). 

SSE requires that the energy deposited by a single ionizing particle interacting 

with a microelectronics device be sufficient to cause it to malfunction. Two major effects 

of cosmic rays are:  

• overall component degradation,  

• Single Event Upsets (SEUs).  

Component degradation leads to change of the component's functional parameters, increased 

power consumption, and finally, loss of function. Single event upsets are cosmic ray induced, 

sudden changes in digital bistable elements:  

• memories, 

• registers, 

• complex devices like microprocessors.  

An upset may even trigger a condition called latch-up when a short circuit current which may 

lead to component destruction. Sensitivity for component degradation and sensitivity for SEU 

are not necessarily related with each other. A component may exhibit excellent 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 electronics devices are neutrons. Because 

neutron are relatively heavy, uncharged particles, instead of merely ionizing atoms 

or molecules, they collide with the lattice atoms of the semiconductors, displacing whole atoms 

from their lattice sites causing them to take up interstitial positions within the crystal. This 

results in distortion of the local lattice structure. 

The principal ionizing radiation damage mechanism in MOSFET results from the creation 

of electron-hole pairs from the breaking of silicon-oxygen bonds in the SiO2 insulator gate. This 
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produces the build-up of trapped positive charges (mainly holes) in the insulator, and trapped 

negative charges concentrated at the insulator-channel interface. Besides the electron-hole pairs 

recombines following the on set of an ionizing radiation pulse, the applied gate voltage rapidly 

sweeps the electrons out of the oxide insulator, because of their very large mobility compared 

with that of the corresponding holes. The relatively immobile holes become trapped in the SiO2

gate insulator near the silicon channel interface for positive gate voltages, or near the SiO2 gate 

metal interface for negative gate voltages. These trapped positive charges are the cause for the 

negative shift in the “Ids – Vds“ characteristics curve. 

Radiation tolerance of digital bipolar integrated circuits is in general larger than that of CMOS 

circuits. The degradation of bipolar transistors is mainly due to trapping of charge in passivation 

oxide layers and atomic displacement damage in silicon. These effects cause reduction of gain 

and increase of junction leakage current. 

2.2 Effects of Space Radiation 

The effects of space radiation to integrated circuits can be divided into long-lived effects 

and transient effects (SEU). The long-lived effects cause gradual degradation of performance 

and at last functional failure of a component. The long-lived effects are mainly caused by two 

mechanisms:  

• ionisation, 

• atomic displacement.  

In atomic displacement a particle of space radiation collides with an atom in the target material 

causing the atom to leave its position in the lattice and leave a vacancy or defect. Ionisation is 

a more important cause of failure for present day integrated circuits than atomic displacement. 

Transient effects can be non-destructive "soft errors" or they can in some cases cause permanent 

damage. 

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

and microprocessors. Peripheral logic is usually predominantly made up of sequential logic 

components. The system impact of errors in sequential logic is much harder to quantify since 

the period of vulnerability (when the devices are sensitive to soft error effects) varies widely 

depending on the circuit design, frequency of operation, and algorithm. Latches are similar 

to the high-density components in that they use a cross-coupled inverter circuits. 
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Non high-density components tend to be more robust because they are usually designed 

with larger and/or more transistors, that more easily compensate for spurious charge collected 

during radiation events. Soft Error Rate (SER) of sequential logic is several orders of magnitude 

lower than of high-density components. 

It should be noted that there is another soft failure mode related to combinatorial logic. 

If enough radiation induced charge is collected so that the voltage in the input 

of a combinatorial gate exceeds the threshold between a “one” and “zero”, the event will 

generate a SET or transient in the output of the device. Since the charge collection occurs 

on a short timescale, the “glitch” is propagated to the output of the device only as long 

as the event itself. A soft error is induced by a SET only if the glitch is propagated to the input 

of a memory element at the same time that the element is being latched or written to.  

With discrete and non-high-density components this is not a concern since the glitch is shorter 

than the response of the logic and thus SETs were not readily propagated through the circuit. 

3 Summary and AMC-1 Evaluation 

It has been shown how transient charge generated when an energetic ion is brought to rest in the 

silicon substrate can lead to soft errors in semiconductor component as well as whole devices. 

At terrestrial altitudes three mechanisms are responsible for soft errors:  

• alpha particles emitted from trace radioactive impurities in the device materials, 

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

• the reaction of high-energy cosmic neutrons with silicon and other device materials. 

With proper screening and choice of manufacturing processes, the SER induced by alpha 

particles can be reduced to the point where they are a small fraction of the total SER – 

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

The soft error sensitivity of various memory and logic components has been considered as these 

components are scaled to smaller dimensions, higher integration densities, and lower operating 

voltages. While shrinking junction sizes have led to reductions in direct charge collection and 

enhanced charge sharing with neighbouring cells (thereby reducing the charge collected by any 

one device), cell voltage and capacitance reductions have decreased the critical charge as well. 

The impact of these changes has been dependent on type of technology. 
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Based on the list of all electronics components used for Analog Motor Control unit AMC-1, 

stated applicable documents and the fact that the unit does not contain any complex hardware 

(microcontrollers, RAM memories, registers etc.) or any simple hardware like custom 

micro-coded components and devices (such as Application Specific Integrated Circuits 

(ASICs), Field Programmable Gate Arrays (FPGAs) and Programmable Logic Devices (PLDs)) 

is obvious that AMC-1 is tolerant to neutron flux contained in the required altitude up to 51 000 

ft. 
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Dedication 

Created reference document “Neutron Flux Susceptibility Declaration, MSP-UT-206465801” 

has been used by the customer and certification authority to determine whether the Analog 

Motor Control unit AMC-1 meets the neutron flux susceptibility requirements. After approval 

of this document containing above mentioned analysis it has not been necessary to perform 

“real” testing of AMC-1.
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Resumé: 

Predložený � lánok sa venuje problematike základnej metodickej chybe leteckého 

rádiovýškomera, pracujúceho so stálou vlnou a s frekven� nou moduláciou (FMCW). Bližšie 

popisuje matematickú podstatu vzniku metodickej chyby rádiovýškomera, ktorá má najvä� ší 

vplyv na jeho presnos�  merania výšky. Hlavným zámerom � lánku je však prezentova�

dosiahnuté výsledky laboratórnej analýzy metodickej chyby rádiovýškomera, ktorej výsledky 

boli získané prostredníctvom novej, doposia�  nepoužívanej metódy merania výšky (vzdialenosti) 

v uzavretých priestoroch laboratória. Dosiahnuté namerané výsledky v plnej miere 

korešpondujú s teoretickými úvahami o vytváraní metodickej chyby rádiovýškomera.  

The present article is dealing with the problematics of FMCW (frequency modulated constant 

wave) radioaltimeter basic altitude measurement error. It is focused on detailed mathematical 

description of creation of the radioaltimeter methodical error which has the greatest impact on 

the accuracy of measurement of altitude. The main focus of paper is to present the achieved 

results of laboratory analysis of radioaltimeter methodical error which were obtained by new, 

previously unused method of altitude (distance) measurement in an enclosed laboratory 

environment. The measured results fully correspond with theoretical considerations about the 

creation of the radioaltimeter methodical error. 
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Úvod

Pod pojmom letecký rádiovýškomer s frekven� nou moduláciou FMCW rozumieme taký 

rádiovýškomer, ktorý na meranie výšky letu lietadla nad zemským povrchom využíva 

harmonický, frekven� ne modulovaný, vysokofrekven� ný signál. Meraná výška sa pohybuje v 

rozsahu od 0 do 1500m v závislosti od typu lietadla na ktorom je rádiovýškomer použitý. 

Palubné rádiovýškomery sa využívajú hlavne v malých výškach a v závere� ných etapách letu 

pri privedení na pristátie a pri pristátí lietadla. Zabezpe� ujú meranie a indikáciu skuto� nej výšky 

lietadla nad zemským povrchom. Výstupný signál rádiovýškomera, nesúci informáciu o 

skuto� nej výške, sa môže používa�  aj v palubnom automatickom systéme riadenia lietadla pre 

nepretržitú korekciu podsystému riadenia pri privedení na pristátie a pre tvarovanie trajektórie 

podrovnania pri pristátí. Okrem toho rádiovýškomery akusticky a opticky signalizujú 

poklesnutie lietadla pod zvolenú, tzv. nebezpe� nú výšku. 

1 Princíp � innosti FMCW rádiovýškomera 

Letecký rádiovýškomer pracuje tak, že jeho vysiela�  generuje vysokofrekven� ný, frekven� ne 

modulovaný signál uv(t), ktorý je prostredníctvom vysielacej antény vyžarovaný smerom k 

zemskému povrchu. Je zrejmé, že priebeh signálu odrazeného od zeme je rovnaký, ako priebeh 

vysielaného signálu, iba je � asovo oneskorený o � as: 

c
H2

=t (1)

kde: t   - � asové oneskorenie prijímaného signálu, 

H - výška letu,  

 c  - rýchlos�  šírenia sa svetla, 

potrebný k šíreniu signálu k zemi a spä� . Odrazený signál od zemského povrchu up(t) a prijatý 

prijímacou anténou sa privádza do vyváženého zmiešava� a, kde sa zárove	  privádza aj tzv. 

priamy signál uv(t) z vysiela� a. V dôsledku toho, že odrazený signál je � asovo oneskorený, je 

frekvencia priameho signálu v každom okamihu už iná, než frekvencia odrazeného signálu. 

Na výstupe vyváženého zmiešava� a po oddelení nežiaducich zložiek vzniká rozdielový 

(záznejový) signál ur(t), ktorého frekvencia Fr  je: 
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( ) ( ) ( )tftftF pvr -= (2)

kde: fv(t) – frekvencia vysielaného signálu, 

fp(t) – frekvencia prijímaného signálu. 

Obr.1: Funk� ná schéma FMCW rádiovýškomera

Vo vz� ahu (2) sa absolútna hodnota používa preto, lebo fyzikálne je frekvencia vždy kladná. Z 

� asových priebehov vidíme, že ve� kos�  rozdielovej frekvencie, ktorá je závislá od � asového 

oneskorenia odrazeného signálu, je pri nemeniacej sa výške vo vä� šej � asti modula� nej periódy 

konštantná a môže by�  vyjadrená vz� ahom: 

H
c
Ff

F M
r

D
=

8
(3)

kde: Fr   - rozdielová frekvencia, 

 Df  - frekven� ný zdvih, 

FM - modula� ná frekvencia. 

Vz� ah (2) je základnou rovnicou rádiovýškomera s frekven� nou moduláciou s konštantnou 

modula� nou periódou (FMCW). 

Signál z vyváženého zmiešava� a ur(t) sa zosil� uje zosil� ova� om rozdielového signálu a 

privádza sa do vyhodnocovacieho obvodu, kde sa vyhodnocuje ve� kos�  rozdielovej frekvencie, 

ktorá zodpovedá skuto� nej výške letu lietadla. Princíp vyhodnocovacích obvodov je založený 
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na po� ítaní impulzov, ktoré sú tvarované z rozdielového signálu ur(t) po celú dobu modula� nej 

periódy TM. Napä� ové špi� ky, ktoré získame na jeho výstupe postupujú do jednocestného 

usmer	 ova� a. Jeho úlohou je oreza�  záporné napä� ové špi� ky. Získané kladné deriva� né 

impulzy udi(t) majú rovnakú frekvenciu ako frekvencia rozdielového signálu. Získanými 

napä� ovými impulzmi sa napája bu�  klasický integra� ný � len, ako je to u starších typov 

rádiovýškomerov s analógovým výstupom, alebo dekadický digitálny � íta� , ako je to u 

modernejších rádiovýškomerov. Výstupom je jednosmerné napätie uint(t) úmerné po� tu 

napä� ových impulzov. 

2 Zákonitos�  zmeny po� tu impulzov pri zmene meranej výšky 

Matematickou analýzou vysielaného a prijímaného signálu môžeme stanovi�  okamžitú fázu 

výsledného rozdielového signálu na výstupe balan� ného zmiešava� a rádiovýškomera 

( ) ( ) �
�

�
�
�

� W
W

W
D

+=
2

cossin
2

sin 1
0

10

tw
w M

M
M

ttUtu (4)

Matematickým rozborom amplitúdových pomerov tohto výsledného rozdielového signálu (3) 

na výstupe balan� ného zmiešava� a, ako proces zmiešavania vysielaného a prijímaného signálu 

rádiovýškomera sa dopracujeme k vz� ahu (4). 

( )10 coscos tUUU MMpv W++= jj (5)

Vo vz� ahu (4) nazývame výraz � 0 po� iato� nou fázou a � M premenlivou fázou rozdielového 

signálu, ktoré sú definované známymi parametrami (5). 

HH M
0

0
0

00

4
,

4
l
px

twj
l
p

twj =D=== (6)

Pretože impulzy z rozdielovej frekvencie striedavo vznikajú a zanikajú, ke�  modula� ná obálka 

prechádza nulou, výška vzniku impulzov HV a výška zániku impulzov HZ je daná vz� ahmi, 
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x
l

-
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=
1

12
8

0 k
H Z (7)

Výškový interval trvania jednotlivých impulzov L  vypo� ítame ako rozdiel výšky medzi 

zánikom a vznikom  impulzu 

( ) 2
0

1
12

4 x
xl
+

-=-= kHHL VZ (8)

Pre grafickú analýzu vzniku a zániku impulzov je výhodné pozna�  výškový interval 

periodického vzniku jednotlivých impulzov V, ktorý stanovíme ako rozdiel výšok, napr. medzi 

vznikom prvého a druhého impulzu. Podobne výškový interval periodického zániku 

jednotlivých impulzov Z, stanovíme ako rozdiel výšok, napr. medzi zánikom prvého a druhého 

impulzu. 

,
)1(4

0
12 x

l
+

=-= VV HHV ������������
)1(4

0
12 x

l
-

=-= ZVZ HHZ (9)

Na základe poznania matematickej interpretácie uvedených intervalov je možné grafický 

zobrazi�  výškové rozsahy vzniku a zániku impulzov u akéhoko� vek typu FMCW 

rádiovýškomera. Je však potrebné vychádza�  z jeho základných parametrov ako sú pracovná 

frekvencia fo, frekven� ný zdvih � fo a relatívna hodnota frekven� ného zdvihu � , � o je pomer 

� fo/	fo. Na ve� mi malých výškach sú výškové intervaly vzniku a zániku impulzov vzájomne 

oddelené. No postupne s narastajúcou výškou sa výškové intervaly vzniku a zániku impulzov 

za� ínajú prekrýva� , (obr. 2). Táto skuto� nos�  vedie k narastaniu celkového po� tu impulzov pri 

zvä� šovaní meranej výšky. Rozdielne hodnoty výškových intervalov vzniku „V“ a zániku „Z“ 

impulzov vedú k neustálemu kolísaniu po� tu impulzov pri meraní výšky, � o vytvára metodickú 

chybu rádiovýškomera ±� H, (obr. 3). 
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Obr. 3: Vplyv vzniku a zániku impulzov na hodnotu metodickej chyby�

3 Laboratórne merania metodickej chyby rádiovýškomera 

Metodická chyba je základnou chybou rádiovýškomerov pracujúcich s frekven� nou 

moduláciou. Prejavuje sa diskrétnou zmenou výstupnej informácie pri plynulej zmene 

skuto� nej výšky. Prí� inou metodickej chyby rádiovýškomerov s nepretržitým vyžarovaním s 

frekven� nou moduláciou je samotný periodický charakter zákona frekven� nej modulácie. 

Amplitúdové spektrum rozdielového signálu je diskrétne a obsahuje len frekvencie, ktoré sú 

násobkami modula� nej frekvencie fm, pri� om so zvä� šujúcou sa výškou je spektrum tohto 

signálu stále zložitejšie. Táto skuto� nos�  zhoršuje ur� enie frekvencie, ktorá je úmerná výške 

letu lietadla. Metodickou chybou je taktiež podmienená minimálna meraná výška. Minimálna 

výška Hmin je daná vz� ahom 

f
c

HH
D

=D=
8min (10)

Týmto vz� ahom je daný aj minimálny možný meraný rozdiel výšky� H. To vo svojom dôsledku 

znamená, že zvyšovaním výšky letu sa bude údaj o výške meni�  ako násobok tejto minimálnej 

výšky. Pre vyhodnotenie reálnej hodnoty metodickej chyby � H rádiového výškomera sa 

realizujú laboratórne merania tohto parametra. Najjednoduchší spôsob merania sa realizuje 

prostredníctvom využitia sady koaxiálnych káblov, ktorými sa vzájomným spojovaním 

postupne zvä� šuje meraná výška. Diskrétnos�  zmeny výšky však spôsobuje, že namerané 

výsledky (obr. 4) celkom neodpovedajú teoretickým úvahám uvedených v bode 2. Preto bola 

za týmto ú� elom na LF TUKE vyvinutá nová metóda (obr. 6) merania výšky (vzdialenosti) 

s využitím VF trasy pomocou antén rádiovýškomera.  Namerané výsledky pri tomto spôsobe 

merania už v plnej miere odpovedajú teoretickým úvahám. 
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Obr.4: Výsledky merania metodickej chyby klasickou metódou�

�

Obr.5: Výsledky merania metodickej chyby novou metódou�
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Obr.6: Pracovisko merania metodickej chyby RV na LF TUKE�

4. Záver 

� lánok si kladie za cie�  prezentova�  novú patentovú laboratórnu analýzu merania metodickej 

chyby rádiovýškomera s využitím vysokofrekven� nej trasy antén samotného rádiovýškomera. 

Doterajšie merania za ú� elom vyhodnocovania metodickej chyby využitím diskrétneho 

predlžovania klasickej koaxiálnej trasy neboli celkom presved� ivé pre študentov 

v pedagogickom procese. Okrem toho takéto meranie bolo pomerne zd
havé, pretože si 

vyžadovalo postupnú, diskrétnu manuálnu zmenu d
žky koaxiálneho kábla. Preto meranie 

v rozsahu cca 6m s krokom cca 10cm trvalo aj nieko� ko hodín. Dôvod používania tejto zd
havej 

a nepohodlnej metódy bol ten, že v uzavretých laboratórnych podmienkach nebolo možné 

(kvôli parazitným odrazom) využi�  klasickú funkciu merania rádiovýškomera. Sú� asná nová, 

patentovaná metóda využívajúca VF trasu s anténami a meranie v rozsahu cca 6m s krokom cca 

1mm trvá v sú� asnosti len nieko� ko desiatok sekúnd. Takto získané laboratórne výsledky touto 

novou metódou (obr.5) umož� ujú rýchlu a kvalitnú analýzu merania metodickej chyby 

rádiovýškomera, � o vytvára dokonale prepojenie teoretických poznatkov s praxou.  
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Resumé: 

Tento príspevok pojednáva o možnosti paralelizácie výpo� tových úloh leteckého simulátora 

z dôvodu zvýšenia výpo� tového výkonu pre potreby výu� by a výskumu na KA. Použitie leteckého 

simulátora ako softvéru, môže ma�  vysoké požiadavky zo strany hardvéru, � o sa týka hlavne 

pamäte a grafiky. Základnou požiadavkou pri leteckom simulátore je plynulos�  simulácie. 

Použitie jedného výkonného po� íta� a nemusí by�  vždy riešením, nako�ko simula� né požiadavky 

môžu prerás�  možnosti hardvéru. Riešením takéhoto problému je paralelizácia simula� ných 

výpo� tov za použitia viacerých po� íta� ov. Jednotlivé úlohy pre simuláciu sú potom rozdelené 

medzi jednotlivé po� íta� e v sieti, ktorých výstupy sú renderované a zobrazované cez ich vlastné 

grafické rozhrania. Tento spôsob znižuje hlavne grafické požiadavky, ktoré majú ve�ké nároky 

v leteckom simulátore. Takáto paralelizácia je riešená na dvoch vrstvách, na hardvérovej 

a softvérovej. Hardvérová, alebo aj fyzická, rieši spôsob prepojenia jednotlivých po� íta� ov 

medzi sebou návrh, typ prepojenia a podobne. Na paralelizáciu výpo� tového výkonu je, okrem 

fyzickej � asti, nutné použitie softvérovej � asti a to 

ur� itých programov, ktoré umož� ujú takúto paralelizáciu a komunikáciu po sieti medzi 

simulátorom a ostatnými po� íta� mi v sieti. Hlavným cie�om � lánku je popísa�  a priblíži�  použitý 

spôsob paralelizácie. 

This article describes parallelization options of flight simulator computing tasks to increase the 

computing power for teaching and research needs at the Department of avionics systems. Using 

flight simulator as software can have high requirements from hardware side, with concerns for 

memory and graphic. Basic requirement in flight simulator is simulation smoothness. A single 

computer can’t always be a solution, because simulation requirements can outgrow hardware 

options. Solution of this problem is simulation computing parallelizing using multiple 

computers. Then simulation tasks are divided between each computer in a network, those 

outputs are rendered and displayed through their own interfaces. This option decreases main 
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graphic requirements, which has is high in a flight simulator. This parallelization is solved on 

two layers, hardware and software layer. Hardware, or physical, solve connection options 

between computers, design, type of connection etc. For computing parallelization is, besides 

the hardware part, certain programs are needed, which allow this parallelization and 

communication in network between the simulator and another computers. The main objective 

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

1 Úvod 

Pre Katedru avioniky bolo potrebné vytvori�  nový interaktívny spôsob výu� by, ktorý by slúžil 

aj v oblasti výskumov prebiehajúcich na katedre. Za týmto ú� elom bol vytvorený projekt 

virtuálneho komplexu avionických systémov. Tento virtuálny komplex pracuje ako letecký 

simulátor, ale neslúži na výcvik pilotáže, ale na statickú a dynamickú ukážku systémov, ich 

� inností a vzájomného prepojenia. Ú� elom tohto virtuálneho avionického komplexu je 

oboznámi�  študentov s princípmi ovládania systémov lietadla pomocou príslušných ovládacích 

prvkov v kabíne virtuálneho lietadla, bližšie popísa�  ich � innos�  za letu a v oblasti výskumu 

slúži�  ako simula� ný prostriedok pre návrh a testovanie algoritmov riadenia. Pri návrhu 

virtuálneho komplexu jedným z problémov bola otázka výpo� tového výkonu. Ten musí by�

dostato� ne ve� ký aby zabezpe� il plynulý chod simulácie, dostato� né grafické rozlíšenie 

a podporoval použitie viacerých monitorov. Vhodným riešením tejto otázky by bola 

paralelizácia výpo� tového výkonu za použitia viacerých po� íta� ov, ktoré by sa spolo� ne 

podie� ali na chode simulácie. Takéto riešenie by eliminovalo použitie jedného výkonného, ale 

za to finan� ne nákladného po� íta� a a pomohlo rozdeli�  jednotlivé výpo� tové úlohy medzi 

jednotlivé po� íta� e.     

2 Virtuálny komplex  

Virtuálny komplex avionických systémov umiestený na Katedre avioniky vytvára virtuálnu 

podobu sveta pod� a modelu WGS84 a simuluje priebeh letu, po� asie a poveternostné vplyvy, 

systémy a prístroje použité v danom type lietadla, chyby a poruchy, vplyvy na pilota. Použitým 

simula� ným softvérom je Prepar3D od spolo� nosti Microsoft. Tento simula� ný program bol 

vybratý z dôvodu, že je široko podporovaný komunitou profesionálov ale aj amatérov, ktorý sa 

venujú lietaniu v simulátoroch. Z toho dôvodu existuje ve� ké spektrum podporovaných 

softvérových, � i hardvérových doplnkov, modelov lietadiel, prístrojov a palubných systémov, 

at� . � o sa týka simulácie samotného letu, tú simulátor vytvára na základe vopred definovaných 

dát daného typu lietadla. Nevýhodou takéhoto druhu simulácie je menej presná simulácia ako 
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v prípade prepo� ítavania síl a momentov v reálnom � ase. Tým pádom sa správanie lietadla v 

simulátore v ur� itých situáciách nemusí podoba�  správaniu sa v realite. Výhodou je rýchlejšia 

a výkonovo menej náro� ná simulácia. Použitý druh simulácie v Prepar3D je vyhovujúci pre 

použitie spomínaného virtuálneho komplexu, nako� ko nie je potrebné simulova�  presné sily 

a momenty pôsobiace na lietadlo po� as letu. � alšou výhodou Prepar3D je možnos�  použitia 

rozhrania medzi simulátorom a programom tretej strany. Tým pádom je možné použi�

simulované dáta ako vstupy pre tieto programy a použi�  ich vo vlastných výpo� toch 

a algoritmoch. Prípadne programy tretích strán môžu posiela�  dáta ako vstupy do simulátora. 

Tieto programy sú vytvárané hlavne v jazyku C a C++ pomocou dostupnej knižnice Simconnect 

SDK, ktorá umož� uje do programu na� íta�  alebo zapísa�  dáta do simulátora.  

����������	�
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�������
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2.1 Model Airbus A320 

Výhodou virtuálneho avionického komplexu je jeho modulárnos� � o sa týka simulovaných 

modelov. Umož� uje simulova�  malé civilné lietadlá ale aj ve� ké dopravné lietadlá. Ú� elom 

virtuálneho komplexu ja sa hlavne zamera�  na lietadlá na vybavené modernou avionikou. Preto 

sa virtuálny komplex zameriava na lietadlo Airbus A320, pretože ide o pomerne moderné 

lietadlo s ve� kým množstvom avioniky na palube. Použitý simula� ný model je Airbus X 

Extended od spolo� nosti Aerosoft. Tento rozširujúci balík doplna simulátor o lietadla A320 

a A321. Model, okrem iného, obsahuje spracovaný 3D model pilotnej kabíny s funk� nými 

ovládacími prvkami. Nevýhodou je, že model obsahuje iba jeden 2D panel a to panel MCDU. 
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Zvyšné panely potom musia by�  prezentované pomocou nieko� kých poh� adov na tieto panely 

v 3D kokpite. Pri takomto rozložení panelov na obrazovkách, ale podstatne klesá rýchlos�

simulácie až pod minimálnu hranicu 20 FPS. Preto bolo nutné vytvori�  riešenie, ktoré by 

zabezpe� ilo posta� ujúcu rýchlos�  a plynulos�  simulácie a podporovalo zobrazenie panelov 

lietadla A320.  

2.2 Výpo� tová paralelizácia 

Na riešenie problému s výkonom virtuálneho komplexu avionických systémov bola použitá 

paralelizácia pomocou dvoch � alších po� íta� ov, ktoré boli zapojené do spolo� nej po� íta� ovej 

siete. Na to aby vôbec dáta mohli by�  prenášané zo simulátora do druhého po� íta� a bolo 

potrebné nainštalova�  príslušné rozhrania. Prvým bol program FSUIPC � o je doplnok ku 

simulátoru Prepar3D, ktorý umož� uje prenáša�  dáta zo simulátora do programu tretej strany. 

Druhým programom je WideFS, ktorého úlohou je prenies�  poskytnuté dáta simulátorom cez 

rozhranie Ethernet do druhého po� íta� a. WideFS je rozdelený na dve � asti, na Wideserver, ktorý 

je na po� íta� i spolu so simulátorom, a na Wideclient, ktorý na druhom po� íta� i a poskytuje tieto 

dáta kone� nému programu. Výhodou použitia viacerých po� íta� ov je, že každý z nich má 

vlastný grafický výstup, tým pádom po� íta�  na ktorom beží simulácia nemusí renderova�

nieko� ko obrazov naraz. V sú� asnej dobe sú vo virtuálnom avionickom komplexe použitý tri 

po� íta� e podie� ajúce sa na chode simulácie. Ich charakteristiky sú popísané v tabu� ke � .1. 
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2.3 Project Magenta 

Na kone� nú paralelizáciu a od� ah� enie grafiky simula� ného po� íta� a bol použitý softvér pod 

názvom Project Magenta. Tento program slúži ako simulátor systémov lietadla A320. Jeho 

princíp spo� íva v tom, že musí pracova�  na inom po� íta� i ako simulátor. Informácie o simulácií 

berie zo simula� ného po� íta� a cez sie�  a dáta potom prezentuje cez vlastné prístroje. Rovnako 

cez ovládacie panely programu Project Magenta sa dá ovláda�  lietadlo v simulátore, prípadne 

inak zasahova�  do simulácie. Project Magenta pozostáva z nieko� kých samostatných 
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programov pri� om každý z nich zobrazuje a riadi ur� itý systém v lietadle. Tie môžu sú� asne 

pracova�  na jednom alebo viacerých po� íta� och v rámci jednej siete.  

2.4 Konfigurácia virtuálneho komplexu 

Virtuálny avionický komplex sa skladá z troch po� íta� ov, štvorice monitorov, projektora 

a vstupných periférií(klávesnica, myš, joystiky). Na simula� ný po� íta�  sú pripojené dva 

monitory spolu z projektorom. Ide o � iasto� nú paralelizáciu, ale už aj pri tejto konfigurácií 

dosahuje rýchlos�  simulácie 60 FPS, ktoré ale musí by�  limitované na 40 FPS vzh� adom na 

program Project Magenta. Na projektore je premietaný poh� ad von z pilotnej kabíny, a na 

dvojici monitorov sú displeje systémov EFIS a ECAM. Tretí monitor je pripojený k PC 2, kde 

je zobrazovaný systém EFIS ale už pomocou Project Magenta. Po� íta�  PC 3 slúži ako 

inštruktorská stanica, pomocou ktorej je možné sledova�  priebehy letu, zaznamenáva�  ich, 

prípadne vstupova�  do simulácie. Grafické znázornenie zapojenia virtuálneho komplexu je 

zobrazené na obrázku � .2. Možnosti � alšej paralelizácie môžu spo� íva�  v použití � alších 

po� íta� ov alebo v zakúpení hardvérových panelov. Tieto panely sú hodnovernými replikami 

ovládacích panelov skuto� ného lietadla. Pripájajú sa k príslušnému po� íta� u pomocou 

rozhrania, vä� šinou USB alebo Ethernet. Ich výhoda použitia, � o sa týka minimalizácie 

potrebného výkonu, je že nepotrebujú grafické výstupy. Ke� že sú fyzicky sú� as� ou simulátora 

nemusia by�  prezentované virtuálne a tým pádom odpadá potreba renderova�  panely na � o je 

potrebný ur� itý výkon. V takom prípade sa prenášajú iba dáta potrebné pre � innos�

hardvérového panelu. 
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Obr.  3: Spustená simulácia 

3 Dosiahnuté výsledky 

V tejto konfigurácií bola rýchlos�  simulácie spomínaných 40 FPS pri všetkých letoch 

a skúškach simulácie. Z toho dôvodu bolo spracované meranie, ktorého úlohou bolo zisti�

rýchlos�  simulácie bez použitej paralizácie, kedy na simula� ný po� íta�  PC1 boli pripojené 

všetky štyri monitory aj spolo� ne s projektorom. Meranie pribiehalo pre dve konfigurácie 

zobrazenia a to na 2D a 3D panely. Pri každej konfigurácií bola sledovaná rýchlos�  simulácie 

osobitne pre statický obraz, ke�  lietadlo stálo nehybne na zemi, a dynamický obraz, 

s pohybujúcim sa lietadlom vo vzduchu. Namerané výsledky sú v tabu� ke � .2. Pre plynulú 

simuláciu je potrebné dosiahnu�  minimálne 24 FPS, a minimálna rýchlos�  je 20 FPS. Pri nižších 

hodnotách už dochádza k sekaniu obrazu, � ím sa stáva simulácie nepoužite� ná. 

Z nameraných výsledkov v tabu� ke � .2, je zrejmé že najvyššie hodnoty boli dosiahnuté pri 

použití 2D panelov. Hodnoty pri 3D paneloch boli hlboko pod minimálnymi požiadavkami, 

tým pádom sa potvrdilo, že použitie 3D panelov je nevhodné pre potreby simulácie. 

V konfigurácií s 2D panelmi boli dosiahnuté prijate� nejšie hodnoty, ale stále pod požadovaným 

minimom. Týmto meraním sa potvrdila výhoda aplikovanej metódy paralelizácie.  
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4 ZÁVER 

Vytvorené simulácie a merania rýchlosti simulácie potvrdili o� akávania autorov. Boli 

preukázané výhody paralelizácie výpo� tového výkonu použitím viacerých po� íta� ov. Zvolená 

konfigurácia virtuálneho komplexu avionickcýh systémov sa ukázala ako vyhovujúca. Pre 

� alšie rozšírenie virtuálneho komplexu sa uvažuje nad nakúpením hardvérových panelov, pre 

zníženie požiadaviek a zvýšenie hodnovernosti simulácie. 
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Metodika testování palivom� rného systému na letounu AJT (L169 

Aero Vodochody Aerospace) 

Testing methodology of the fuel gauge system for the AJT 

(L169 Aero Vodochody Aerospace) airplane 

Ing. Martin Mošt� k, Ph.D. 

MESIT aerospace, s.r.o., email: martin.mostek@mesit.cz,

Resumé: 

Tato práce popisuje metodiku testování palivom� rného systému m�� ení paliva pro letoun AJT 

spole� nosti Aero Vodochody Aerospace. Detailn�  je popsáno vytvo� ené programové vybavení 

pro ov�� ení funkcí bloku elektroniky palivom� ru. Zvláštní d� raz je kladen popisu simulátoru 

palivového a p� e� erpávacího systému letounu.  

This work is describing testing methodology of the fuel gauge measuring system for the AJT 

airplane from Aero Vodochody Aerospace Company. All user defined programs for test 

procedures are fully described with the main interest in fueling and refueling system simulation 

of the airplane.

1 Úvod 

Vývoj a vznik palivom� rného systému pro integrální k�ídlo AJT sebou p�inesl požadavek na 

možnost lad� ní a snadnou ov�� itelnost jednotlivých funk� ních parametr�  systému. Jelikož 

systém palivom� ru p�edstavuje velmi komplexní a sofistikovaný systém s n� kolika desítkami 

vstup�  a výstup� , složeného v maximální konfiguraci ze 17 inteligentních procesorových 

senzor�  paliva a se 7 kooperujícími �ídicími procesory, bylo nutné vytvo�it pro oživení a 

nastavení optimálních parametr�  systému, v� etn�  p�esn�  dedikovaného chování systému, 

programové vybavení, které umož	 uje pr� b� žné lad� ní systému, jednotlivých parametr�  a 

hlavn�  ov�� uje chování celého systému. 

2 Rozd� lení programového vybavení 

Výrobní nástroje tzv. factory tools (FT) lze rozd� lit do n� kolika základních oblastí. První oblast 

umož	 uje v rámci vývoje �ídicího SW (tzv. firmware - FW) ladit a simulovat chování letounu. 

Pomocí takovýchto simulovaných interakcí lze navodit jednotlivé funk� ní stavy a otestovat 



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

������
�

� ídicí firmware palivom� ru v jednotlivých díl� ích procedurách a funkcích. Takový software 

simuluje dle chování a dle požadavk�  technického zadání zadavatele reálné chování systému.

Ladicí � ást pak umož	 uje detailn�  ladit jednotlivé funk� ní � ásti firmware, tedy aktivovat a 

deaktivovat výpisové a interak� ní � ásti (nap�. chybová hlášení), jimiž jsou �ídicí � ásti FW 

vybaveny ve vývojové fázi software. 

Druhá oblast FT slouží pro získávání provozních kalibra� ních údaj� , které jsou nezbytné pro 

správnou funkci palivom� ru a pro r� zné díl� í výpo� ty (nap�. pulsn�  ší�ková kalibrace tvaru 

nádrží). Tyto kalibra� ní hodnoty jsou nezbytné pro odlad� ní chování systému, popisují závislost 

množství paliva na tvaru nádrže apod. 

Další � ástí je pln� ní ladicích hodnot, �ídicích konstant a parametr�  do za�ízení. Odlad� né a 

kalibrované hodnoty, které jsou následn�  o� išt� ny a upraveny do podoby vhodné pro provoz ve 

FW, je pot�eba n� jakým zp� sobem nahrát do bloku palivom� ru. Tyto parametry, jelikož je 

možná jejich p�ípadná úprava, není vhodné dávat jako sou� ást FW, ale je lepé je uložit do 

speciální � ásti pam� ti procesoru, kde mohou být pozd� ji modifikovány bez nutnosti neustále 

m� nit a p�ehrávat FW. K tomuto p�ehrávání slouží program „SDI - Plni� ka provozních 

parametr� “. 

3 Simula� ní a kalibra� ní nástroj 

Pro simulaci a lad� ní výsledného FW v bloku palivom� ru byla vytvo�ena aplikace „AJT SDI 

Service and Simulation Application“ (viz obr. 1), která slouží k lad� ní, simulaci a zárove	  ke 

kalibraci bloku elektroniky palivom� ru. Aplikace je v anglickém jazyce a je spustitelná pod 

opera� ním systémem Windows. 

Aplikace umož	 uje provád� t funkce spojené s kalibrací tvaru nádrží. Výpo� et množství paliva 

vychází z principu, kdy výška zaplavení senzor�  paliva p�esn�  stanoveným (zváženým) 

množstvím paliva slouží jako etalon pro výpo� et neznámého množství paliva za b� žného 

provozu. Tvar a charakter každé palivové nádrže ovliv	 uje tuto závislost a je tedy nutné pro 

každou palivovou nádrž tuto závislost � íseln�  vyjád�it kalibra� ní tabulkou. Kalibra� ní záložka 

aplikace obsahuje pole s informací o výšce zaplavení (Pulse length) pro všechny nádrže na 

letounu v pulsn�  ší�kovém vyjád�ení a v mikrosekundách. Zárove	  po vytvo�ení kalibrace je 

možné ode� ítat p�ímo množství paliva v p�íslušné nádrži. 

Další funkce aplikace slouží k simulaci množství paliva v jednotlivých nádržích v letounu. Tato 

simulace funguje ve spolupráci se zkušebním za�ízením, kdy pomocí tohoto zkušebního 

za�ízení, je možné blok palivom� ru navodit do regula� ních, p�e� erpávacích a plnících stav� . 
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Výhodou vzniku tohoto simula� ního nástroje je, že není nutné pro odlad� ní chování bloku a 

�ídicího FW laborovat na fyzickém kusu letounu. Je nutné si však uv� domit, že se nejedná o 

stoprocentní náhradu letounu, kdy fyzické chování jednotlivého HW na letounu je vždy velmi 

složité predikovat a simulovat (nap�. zpožd� ní dovírání diferenciálních ventil� , p�esné plnicí a 

p�e� erpávací � asy apod.). 

Poslední funkcí v aplikaci je testování. Tato funkce umož	 uje otestovat n� které vstupn�

výstupní rozhraní palivom� ru. Samotné testování je provád� no ve speciálním módu, který 

vyžaduje p�ipojený servisní kabel a zárove	  musí být do bloku elektroniky palivom� ru zaslána 

speciální zpráva, která dané testování aktivuje. Navozením ur� itých vstup�  do definovaných 

stav�  se aktivují jednotlivé vnit�ní stavy, což má za následek aktivaci, p�ípadn�  deaktivaci 

výstupních pin� , což je signalizováno na panelu testovací záložky. 

4 Nástroj pro pln� ní konstant 

Pro pln� ní konstant a parametr�  (tedy nap�. kalibra� ních tabulek, provozních parametr�  pro 

zahájení a ukon� ení p�e� erpávání, � asových interval�  pro HW závislé funkce, omezení a 

intervaly platnosti vstupn�  výstupních hodnot, digitaliza� ní úrovn�  pro AD p�evodníky atd.) 

bylo nutné vyvinout aplikaci, která by toto nastavování umož	 ovala a zárove	  by v sob�

obsahovala mechanizmus, aby p�ípadné úpravy mohl provád� t pouze proškolený, nebo k tomu 

ur� ený technik. Proto byla vytvo�ena aplikace „MOSTA and AJT SDI Application“, kde náhled 

Obr. 1: Náhled na AJT SDI Service and Simulation Application.  
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na záložky aplikace je na dalším obrázku. Aplikace je op� t v anglickém jazyce a je spustitelná 

pod opera� ním systémem Windows. 

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

Tato aplikace primárn�  slouží k nastavování jednotlivých prom� nných a konstant. Aby byla 

aplikace využitelná pro všechny procesory obsažené v bloku palivom� ru AJT, byl systém pro 

p�i�azování jednotlivých prom� nných a jejich hodnot navržen tak, že vlastní konstanty a 

prom� nné jsou nejprve vypsány do csv tabulky. Tato tabulka obsahuje názvy prom� nných, 

jejich datový typ, minimální a maximální hodnotu a samoz�ejm�  také defaultní úvodní hodnotu. 

Aby bylo možné zaru� it, že prom� nné, jejichž zm� na má fatální dopad fungování celého 

palivom� rného systému, nezm� ní neoprávn� ná osoba, je u každé definované prom� nné 

nastaven také level pro p�ípadnou zm� nu této hodnoty. Uživatel aplikace pak na základ�

generátoru klí��  získává � asov�  omezenou licenci s ur� itou úrovní p�ístupu (level), který pak 

zaru� uje, že nebude moci zm� nit d� ležité prom� nné a konstanty. Takovýchto úrovní má 

aplikace celkem p� t od licence pouze pro vy� tení dat až po možnou zm� nu všech parametr�  a 

prom� nných ve vývojové fázi tvorby FW.  

Všechny hodnoty a prom� nné definované csv souborem jsou následn�  opat�eny hlavi� kou a 

také je do nich vložena bezpe� nostní funkce výpo� tu CRC, kdy je soubor pomocí tohoto CRC 

kódu ochrán� n proti pozm�� ování a úprav� , takže jakákoliv jejich úprava je ihned po spušt� ní 

aplikace detekována a nepovolí se zm� ny v za�ízení. 



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

������
�

5 Nástroj pro simulaci a verifikaci senzor�  paliva 

Další nástroj, který bylo nutné v rámci vývoje palivom� ru AJT vyvinout, slouží k simulaci a 

kontrole senzor�  paliva. Systém palivom� ru AJT umož� uje v maximální konfiguraci p�ipojit 

až 17 senzor� . Možnosti m�� ení a kalibrace v takovéto maximální konfiguraci jsou velmi 

limitující a omezující. Proto vznikla tato aplikace, která dokáže v pravidelných intervalech 

simulovat a vysílat jednotlivé hodnoty paliva. Aplikace je v � eském jazyce a je spustitelná pod 

opera� ním systémem Windows. 

Aplikaci tvo�í dv�  základní záložky (viz obr. 3). Simulace senzor�  je provád� na pro každý CAN 

okruh zvláš� , kde systém palivom� ru AJT má celkem t�i okruhy (CANA, CANB a CANC), 

aplikace umož� uje simulovat celkem až dva okruhy sou� asn�  v intervalu vysílání menším než 

100 milisekund. Aplikace také m� že být spušt� na vícekrát na stejném po� íta� i a tak lze 

simulovat všechny t� i CAN okruhy se všemi senzory pomocí jednoho po� íta� e. Pro komunikaci 

se používá standardní komunika� ní kabel UCINT2 [1], což je ve své podstat�  USB kabel s CAN 

p�evodníkem. Maximální po� et p�ipojených kabel�  k PC také není omezen. 

Pro každý senzor lze individuáln�  m� nit a nastavovat délku pulsu, která reprezentuje výšku 

zaplavení palivem a zárove�  lze pro celou skupinu nastavit teplotu paliva a nap� tí vnit�ního 

3,3V zdroje senzor� .

Obr. 3: Náhled na AJT - SCU Application. 
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Na druhé (spodní) záložce aplikace je možné odposlouchávat celou komunikaci senzor� .

Komunikace se zobrazuje v levé � ásti záložky ve výpisovém okn�  a je možné ji vyjmout a 

analyzovat v externí aplikaci, pop�ípad�  procházet a analyzovat p�ímo v tomto výpisovém okn� .

Dále je možné pomocí nastavení filtru jeden senzor detailn�  pozorovat a vypisovat si délku 

pulsu, nap� tí 3,3V zdroje, pop�ípad�  teplotu paliva senzoru. Tato funkce je využitelná i pro 

kalibraci paliva, ovšem pouze u nádrží s jedním senzorem.  

6 Záv� r 

Aplikace popsané v tomto dokumentu slouží nejenom ke komfortnímu lad� ní díl� ích � ástí a 

zkoušení celkové funkce palivom� ru, ale hlavn�  budou sloužit v sériové produkci blok�

elektroniky palivom� ru. V budoucnu by m� la ješt�  vzniknout aplikace, nebo by m� la dojít k 

rozší�ení aplikace AJT SDI Service and Simulation Application, která by umož� ovala vy� ítat a 

vizualizovat chybové hlášení vnit�ního testu bloku elektroniky palivom� ru (tzv. Built In Test - 

testování vnit�ních stav�  na pozadí). 

Literatura  

[1] Elbas.: Popis kabelu UCINT 2, webové stránky výrobce, http://www.elbas.cz/ucint-ii 
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Resumé: 

� lánek se zabývá metodikou výpo� tu statického dosahu infravizního systému FLIR (Forward 

Looking Infrared) na úrovni detekce pro malé bezpilotní letadlo. P� edložený postup je založen 

na výsledcích statického pozorování improvizovaných � árových test�  palubním systémem FLIR 

vrtulníku v reálných podmínkách. � árové testy tvo� ily skupiny pruh�  s rozdílnými emisivitami 

na povrchu jedné polystyrenové desky. Testy m� ly � ty� i r � zné prostorové frekvence. Byly 

sledované z r� zných vzdáleností a podle pozorovatelnosti byly vyhodnocované mezní 

prostorové frekvence, které následn�  posloužily ke stanovení dosahu systému pro objekt o

velikosti malého bezpilotního letadla.  

The article deals with the procedure of a calculation of a static range of a thermal imaging 

system FLIR (Forward Looking Infrared) at the detection level for a small unmanned aircraft. 

The presented procedure is based on the results of the observation of improvised test target 

patterns by the on board FLIR system of the helicopter in real conditions. The bar target 

patterns, which were created on the polystyrene board, consist from groups of bars with 

different emissivity. The patterns had four different spatial frequencies. They were watched 

from different distances and according to the observability, the limit spatial frequencies were 

evaluated. The FLIR system range was consequently determined for an object of a small 

unmanned aircraft size. 
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1 Úvod 

Malá bezpilotní letadla UA (Unmanned Aircraft) se v sou� asné dob�  využívají k mnoha ú� el� m 

civilního i vojenského charakteru. [1] K nejb� žn� jším vojenským úlohám pat�í pr� zkum území 

protivníka a monitorování jeho � innosti. Proti UA plnícím vojenské úkoly lze ú� inn�  zasáhnout 

jen tehdy, když je v� as zjišt� na jejich p�ítomnost v dostate� né vzdálenosti od zájmové oblasti 

nebo cíle.  

K detekci a k ur� ení polohy malých UA slouží nap�íklad radiolokátory, optoelektronické 

lokátory nebo akustické systémy. Z optoelektronických prost�edk�  se k danému ú� elu nabízejí 

také systémy FLIR. [2] K posouzení jejich využitelnosti je nutné znát alespo	  základní p�íznaky 

konkrétního UA v infra� ervené oblasti optického spektra, relevantní parametry infravizního 

p�ístroje a funkci zeslabení hustoty zá�ivého toku p�i pr� chodu zá�ení atmosférou. [3] 

� lánek se zabývá metodikou výpo� tu statického dosahu infravizního systému na úrovni detekce 

pro malé bezpilotní letadlo. P�edložený postup je založen na výsledcích praktického

experimentálního pozorování improvizovaných (m�� icích) � árových test�  [3] palubním 

systémem FLIR vrtulníku v reálných podmínkách. � árové testy byly vytvo�ené na povrchu 

polystyrenové desky. Skládaly ze dvou skupin pruh�  s rozdílnými emisivitami � (–) a � ty�mi 

r� znými prostorovými frekvencemi [3]. Byly sledované z r� zných vzdáleností D (m) a podle 

jejich pozorovatelnosti byly vyhodnocované mezní úhlové prostorové frekvence fum (rad-1), p�i 

kterých ješt�  bylo možné rozlišit dva sousední pruhy.  

P�i konstantních lineárních prostorových periodách p (m) � árových test�  jsou mezní frekvence 

fum mírou jednak hrani� ních vzdáleností pozorovatelnosti test�  (hranice mezi vid� ným a 

nevid� nýmtestem o ur� ité lineární prostorové period� ), jednak dosahu systému pro libovolný 

objekt.  

Standardním parametrem infravizního p�ístroje, sloužícím k ocen� ní jeho rozlišovací 

schopnosti a k výpo� tu dosahu, je minimální rozlišitelný rozdíl teplot MRTD (K) (Minimum 

Resolvable Temperature Difference). [4], [5] Není-li tento parametr znám, je možné použít tzv. 

ekvivalentní rozdíl teplot DTe (K), stanovený pomocí experimentáln�  zjišt� ného podílu 

koeficient�  emisivity sousedních pruh�  m�� icího testu. P�i mezní úhlové prostorové frekvenci 

má parametr DTe stejný fyzikální význam jako parametr MRTD. 

Dosah systému je posuzován s ohledem nejen na frekvenci fum, ale i na pokles tzv. snímaného 

rozdílu teplot TDs (K) [3]. V tomto p�ípad�  je hrani� ní taková vzdálenost, p�i které je snímaný 

rozdíl teplot roven snímanému ekvivalentnímu rozdílu teplot TDes(K); TDs = TDes. 
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2 Ur� ení ekvivalentního rozdílu teplot 

V této � ásti je objasn� n postup ur� ení ekvivalentního rozdílu teplot DTe m�� icích � árových test�

v reálných podmínkách ve venkovním prost�edí. Jednotlivé skupiny pruh�  (cíl a pozadí) 

� árových test�  mají stejnou teplotu T (K), ale rozdílné koeficienty emisivity. V daném p�ípad�

jsou testy zhotovené z polystyrenové desky. Povrch jedné skupiny pruh�  tvo�í bílý polystyren, 

povrchem ostatních pruh�  je � erná barva. Vzhledem k tomu, že skute� ná teplota testu je 

v každém míst�  stejná, radia� ní kontrast sousedních pruh�  (rozdíl hodnot intenzity vyza�ování) 

je dán rozdílem koeficient�  jejich emisivity, resp. ekvivalentním rozdílem teplot. 

Ke stanovení parametru DTe budeme uvažovat dva zp� soby vyjád�ení podílu intenzity 

vyza�ování cíle a pozadí. Za prvé, uvažujme podíl DM� (–) plynoucí z rozdílných emisivit cíle 

� 1 a pozadí � 2. P�edpokládáme-li, že teplota cíle i pozadí je stejná, m� žeme psát:

4
2

4
1

� T

T
DM

××

××
=

se
se

(1)

Za druhé, uvažujme podíl DMT (–) plynoucí z rozdílných teplot cíle T1 a pozadí T2. Nyní 

p�edpokládáme, že se shodují emisivity obou objekt� . Pro podíl DMT  potom platí: 

4
2

4
1

T T
T

DM
××
××

=
se
se

(2)

Ekvivalentní rozdíl teplot � Te je takový rozdíl teplot, p�i kterém je podíl intenzit vyza�ování p�i 

stejné emisivit�  roven podílu intenzit vyza�ování p�i stejné teplot� , tj. DM� = DMT: 

4
2

4
1

4
2

4
1

T

T

T

T

××

××
=

××

××

se
se

se
se

. (3)

Úpravou vztahu (3) dostaneme: 

4
�

2

1 d
T
T

= , (4)

kde  de= e1 / e2, de(–) je podíl koeficient�  emisivity.  

Pro ekvivalentní rozdíl teplot platí: � Te= T1 – T2. Pomocí tohoto vztahu vyjád�íme teplotu T1 a 

vztah (4) upravíme na tvar: 
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4
�

2

2e d
T

TT
=

+D
. (5)

Po dalších úpravách dostaneme: 

( )14
�2e -×=D dTT . (6)

Ekvivalentní rozdíl teplot závisí na teplot�  pozadí, což je v našem p�ípad�  teplota � árového 

testu. K praktickému využití vztahu (6) musíme znát podíl koeficient�  emisivity de � ernýcha 

bílých pruh� � árového testu.  

Parametr de lze stanovit nekontaktním m�� ením tzv. zdánlivých teplot ta (°C) (a zdánlivých 

termodynamických teplot Ta (K)) povrchu � árového testu. Metoda m�� ení je založena na 

p�edpokladu, že teplota testu je na celém jeho povrchu stejná. M�� í se infravizní kamerou, která 

se zam�� í na rozhraní � erné a bílé plochy � árového testu, jenž se zobrazuje na obrazovce 

po� íta� e, viz Obr. 1. Programové vybavení kamery umož� uje zm�� it teplotu t (°C) 

v libovolném míst�  snímaného objektu. Nabízený údaj je však korektním údajem o skute� né 

teplot�  jedin�  tehdy, jestliže program p�ístroje využívá správnou hodnotu koeficientu emisivity. 

Pokud nezadáme koeficient emisivity a skute� né teploty � erné i bílé plochy jsou stejné, je 

zobrazovaná teplota zdánlivou teplotu, která je pouze mírou intenzity vyza�ování. Rozdíl mezi 

intenzitami vyza�ování jednotlivých ploch závisí jen na rozdílu koeficient�  emisivity, � 1– � 2, 

resp. na rozdílu jejich zdánlivých teplot, ta1 – ta2.  

K m�� ení se použily kamera TIM 160 firmy Micro-Epsilon a p�enosný po� íta�  Lenovo T 500. 

Byly zjišt� né tyto zdánlivé termodynamické teploty: Ta1 = 300,65 K a Ta2 = 300,55 K. Namísto 

teplot T1 a T2 ve vztahu (4) použijeme Ta1 a Ta2 a dostaneme:   

�

4

2a

1a d
T
T

=��
�

�
��
�

�
. (7)

Dosazením za Ta1 a Ta2 do (7) získáme de= 1,001332.  

Je nutné zd� raznit, že popsané m�� ení i samotná metoda jsou zatížené chybami, a proto musíme 

výsledky považovat za hrubý odhad p�íslušných veli� in. 
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Obr. 1: Teplotní pole na povrchu polystyrenové desky 

P�i m�� ení systému FLIR v reálných podmínkách musíme znát teplotu � árového testu a tu 

potom dosazovat do vztahu (6) za T2. Jestliže nap�íklad T2 = 283,15 K, potom pro zjišt� ný podíl 

koeficient�  emisivity dostaneme DTe = 0,094 K. Pokud ur� íme hrani� ní vzdálenost Dp mezi 

vid� nýma nevid� nýmtestem o frekvenci fum, m� žeme stanovit tzv. snímaný ekvivalentní rozdíl 

teplot TDes (K) (Viz níže.) a považovat jej za ekvivalent parametru MRTD pro frekvenci fum; 

TDes = TDes(DTe, D). Získaný ekvivalentní rozdíl teplot �ádov�  odpovídá hodnotám parametru 

MRTD soudobých infravizních p�ístroj� .

3 Ur� ení mezních úhlových prostorových frekvencí  

Metodiku ur� ení úhlových prostorových frekvencí pro maximální vzdálenost pozorovatelnosti 

Dp � árového testu objasníme na p�íkladu výsledk�  získaných p�i snímání � árových test�  v 

úzkém zorném poli NFOV (Near Field of View) infravizní kamery. M�� ení se uskute� nilo pro 

n� kolik zvolených vzdáleností, takže ur� ení vzdálenosti Dp bylo zatížené metodickou chybou. 

Hodnoty této vzdálenosti byly jen odhadované.  

Postupovalo se od vzdálenosti 25 m až do vzdálenosti 400 m, p� i� emž jsme p�edpokládali, že 

teplota testu se nem� ní a je stejná jako m�� ená teplota vzduchu. Z mezní vzdálenosti Dp a 

z odpovídající lineární prostorové periody pruh�  byla ur� ena mezní úhlová prostorová 

frekvence fum. Obrazy používaných � árových test�  po�ízené ze vzdálenosti 25 m jsou na 

obrázku obr. 2. [2] 

Lineární periody � árových test�  byly (shora dol� ) p1 = 0,11 m, viz obr. 2 a), a p2 = 0,055 m, p3

= 0,022 m, p4 = 0,011 m, viz obr. 2 b). Snímky po�ízené pro vzdálenosti 150 m, 200 m, 250 m, 

300 m, 350 m a 400 m, podle kterých byly ur� ené mezní frekvence fum na hranici 

pozorovatelnosti � árových test� , jsou na obr. 3. [2] 
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a)           b) 

Obr. 2: Obrazy � árových test�  pozorovaných ze vzdálenosti 25 m, [2] 

     

                          a)                 b)                c)               d)                e)               f) 

Obr. 3: Obrazy � árových test�  pozorovaných ze vzdáleností 150 m a), 200 m b),            

250 m c), 300 m d), 350 m e), 400 m f), [2] 

Test s periodou p4, tj. s nejvyšší prostorovou frekvencí, není na žádném ze snímk�

pozorovatelný. U testu s  periodou 0,022 m je patrná zm� na v pozorovatelnosti pruh�  pro 

vzdálenosti 150 m, 200 m a 250 m. Ozna� me vzdálenost 150 m jako mezní pro tuto periodu. 

Pro 200 m jsou pruhy na okrajích testu sice patrné, ale uvnit� již rozlišitelné nejsou. Vzdálenost 

400 m ozna� me jako mezní pro periodu 0,055 m, nebo	  není k dispozici snímek po�ízený z 

v� tší vzdálenosti, na kterém by pruhy s touto periodou již pozorovatelné nebyly.  

O� ekávali jsme, že pro všechny využitelné p�ípady budou úhlové prostorové frekvence stejné, 

vzhledem k tomu, že ekvivalentní rozdíl teplot DTe jsme pro všechny vzdálenosti považovali za 

konstantní.  

Jak lineární prostorové periody p a frekvence f (m-1), tak i úhlové prostorové periody pu (rad) a 

frekvence fu pro r� zné vzdálenosti D jsou uvedené v tabulce Tab. 1. Hodnoty úhlových 

prostorových period a frekvencí pro uvedené hrani� ní situace jsou 0,000147 rad a 0,000138 rad, 

resp. 6818,18 rad-1 a 7272,73 rad-1. Úhlové prostorové frekvence se liší o cca 7 %, což lze 

považovat za dobrý výsledek. 
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Lineární prostorové periody p
(m) 

Lineární prostorové frekvence f
(m-1) 

0,110 9,09 
0,055 18,18 
0,022 45,45 
0,011 90,91 

Vzdálenost D
(m) 

Úhlová prostorová perioda pu

(rad) 
Úhlová prostorová frekvence fu

(rad-1) 

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 prostorových period a frekvencí, [2] 

4 Ur� ení dosahu infravizního systému 

Dosah systému FLIR na úrovni detekce m� žeme definovat jako vzdálenost, ve které pro daný 

(kritický) rozm� r h (m) bude cíl pozorován pod úhlem � (rad), �  = 1 / fum, a snímaný rozdíl 

teplot TDs neklesne pod hodnotu snímaného ekvivalentního rozdílu teplot TDes(D). [2] 

Jednotlivé veli� iny použité v metodice ur� ení dosahu jsou graficky znázorn� né na obr. 4. Pro 

cíle o rozm� rech h1, h2 a h3 jsou zde dosahy Df ur� ené podle odhadnuté frekvence fum pro jednu 

konkrétní kameru. Dále jsou zde pr� b� hy snímaných ekvivalentních rozdíl�  teplot TDes(D) a 

snímaného rozdílu teplot TDs(D) konkrétního cíle p�i reálném útlumu atmosféry. Na obrázku 

jsou rovn� ž vyzna� ené hrani� ní vzdálenosti pro dv�  r� zné infravizní kamery; DpA a DpB.

Metodika ur� ení dosahu systému FLIR je následující. 

1. Ur� í se funkce snímaného ekvivalentního rozdílu teplot TDes(D). Tuto úlohu je možné �ešit 

dv� ma zp� soby. Za prvé, � árové testy jsou pozorované p�i velmi vysoké meteorologické 

dohlednosti. Koeficient útlumu atmosféry je nízký, takže transmitance atmosféry mezi 

� árovými testy a kamerou je vysoká. Potom použijeme vztah 
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( ) ees TDTD D= . (8)

Jestliže se pozorování uskute� ní na velkou vzdálenost, nebo p�i nízké meteorologické 

dohlednosti, tj. p�i vysokém koeficientu útlumu atmosféry, platí: 

( ) DTDTD ××D= p-
ees e b , (9)

kde � p je koeficient útlumu atmosféry v dob�  pozorování � árových test� . 

2. Podle podmínek a vztah�  uvedených v p�edchozím bodu se vypo� ítá snímaný ekvivalentní 

rozdíl teplot TDes(D). Ur� í se pro hrani� ní vzdálenost Dp. 

3.  Vypo� ítá se dosah systému podle frekvence Df ze vztahu 

hfD ×= umf . (10)

Jako mezní frekvenci lze použít minimální hodnotu ze získaného intervalu. 

4.  Ur� í se funkce snímaného teplotního rozdílu konkrétního cíle v reálných podmínkách 

p�enosového prost�edí. P�ibližn�  lze tuto funkci vyjád�it vztahem TDs(D) = DT · e-�  · D, kde �  je 

koeficient útlumu atmosféry a DT je po� áte� ní rozdíl teplot, nap�íklad cíle a jeho pozadí. 

5. Vzdálenost, ve které platí TDs(D) = TDes(D), je dosahem systému podle teploty DT.

Obr. 4: K ur � ení dosahu systému FLIR 

TDes(DpB) = DTe· e-� p·DpB

TDes(D) = DTe· e-� p·D

TDes(DpA) = DTe· e-� p·DpA

DTe� TDes(DpA) = TDes(DpB) = DTe�

TDs(D)

DT�

 0                  Df(h1)     Df(h2)                 Df(h3)                                                                   D (m) 

             DpA                                                                                                                                                         DpB
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 6. Výsledným dosahem Dmax systému FLIR je menší z hodnot Df a DT.  

�
�
	

<

<
=

fTT

Tff
max  pro

 pro

DDD

DDD
D . (11)

S využitím hodnot získaných vlastním m�� ením je dále uveden p�íklad výpo� tu dosahu 

palubního systému FLIR pro oktokoptéru. Vzdálenost mezi motory oktokoptéry h = 1 m 

(kritický rozm� r cíle) a rozdíl teplot mezi nejteplejšími � ástmi oktokoptéry a pozadím 

DT =10 K. [6], [7], [8]  Pracovní vlnové délky infravizní kamery jsou 3,6 
 m až 5 
 m. [2] 

1.  Vzhledem k tomu, že v míst�  a dob�  pozorování byla meteorologická dohlednost 

Vm = 30 km, použijeme k výpo� tu snímaného ekvivalentního rozdílu teplotTDes(D) vztah (8). 

Teplota vzduchu a � árových test� T2 = 283,15 K. Zm�� ený podíl koeficient�  emisivity bílých a 

� erných pruh� d� = 1,001332. Po dosazení za T2 a d�  do (6) dostaneme: 

TDes(D) = DTe = 0,094 K. 

2.  Jako mezní úhlovou prostorovou frekvenci fum použijeme menší ze získaných hodnot, tj. 

6818,18 rad-1, viz Tab. 1. Po dosazení za fum a h do vztahu (10) dostaneme: Df �  6,82 km. 

3. Funkce snímaného rozdílu teplot zvoleného cíle se vyjád�í podle konkrétních parametr�  cíle 

a p�enosového prost�edí. Uvažujme následující dv�  hodnoty meteorologické dohlednosti 

Vm: 5 km a 1 km. Odpovídající hodnoty koeficientu útlumu atmosféry �  v pásmu pracovních 

vlnových délek jsou p�ibližn�  1,401 km-1 a 0,135 km-1. Funkce snímaného teplotního rozdílu 

potom jsou: TDs(D) = 10 · e-1,401 · D a TDs(D) = 10 · e-0,135 · D.

4. Dosah systému podle teploty se vypo� ítá z funkcí snímaného teplotního rozdílu pro 

TDs(D) = TDes(D) = 0,094 K. Pro zvolené meteorologické dohlednosti 5 km a 1 km dostaneme: 

DT5 �  35,61 km a DT1 �  3,39 km. 

5. Pro meteorologickou dohlednost Vm = 5 km je výsledný dosah systému Dmax �  6,82 km. Pro 

Vm = 1 km je Dmax �  3,39 km. 

5 Záv� r 

Z výsledk�  m�� ení vyza�ovacích charakteristik kvadrokoptery MK-QUADRO-XL vyplývá, že 

malé bezpilotní prost�edky mohou mít v�� i pozadí dostate� n�  velký radia� ní kontrast, který je 

dán rozdílem teplot letadla a pozadí v �ádu desítek kelvin� . [6], [7] To znamená, že i malé UA 

lze odhalit a pozorovat infravizními systémy.   

Auto�i � lánku stanovili teoretický dosah konkrétního palubního infravizního systému pro 

oktokoptéru na základ�  praktických experiment� . Na rozdíl od standardních postup�  [8], [9] 
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založených na využití p�esn�  zm�� ených frekven� ních závislostí parametru MRTD, byla použita 

zjednodušená metodika, opírající se o výsledky pozorování improvizovaných � árových test�

p�ímo v terénu.  

Uvedené výsledky platí pro úzké zorné pole infravizní kamery, malý UA o velikosti 1 m, 

po� áte� ní rozdíl teplot cíle a pozadí 10 K a pro realisticky zvolené hodnoty meteorologické 

dohlednosti 1 km a 5 km. Je nutné zd� raznit, že stupn� m rozlišení cíle je detekce. Na vyšších 

úrovních rozlišení jsou hodnoty dosahu menší. Další d� ležitou okolností je charakter pozadí, 

který ovliv� uje po� áte� ní rozdíl teplot.  

Lze konstatovat, že pomocí infravizního systému s výkonnou kamerou je možné odhalit a 

pozorovat i bezpilotní prost�edky velmi malých rozm� r�  na dostate� n�  velkou vzdálenost. 

Nicmén�  ze získaných výsledk�  m�� ení (v tomto � lánku neuvedených) je patrné, že dosah 

významn�  klesá s rostoucím zorným polem kamery. [2] Z toho vyplývá, že p�edložené hodnoty 

dosahu nejsou tak optimistické, jak se jeví na první pohled, nebo	  úzké zorné pole kamery 

pokrývá jen omezený prostor. To znamená, že nap�íklad samostatné využití infravizních 

systém�  k odhalení malých UA pro bezpe� nostní ú� ely m� že být komplikované.   
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Resumé: 

� lánek se zabývá identifikací parametr�  model�  chování pilot�  pomocí programu MATLAB®, 

konkrétn�  nástroje System Identification Toolbox. První � ást � lánku popisuje jednotlivé modely 

pilot�  v� etn�  jejich p� enosových funkcí. Samotná realizace experimentu prob� hla na leteckém 

simulátoru � VUT v Praze. M�� ila se odezva pilot�  na skokovou zm� nu výšky letu p� i podélném 

pohybu letounu. Pilot se p� i skokové zm� n�  výšky musí v co nejkratším � asovém intervalu op� t 

vrátit na p� vodní letovou hladinu. � lánek popisuje postup zpracování nam�� ených dat a 

identifikaci parametr�  model�  pilot� .

This paper deals with identification of model parameters of pilot´s behaviour using program 

MATLAB® and its tool System Identification Toolbox. The first part of paper describes pilot´s 

models and its transfer functions. Realization of the experiment was carried out on a flight 

simulator at � VUT in Prague. The pilot´s response to a change in aircraft altitude during 

longitudinal flight was measured. The goal of pilot was to return to the required aircraft altitude 

in the shortest possible time. The paper describes processing of measured data and the 

identification of pilot´s model parameters. 

1 Modely pilot�

Model � lov� ka se nejjednodušeji získá p�i kompenza� ním �ízení, kdy je prekognitivní charakter 

lidského chování potla� en. P�i kompenza� ním �ízení � lov� k provádí � innosti, které mají 

sledovací charakter. Blokové schéma kompenza� ního �ízení je zobrazeno na obr. 1. Vstupní 
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signál s(t) p�edstavuje žádanou hodnotu y(t). Lidský operátor vnímá rozdíl mezi požadovanou 

hodnotou a aktuálním výstupním signálem y(t), jedná se o regula� ní odchylku e(t). Operátor se 

snaží provád� t takové ak� ní zásahy h(t), aby výstupní signál y(t) se co nejvíce podobal 

vstupnímu signálu systému s(t). [1]

�

Obr. 1: Kompenza� ní � ízení v systému MMS [1] 

Modelováním lidského chování se historicky zabýval prof. McRuer, který navrhl teorii 

nazvanou Crossover law, což bývá voln�  p�ekládáno jako „Zákon frekvence �ezu“. Popisuje 

chování � lov� ka jako kompenza� ního regulátoru pomocí teorie lineárních dynamických

systém� . Lidský operátor p�izp� sobuje sv� j ak� ní zásah dynamice regulované soustavy tak, aby 

platila následující rovnice (1) pro frekven� ní p�enos otev�ené regula� ní smy� ky F0(j� ) [2]. 

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


�
	 � � 
�� (1)

kde: 

FR(j� ) frekven� ní p�enos regulátoru (pilota), 

FS(j� ) frekven� ní p�enos soustavy, 

� c frekvence �ezu, 

�  dopravní zpožd� ní reprezentující zpožd� ní lidského t� la mezi vjemem a zásahem. 

Zákon frekvence �ezu spo� ívá ve snaze lidského operátora stabilizovat celý systém. � lov� k volí 

ak� ní zásahy takové, aby systém v okolí frekvence �ezu � c m� l integra� ní charakter. Teorie 

Crossover law byla ov�� ena n� kolika m�� eními a zjistilo se, že platí pro regulované soustavy s 

r� znorodými dynamikami [2], [3].  

Tustin-McRuer� v model p�edstavuje v sou� asné dob�  nej� ast� ji používaný model chování 

pilot� , který vychází z fyziologického a neurologického popisu � lov� ka, viz rovnice (2) [4]. 
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� � � �
� � � � � � �

� � � � � � � � � � � � � �
��� �� � �� � (2)

kde: 

K  zesílení reprezentující pilotovy zvyklosti, závisí na schopnostech, trénovanosti a  

 zkušenostech pilota, 

TI zpož� ující setrva� ná konstanta, která závisí na pohotovosti pilota a souvisí s  

 provád� ním nau� ených stereotyp�  a rutinních postup� ,

TN setrva� ná konstanta neuromuskulárního systému, 

TL prediktivní � asová konstanta daná zkušenostmi pilota, schopností p�edvídat situaci,  

jež m� že nastat, 

� � asová konstanta zpožd� ní odezvy mozku pilota na o� ní vjem. 

Na základ�  Crossover law vytvo�il McRuer další model zahrnující dynamiku lidského 

neuromuskulárního systému. Jedná se o Precision model, který je popsán p�enosovou funkcí 

(3) [5]. 

� � � �
� � � � � � �

�� � ����
	

�
 !

" �
! �

!# �
" �

���
	 ��� �� � �� � (3)

kde: 

K  zesílení reprezentující pilotovy zvyklosti, 

TI zpož� ující setrva� ná konstanta,  

TL prediktivní � asová konstanta daná zkušenostmi pilota,  

� N frekvence neuromuskulárního systému, 

� N tlumení neuromuskulárního systému, 

�  zpožd� ní pilota.  

Dalším z model�  lidského chování je Gross� v model, který p�edstavuje zjednodušení Tustin-

McRuerova modelu. Neuromuskulární � asová konstanta je nahrazena zpožd� ním pilota �N. 

Gross� v model p�edstavuje rovnice (4) [6]. 

� � � �
� � � � � � �

� � � � � � �
�$� %� � � & � ' � � ( (4)
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kde: 

K  zesílení reprezentující pilotovi zvyklosti, 

TI zpož� ující setrva� ná konstanta,  

TL prediktivní � asová konstanta, 

� � asová konstanta zpožd� ní pilota 

�N � asové zpožd� ní odezvy mozku pilota na o� ní vjem. 

Arnold Tustin p�edstavil vlastní model lidského chování (5) už roku 1944. Pozd� ji bylo 

zjišt� no, že lidský operátor nem� že být popsán jako � istý integrátor. Proto se tento model 

využívá pouze výjime� n�  [5], [7]. 

� � � �
� � � � � � �

�
��� �� � �� � (5)

kde: 

K  zesílení reprezentující pilotovy zvyklosti, 

TL prediktivní � asová konstanta, 

� � asová konstanta zpožd� ní odezvy mozku pilota na o� ní vjem. 

2 Identifikace parametr�  model�  chování pilot�

2.1 Popis experimentu 

Experiment spo� íval v m�� ení odezvy pilota na vizuální a pohybový vjem, kterým byla skoková 

zm� na výšky letu letadla p�i podélném pohybu letounu. Pilot se p�i skokové zm� n�  výšky musí 

v co nejkratším � asovém intervalu op� t vrátit na p� vodní letovou hladinu. Tah motoru letounu 

je p�i experimentu konstantní. Pilot ovládá letoun pouze pomocí kniplu. M�� icí software 

zaznamenává výchylku kniplu, výšku letounu a další množství dat. 

Celý experiment prob� hl na leteckém simulátoru na � VUT v Praze, viz obr. 2. Experimentu se 

zú� astnilo osum pilot� , kdy u každého prob� hlo deset m�� ení. Vzorkovací frekvence simulátoru 

byla 40 Hz.  

M�� ení probíhalo tak, že si pilot sedl k simulátoru a postupn�  po r� zném � asovém intervalu 

musel reagovat na podn� t, skokovou zm� nu výšky. Jednalo se o výškový propad o 300 metr� , 

kdy se pilot následn�  musel co nejrychleji vrátit do p� vodní výšky 3000 metr� .
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Obr. 2: Letecký simulátor na � VUT v Praze 

2.2 Zpracování nam�� ených dat 

Nam�� ená data byla zpracována v simula� ním prost�edí MATLAB®. Z jednotlivých m�� ení 

každého pilota bylo vybráno a odd� leno deset úsek�  - misí, které odpovídaly skokové zm� n�

výšky a p�íslušné výstupní výchylky kniplu. Pro p�esn� jší identifikaci parametr�  pilota je 

vhodn� jší využít pouze dynami� t� jší � ást p�echodového d� je, kterou p�edstavuje první p�ekmit, 

viz obr. 3.  

Vstupní data p�edstavující skokovou zm� nu výšky byla normována tak, aby první bod m�� ení 

spo� íval v nule. Pro pot�ebu následné analýzy bylo nutné vynulování výchylky kniplu po dobu, 

kdy pilot ješt�  nereagoval na skokovou zm� nu výšky. Pilot nikdy nedokáže držet knipl p�esn�

v nulové poloze, vždy se mu prsty lehce pohybují a výchylka kniplu lehce kolísá. Nulový úsek 

ve výstupních datech odpovídajících výchylce kniplu, slouží k ur� ení d� ležitého parametru 

p�enosové funkce pilota, kterým je dopravní zpožd� ní. Proto je nutné v úsecích, kdy se 

bezprost�edn�  po skokové zm� n�  nem� ní aktuální výška, nastavit výchylku kniplu na nulovou 

výchylku. 
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Obr. 3: Nam�� ená data skokové zm� ny výšky a p� íslušné výchylky kniplu u pilota � . 4 

2.3 Identifikace parametr�  modelu pilota 

K identifikaci parametr�  modelu pilota byl použit nástroj programu MATLAB® s názvem 

System Identification Toolbox, který dokáže najít optimální parametry p�enosové funkce, jež 

má p�edem definovaný tvar. Do System Identification Toolboxu byla nahrána data z 

jednotlivých m�� ení jako Time-Domain Signals. Vstupní data p�edstavuje nam�� ená aktuální 

výška letounu (pouze dynami� t� jší � ást p�echodového d� je, viz p�edchozí kapitola). 

Výstupními daty je výchylka kniplu. P�i vkládání dat je nutné zadat vzorkovací frekvenci, která 

byla 40Hz. 

 Po zadání dat lze p�ejít k samotné identifikaci pomocí záložky Process Models. Zde se 

nastaví parametry p�enosové funkce. Pro identifikaci parametr�  modelu pilota byl použit 

Tustin-McRuer� v model, který v sou� asné dob�  p�edstavuje nej� ast� ji používaný model. Jedná 

se o p�enosovou funkci s jednou nulou, dv� ma póly, zesílením a dopravním zpožd� ním, viz 

rovnice (6). 

� � � �
� � � � � � �

� � � � � � � � � � � � � �
��� �� � �� � (6)
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Nastavení parametr�  p�enosové funkce pilota v okn�  Process Models v System Identification 

Toolboxu zobrazuje obr. 4. � asové konstant� TI odpovídá v okn�  Process Models konstanta 

Tp1, konstant� TN odpovídá Tp2, TL = Tz a �  = Td. Po� áte� ní podmínky (Initial state) jsou nulové. 

Dopravní zpožd� ní Td bylo pevn�  nastaveno podle nam�� ených dat výchylky kniplu. 

�

Obr. 4: Nastavení parametr�  p� enosové funkce pilota 

System Identification Toolbox umož� uje porovnání p� vodních nam�� ených dat s vypo� teným 

modelem, v� etn�  ur� ení parametru Best fit. Jeden velmi dobrý výsledek byl získán u pilota � . 

3, kdy byl parametr Best fit roven 67,88%, viz obr. 5. 



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

���
��
�

Obr. 5: Porovnání p� vodních nam�� ených dat (� erná barva) s modelem (zelená barva), 

parametr Best fit = 67,88 % 

P�enosová funkce s identifikovanými � asovými konstantami, zesílením a � asovým zpožd� ním 

pro stejné m�� ení pilota � .3 je popsána rovnicí (7). 

� � � ) *+, 	 )- � . � �� *./0 � � � �

� � *1.2 � � � � � � *1.23 � � � �
��� �� � - *4+� � (7)

Další graf, viz obr. 6, zobrazuje porovnání p� vodních nam�� ených dat s vypo� teným modelem 

u pilota � . 4, kdy byl parametr Best fit roven pouze 33,61%. Ve srovnání s p�edchozím grafem 

si lze všimnout menší podobnosti modelu s nam�� enými daty. 
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Obr. 6: Porovnání p� vodních nam�� ených dat (� erná barva) s modelem (žlutá barva), 

parametr Best fit = 33,61% 

Identifikované konstanty tohoto m�� ení pilota � . 4 jsou zobrazené v rovnici (8). 

� � � +*56 	 )- � 2 � .3 *27� � � �

� � *1� � � � � � *00� � � �
��� �� � - *,+ � � (8)

3 Záv� r 

� lánek popisuje identifikaci parametr�  model�  chování � lov� ka p�i �ízení letounu s využitím 

nástroje System Identification Toolbox, který dokáže najít optimální parametry p�enosové 

funkce, jež má p�edem definovaný tvar. Výhoda tohoto nástroje spo� ívá v možnosti zvolit 

n� které parametry p�enosové funkce p�ed samotným výpo� tem, což bylo využito p�i volb�

dopravního zpožd� ní.  

� lánek ukazuje postup zpracování dat nam�� ených na leteckém simulátoru na � VUT v Praze 

a následnou identifikací parametr�  p�enosových funkcí pilot� . Jeden z dobrých výsledk�  byl 

získán u pilota � . 3. Parametr Best fit byl v tomto p�ípad�  roven 67,88%. Jako druhý p�íklad 
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bylo vybráno m�� ení pilota � . 4, kdy byl parametr Best fit pouze 33,61%, takže míra podobnosti 

mezi p� vodními nam�� enými daty a daty vypo� teného modelu je menší. 
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Diskuse o vlastnostech a využití havarijních registrátor�  pro 

zajišt� ní spolehlivosti letadel a bezpe� nosti letu 

Disputation about the characteristics and use of flight data recorders to 

ensure the dependability of aircraft and flight safety  

Ing. Ji�í Pa�ízek, CSc. 

University of Defence, email: jiri.parizek@unob.cz

Resumé: 

Letecké palubní registrátory r� zného typu se považují za nezbytné vybavení soudobých letadel 

a jsou obvykle ozna� ovány jako prost� edky objektivní kontroly. Navzdory technologické 

dokonalosti sou� asných registrátor�  se v letecké doprav�  ob� as vyskytne situace, kdy 

registrátory nesplní o� ekávaný ú� el a jsou kladeny r� zné otázky o zm� nách v této oblasti. Tento 

� lánek pojednává o vlastnostech jednotlivých typ�  havarijních registrátor�  a n� kterých 

návrzích a pohledech, spojených s analýzou pr� b� hu neobvyklých leteckých nehod. 

Airborne recorders of different types are considered essential equipment of modern aircraft 

and are usually referred to as a means of objective control. Despite of technological excellence 

of the current recorders in aviation occur occasionally situations where recorders fail to meet 

the expected purpose and various questions about changes in this area are asked. This article 

discusses the characteristics of individual types of airborne recorders and some proposals and 

views associated with the analysis of unusual aircraft accidents. 

1 Úvod 

Letecká doprava vždy pat�ila a pat�í mezi nejbezpe� n� jší druhy dopravy. Tato skute� nost je 

zajiš� ována kvalitní výrobou letadel a letadlových systém�  ve všech jejích etapách, tedy v etap�

návrhu, výroby, testování i kontroly. Takto vzniklou vysokou inherentní spolehlivost letecké 

techniky a bezpe� nost letového provozu potom ovliv� uje lidský faktor p� i provozování letecké 

techniky, tedy p�i pilotáži, pozemní obsluze a organizaci provozu spole� n�  s vlivy prost�edí, ve 

kterých se letadla pohybují. Mezi prost�edky, které pomáhají objektivizovat � innost posádky i 

palubních systém�  a pozitivn�  tak ovliv� ují bezpe� nost letu, pat�í i palubní registrátory r� zného 

typu, z nichž nejznám� jší jsou tzv. � erné sk�í� ky, tedy registrátory havarijní. T� ch se využívá 

primárn�  p�i vyšet�ování leteckých mimo�ádných událostí. 
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2 Historie palubních registrátor�

Podle n� kterých pramen�  (nap�. [1]) jsou autory prvních datových registrátor�  (FDR - Flight 

Data Recorder) pánové François Hussenot a Paul Beaudouin z Francie, kte�í v roce 1939 v 

leteckém centru Marignane sestrojili registrátor založený na fotografickém principu vytvá�ení 

sv� telných stop na panchromatickém filmu. Další registrátory první generace se za� aly vyráb� t 

v pr� b� hu 2. sv� tové války a v 50. letech 20. století, v� tšinou na principu mechanického 

záznamu pomocí jehel na kovovou folii.  

U � eskoslovenského letectva byl 

na sov� tských letadlech Mig-21, 

Su-7 a dalších instalovaný 

palubní registrátor K2-717 (zvaný 

barospidograf), založený na 

principu mechanického záznamu 

jehlami na barevný papír 

s vrstvou plavené k�ídy, pozd� ji 

nahrazený registrátorem SARPP-

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

Druhá generace registrátor�  (70. a 80. léta 20 století) byla založena na principu magnetického 

záznamu na plastovou magnetickou pásku, drát � i kovovou pásku a krom�  datových registrátor�

se objevují i registrátory zvuk�  (CVR - Cockpit Voice Recorder). Na letadlech 

� eskoslovenského letectva byly instalovány datové registrátory typu PARES (� eskoslovenské 

výroby) a sov� tské registrátory typu TESTER, BUR a MSRP (obr. 2, 3). Tyto registrátory byly 

již � íslicové a bylo možné automatizované zpracování záznamu. 

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

Obr. 1: Registrátor SARPP-12GM
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T�etí generace palubních registrátor�  (od 90. let dosud) využívá net� kavých pam� tí typu 

FLASH � i EEPROM jako záznamového média, ozna� ují se jako registrátory s pevnou pam� tí 

(SSFDR - Solid State Flight Data Recorder) viz obr. 4. Vzhledem k malým rozm� r� m t� chto 

registrátor�  dochází � asto k integraci více typ�  registrátor�  (nap�. datového a zvukového 

registrátoru) do jednoho pouzdra (CVFDR - Cockpit Voice and Flight Data Recorder). T�etí 

generace registrátor�  je pochopiteln� � íslicová a prost�ednictvím vyhodnocovacího softwaru 

poskytuje podstatn�  lepší možnosti p�i rekonstrukci pr� b� hu letecké mimo�ádné události. 

Obr. 4: Registrátor s pevnou pam� tí firmy SPEEL Praha 

Ze stru� ného vý� tu historie palubních registrátor�  je z�ejmé, že konstrukce i schopnosti t� chto 

za�ízení odpovídaly technologickým možnostem své doby, ale i hustot�  leteckého provozu, 

r� zným požadavk� m výrobc�  letadel, leteckých spole� ností a asociací. 

3 Požadavky na havarijní registrátory a filosofie � ešení 

Aby mohly palubní registrátory plnit o� ekávané funkce p�i odhalování p�í� in leteckých 

mimo�ádných událostí, musí spl� ovat �adu požadavk� , mezi které pat�í: 

· množina parametr�  a délka záznamu, 

· p�ežití záznamu, 

· nalezení záznamu, 

· vyhodnocení záznamu. 

Relevantní množina parametr� záznamu je bezesporu základním požadavkem nezbytným 

pro objektivní vyhodnocení letecké události. Z tohoto pohledu lze první generaci registrátor�
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považovat za nevyhovující. Nap�. registrátor K2-717 registroval pouze barometrickou výšku, 

rychlost a � as, registrátor SARPP-12 „um� l“ 6 spojitých a 10 dvouhodnotových parametr�  a až 

po� átkem 80. let 20. století ICAO stanovuje, resp. doporu� uje, záznam 32 parametr� . � íslicové 

registrátory (již ve druhé generaci registrátor� ) byly a jsou schopny registrovat desítky až 

stovky parametr� . 

Délka záznamu není kritickou hodnotou, závisí na délce záznamové pásky � i velikosti pam� ti 

(registrátory s pevnou pam� tí „umí“ až n� kolikahodinový záznam), nicmén�  z hlediska 

vyhodnocení letecké události obvykle posta� uje posledních cca 30 minut záznamu. 

P� ežití záznamuje u havarijních registrátor�  požadavkem naprosto nezbytným a pro zajišt� ní 

tohoto požadavku bylo a je t�eba uvažovat všechny možné okolnosti, které mohou p�i havárii 

letadla nastat. Jedná se p�edevším mechanické vlivy typu p�etížení, pr� razných a drtivých sil 

p�i dopadu do terénu, p� sobení tepla p�i pravd� podobném vzniku požáru, p� sobení slané vody 

p�i dopadu do mo�e i p� sobení letadlových kapalin v� etn�  kapalin hasicích. Z tohoto pohledu 

vznikly dv�  základní koncepce, vyjád�ené mimo jiné patenty, p�ijatými na patentovém ú�adu 

USA. První koncepce (patent � . 2959459 z roku 1960 [3]) p�edpokládá pevné umíst� ní 

registrátoru na palub�  letadla a ochranu záznamové jednotky p�ed p� sobením negativních vliv� .

Druhá koncepce (patent � . 3327067 z roku 1967 [4]) p�edpokládá, že pro p�ežití záznamu bude 

ú� eln� jší, když se záznamová jednotka odd� lí v p�íhodném okamžiku od letadla a dopadne 

samostatn�  mimo zbývající � ásti letadla. 

Registrátory první koncepce - neodd� litelné registrátory (obr. 1 - 4) p�edstavují v� tšinu 

registrátor� , používaných ve vojenském i civilním letectví celého sv� ta a zjevn�  vyžadují 

podstatn�  složit� jší systém ochran záznamu. Podle [2] byla pro první generaci registrátor�

v roce 1958 stanovena první norma odolnosti záznamu (TSO C-51) tak, že záznam by m� l 

odolat nárazu s p�etížením 100 g a p� sobení plamene 1100 °C po dobu 30 minut, avšak v té 

dob�  nebyly tyto požadavky technologicky zvládnutelné. Pro generaci � íslicových 

magnetických registrátor�  byla až v 80. letech 20. století stanovena technická norma odolnosti 

záznamu TSO C-51c (zvyšující nap�. odolnost proti nárazu na 1000 g) a norma TSO C-124

platí v sou� asnosti pro generaci registrátor�  s polovodi� ovou pam� tí. Tato norma p�edepisuje 

odolnost v�� i: 

• mechanickému nárazu 3400 g po dobu delší než 6,5 ms, 

• pádu t� lesa z výšky 3 metr�  o hmotnosti 227 kg s pr� razným trnem o pr� m� ru 6,35 mm 

a délce 40 mm, 
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• drtivé síle 22 250 N v hlavních osách a diagonálách po dobu 5 min., 

• p� sobení plamene 1100 °C na 100% povrchu registrátoru po dobu 30 minut, 

• p� sobení letadlových kapalin na dobu 48 hodin,  

• p� sobení hasicích kapalin na dobu 8 hodin, 

• p� sobení mo�ské vody do hloubky 3 m po dobu 30 dn� ,

• p� sobení tlaku mo�ské vody 60 MPa (hloubka 6000 m) po dobu 24 hodin. 

Zajišt� ní uvedených požadavk�  není úpln�  jednoduché, krom�  ceny se zv� tšují rozm� ry 

chrán� né � ásti registrátoru (deska s pam�� ovými IO zabírá cca 5% celkového objemu 

pam�� ové jednotky) a nap�. zp� sob ochrany p�ed p� sobením plamene je obvykle p�edm� tem 

tajemství firmy, vyráb� jící FDR (nap�. SPEEL Praha). 

Jako podp� rný prost�edek pro p�ežití záznamu se používá i vhodné umíst� ní registrátoru a to 

zpravidla do ocasní � ásti letadel. Z praxe vyplynulo, že ocasní � ásti se � asto odd� lí p�i havárii 

od trupu letadla, z� stávají relativn�  málo poškozené a mimo ohniska požáru. 

Registrátory druhé koncepce - odd� litelné registrátory (DFIRS - Deployable Flight Incident 

Recorder Set) se v sou� asnosti používají z�ejm�  pouze u letadel vojenského námo�nictva USA 

a Austrálie, nicmén�  základní myšlenka patentu z roku 1967 je velice zajímavá. Záznamová 

jednotka je vložena do pouzdra, které je namontováno na letadlo tak, že splývá s potahem a 

jednoduchým zp� sobem m� že být od letadla odhozeno - viz obr. 5 a 6.  

Obr. 5: Registrátor DFIRS na letadle 
ORION australského námo� nictva

Obr. 6: Princip odhozu registrátoru DFIRS

V p�ípad� , že systém nap�. pomocí iner� ních senzor�  vyhodnotí po� átek havárie, záznamová 

jednotka je odhozena od letadla, dopadá na zem � i vodní hladinu samostatn� , nárazové a drtivé 
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síly jsou mnohem menší a je vysoce pravd� podobné, že jednotka nebude vystavena vysokým 

teplotám p�i požáru letadla. Pro p�ípad dopadu na vodní hladinu je v� tšina objemu záznamové 

jednotky vypln� na p� nou, takže jednotka z� stane na hladin�  po neomezenou dobu.  

Podle dostupných zdroj�  nebyly v první a druhé generaci (historického vývoje) palubních 

registrátor�  registrátory této koncepce používány, z�ejm�  proto, že tehdejší registrátory byly 

p�íliš hmotné a rozm� rné, ale hlavn�  nebyl vy�ešen problém lokalizace registrátoru pomocí 

satelitní techniky. 

Nalezení záznamu je u havarijních registrátor�  požadavkem stejn�  nezbytným jako p�ežití 

záznamu. U registrátor�  první koncepce je problém spojen s nalezením vraku letadla, p�esn� ji 

�e� eno té jeho � ásti, ve které je registrátor namontován. V p�ípad�  dopadu letadla do terénu to 

nebývá velký problém, horší je to v p�ípad�  pádu letadla do mo�e � i oceánu. Pro tyto ú� ely jsou 

havarijní registrátory vybavovány akustickými majáky (ULB - Underwater Locator Beacon), 

které jsou aktivovány p� sobením vody a každou sekundu vysílají 10 milisekundový pulzní 

signál o kmito� tu 37,5 kHz, podle kvality baterie po dobu 30 - 90 dn� . Akustické majáky by 

m� ly pracovat až do hloubky 6000 metr�  a signály t� chto maják�  mají být podle [6] „slyšitelné“ 

v dobrých podmínkách na vzdálenost až 5 km, což je ovšem vzhledem k rozloze a hloubce mo�í 

a oceán�  pom� rn�  málo. 

Odd� litelné registrátory jsou navíc vybaveny nouzovými lokaliza� ními majáky � i vysíla� i 

signál�  (ELT - emergency locator transmitter), které mohou být aktivovány ru� n�  nebo 

automaticky a vysílají nouzový signál o kmito� tu 121,5 MHz (vojenská letadla 243 MHz) a od 

1. února 2009 pouze 406 MHz. Signály mohou být zachyceny systémem Cospas - Sarsat - 

mezinárodním systémem pro vyhledávání a záchranu (SAR - Search And Rescue), fungujícím 

od roku 1979 a provozovaným i v � R. Nov� jší majáky vysílající na kmito� tu 406 MHz obsahují 

GPS p�ijíma� e a je možno je velmi rychle a p�esn�  lokalizovat prost�ednictvím družic GEOSAR 

(obr. 7). Korespondence mezi pátracími letadly, pozemními jednotkami a koordina� ním a 

�ídicím centrem probíhá na vyhrazeném kmito� tu 123,1 MHz. 

Vyhodnocení záznamu u analogových registrátor�  první a druhé generace bylo provád� no

pomocí jednoduchých pom� cek manuáln�  (nap�. zv� tšovací p�ístroj a papírové šablony pro 

záznam SARPP-12). Automatizované zpracování se za� alo používat až u registrátor�

� íslicových a s rozvojem výpo� etní techniky se zdokonalovalo i programové vybavení a tím 

i možnosti vizualizace a rekonstrukce pr� b� hu letu. Letecké útvary A� R v sou� asnosti pro 

tento ú� el využívají softwarový produkt PANDA firmy SPEEL Praha. 
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Obr. 7: Družicový systém pro vyhledávání a záchranu

4 Porovnání koncepcí havarijních registrátor�

Je z�ejmé, že jakýkoliv registrátor, je-li nalezen a pam�� ová jednotka není zni� ena, m� že být 

p�ínosem pro objektivní posouzení pr� b� hu letecké události. Každá koncepce havarijních 

registrátor�  p�ináší n� jaké výhody, ale i nevýhody, které se projeví tehdy, jsou-li aktuální 

podmínky pro konkrétní typ registrátoru nevhodné.  

V p� ípad�  registrátor�  první koncepcese m� že stát, že uložený záznam „nep�ežije“ d� sledky 

pádu letadla a p�es všechna opat�ení daná normou TSO C-124 nebude pro vyšet�ování 

použitelný, nebo letadlo skon� í v oceánu, záznam sice není zni� en, ale vzhledem k hloubce 

oceánu, parametr� m akustického majáku a technickým možnostem vyhledávacích tým�

nebude nalezen nebo vyzdvižen. Zde lze jako p�íklad použít p�ípad letu AF447 spole� nosti Air 

France [7], který v roce 2009 skon� il v Atlantském oceánu, nicmén�  havarijní zapisova� e se 

poda�ilo nalézt až po dvou letech. Ješt�  horší je p�ípad letu MH370 spole� nosti Malaysia 

Airlines ze 7. b�ezna 2014, kdy po 41 minutách letu došlo ke ztrát�  kontaktu mezi letadlem a 

�ídicím st�ediskem, p�estal reagovat radarový odpovída�  a letadlo (ani palubní registrátor) 

dosud nebylo nalezeno. 

V p� ípad�  registrátor�  druhé koncepcese m� že stát, že systém chybn�  vyhodnotí stav letadla 

jako havarijní, odhodí záznamovou jednotku, ale letadlo bude pokra� ovat v letu. Záznamová 
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jednotka sice nemusí být ztracena, nicmén�  zbývající � ást letu nebude zaznamenávána. Jiný 

problém m� že nastat, když systém pracuje správn� , letadlo havaruje, záznamová jednotka je 

odhozena, ale z n� jakého d� vodu není nalezena. Takový p�ípad je zdokumentován nap�. v [8], 

kdy dne 29. 1. 2005 letadlo F/A-18F Super Hornet po nezda�eném p�istání na letadlovou lo�

USA Kitty Hawk poblíž Japonska spadlo do mo�e, záznamová jednotka byla správn�  odhozena, 

ale nebyla nalezena. Protože byla správn�  a kvalitn�  vyrobena, tém��  šest let brázdila vody 

Tichého oceánu, až byla vyvržena na pís� itou pláž Havajského ostrova Oahu (obr. 8, 9) a 

posléze nalezena surferem Seanem Brislinem. Ten po oznámení nálezu obdržel spravedlivou 

odm� nu 500 dolar� . 

Obr. 8: Umíst� ní DFIRS v ocasní � ásti F/A-18F Obr. 9: DFIRS v písku pláže Oahu

Uvedené p�íklady, kdy havarijní registrátory nemohly p�isp� t (v rozumném � ase) k nalezení 

p�í� in leteckých nehod a tedy ani p�ijmout opat�ení, aby se zabránilo podobnému selhání 

v budoucnosti, vedly k úvahám o zm� nách v systému zajišt� ní informací o stavu letadla a 

pr� b� hu letu. Jednou z prvních byla úvaha a návrh na zvýšení kapacity baterie akustického 

majáku tak, aby se prodloužila doba � innosti tohoto majáku z 30 na 90 dn�  a zv� tšila se tak 

šance na úsp� šné nalezení a vyzvednutí registrátoru. Další úvahou, vyvolanou konkrétn�

zmizením letu MH370, bylo rozší�ení instalací odd� litelných registrátor�  na všechna komer� ní 

letadla, p�edevším taková, která létají nad velkými vodními plochami.  

Poslední známé publikované úvahy se „dopustil“ pan Krishna M. Kavi, profesor University of 

North Texas, ve svém � lánku z roku 2010 nazvaném „Beyond the Black Box“ [9], ve kterém 

uvádí p�íklady neúsp� šného vyšet�ování leteckých nehod a navrhuje ponechat � erné sk�í� ky na 

palubách letadel pouze jako záložní zdroje informací. Svoji p�edstavu systému pro sb� r a 

analýzu dat let�  a letadel ozna� uje jako „Glass Box“, tedy „sklen� ná sk�í� ka“, a to z toho 

d� vodu, že systém by byl naprosto transparentní, robustní a nezranitelný - viz obr. 10. 
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Obr. 10: Systém pro online sb� r a analýzu letových dat podle Krišny M. Kaviho 

Základní p�edstava o � innosti systému je taková, že veškeré informace o letadle a pr� b� hu letu 

by se prost�ednictvím sít�  pozemních transla� ních stanice � i sít�  satelit�  p�enášely v reálném 

� ase na pozemní monitorovací stanici, kde by se data ukládala pro pozd� jší analýzu, p�ípadn�

pomocí speciálního softwaru by se mohlo identifikovat nestandardní chování letu (nap�. odklon 

letu od obvyklé trasy, nezvyklá poloha � i vertikální rychlost letadla apod.) a p�ijmout pot�ebná 

opat�ení. Vzhledem k hustot�  leteckého provozu by se musela p�ijmout �ada opat�ení pro 

optimalizaci sb� ru, p�enosu a ukládání letových dat. P�i pokusech o prosazení Glass Box do 

praxe se však M. Kavi setkal s odporem pilot� , kte�í systém považují za prost�edek ke 

špehování jejich � innosti a poukazují na možné zneužití dat. 
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5 Záv� r 

Sou� asný trend vývoje palubních registrátor�  spo� ívá v integraci jednotlivých typ�  registrátor�

do jednoho celku, zmenšování rozm� r�  a tím i v lepší ochran�  záznamu p�ed nep�íznivými 

vlivy. Výhody tzv. odd� litelných registrátor�  se z�ejm�  projeví p�i dopadu do „m� kké“ vody, 

p�i dopadu do tvrdého terénu by ochrana proti vlivu nárazu musela být jist�  dokonalejší. Je 

z�ejmé, že pan Krishna M. Kavi ve svých úvahách o Glass Box m� l na mysli p�edevším systém 

pro bezpe� nost v civilní doprav� . Zdá se však, že krom�  výhrad pilot�  se objeví �ada výhrad i 

ke složitosti, organizaci a financování systému z pohledu mezinárodních vztah� , zodpov� dnosti 

za � innost systému, p�ípadn�  zajišt� ní systému p�ed politickými � i jinými vlivy. 
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Resumé: 

The article deals with the application of the contactless tensile stress measurements in 

the material by the strength analysis of the components manufactured from composite 

materials. Implementation of the magnetic microwires into the composite structures enables to 

embed a sensitive part of the sensor into the material without its structural violations. The 

practical application of this solution is presented on the example of the strength analysis of a 

full metal wing hinge of the ultra-light sport aircraft and its replacement by the composite one. 

The article describes numerical-experimental methodology of the analysis of these components, 

including the description of the tensile stress measurements using magnetic microwires and the 

FEM analyses. 

� lánok sa zaoberá problematikou aplikácie bezkontaktného merania napätosti 

v materiáli pri posudzovaní pevnosti komponentov vyrábaných z kompozitných materiálov. 

Implementácia magnetických mikrodrôtov do kompozitných štruktúr umož� uje vytvori� � idlo vo 

vnútri materiálu bez jeho porušenia. Praktická aplikácia tohto riešenia je prezentovaná na 

príklade posudzovania pevnosti celokovového závesu krídla malého športového lietadla 

v prípade jeho náhrady kompozitným. � lánok popisuje numericko-experimentálnu metodiku 

analyzovania takýchto komponentov vrátane popisu samotného merania napätosti za pomoci 

mikrodrôtov a FEM analýz. 
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1 Introduction 

The presented article deals with the design of a composite wing to fuselage connection 

(Figure 1) consisting of the Std Carbon Fibre Fabric / Epoxy Resin with embedded microwires. 

The thickness of each layer was 0,6 mm and the layer orientation angles were 0°, 45°, 90°. Till 

now there is no comprehensive analytical model for composites that can be used to predict 

fatigue behavior with all the parameters and variables, but the modeling itself is always based 

on the understanding of the damage creation. Our research is focused on the E-N approach 

using fatigue tests, subjected to various types of cyclic loading, such as small-scale bending, 

torsion, tension and compression to measure fatigue life of composite structures with embedded 

magnetic microwires that enable non-destructive contactless tensile stress 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 simplified, it would not have to 

capture the material behavior correctly and would not be sufficiently accurate for every specific 

situation. Therefore periodic structural monitoring is necessary. Our research is focused on the 

contactless embedded microwire-based sensor for the aircraft construction monitoring using the 

amorphous Fe-based glass-coated magnetic microwires consisting of a metallic core with the 

diameter of 0,6 – 30 � m and of glass coat with the thickness of 2 – 20 � m. Thanks to their 

dimensions, electrical, magnetic and mechanical properties microwires can be embedded into 

the composite structures and serve as a sensing element of a tensile stress sensor [1, 2]. 
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To determine the microwire properties of it is appropriate to use such a method that 

allows a direct component separation of the switching field. It is convenient to use a method 

which directly determines the critical switching field, which is actually equivalent to the 

coercivity. Result of this problem solution is a special induction method that has been developed 

at our Department [3], which uses an exciting coil supplied by the precision triangular-shaped 

current and the sensing coil for the domain wall motion detection represented as induced voltage 

peaks. While the exciting field has the triangular shape, the switching field is proportional to 

the time at which the peak appears. The time shifts between the exciting magnetic field and 

induced voltage peaks allow to determinate the switching field by the time interval measuring 

using the Complex Programmable Logical Device (CPLD). 

During the experiment the measuring microwire with the length of 2 cm and with the 

chemical composition Fe38,5Ni39Si7,5B15 was embedded between two glass woven layers bonded 

by the LH 160 aviation epoxide resin certified by the Germanische L´loyd. Measurements 

consisted of the static mechanical loading of this sample in the range of 0 – 1 000 N. Further 

the response to the dynamic change of the mechanic tensile stress by the constant external 

magnetic field was measured. 

The performed tests showed and also confirmed the assumed good mutual separability 

of the tensile stress from the external magnetic field in the low-frequency area. As it can be 

seen from the Figure 2 and Figure 3, the microwire response is in a very good relation to the 

applied tensile stress. The presented results are confirming good adhesion of the microwire in 

the composite material sample and clearly detectable response of the microwire to the tensile 

stress induced inside the tested sample. 

Fig. 2: Measurement Block Scheme of the Microwire – Based Tensile Stress Sensor 
�
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Fig. 3: Microwire’s Response to Applied Tensile Stress and Microwire’s Static 

Conversion Characteristics 

Measurement of the tensile stress can be performed either on the material surface as in 

case of conventional strain gauge measuring methods or inside of the material because 

microwire can be thanks to their small dimensions easily integrated directly under the surface 

of the tested construction in any place without structural violations and without changes in 

material characteristics. In case of using our improved induction methodology the measurement 

is completely contactless. 

3 Simulations and results

The wing hinge has a maximum compressive force of 1 000 N applied to the connecting 

hinge eye. The material chosen is steel for the original component and composite for the new 

component. The wing hinge has a target life of approximately 10 million cycles under a peak 

to peak loading. The results are in the Figure 4 - 7. 

The minimum log life is 6,70498 that means 106,70498 or 5 069 673 cycles at a point 

where the Stress von Mises achieves its maximum of 320 MPa. The minimum factor of safety 

suggests a permissible overload before fatigue life is jeopardized. 

Failure Strength is the level of stress at which the material starts to deform plastically. 

After failure determination method selection (Distortion Energy - von Mises) and entering the 

cutoff stress limit for the method (Tensile Yield Stress = 400 MPa) it is possible to plot a Failure 

Index measure with a fringe plot based on the simulation results. The calculated stresses are 

compared to the cutoff stresses and the index is plotted. Less than 1 - material has not yielded. 

In this case the Failure Index is 0,8 max. 
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Fig. 4: Steel and Composite Wing Hinge FEM Analysis – Stress von Mises (MPa) 

Fig. 5: Steel and Composite Wing Hinge FEM Analysis – Displacement (mm) 

Fig. 6: Steel and Composite Wing Hinge FEM Analysis – Failure Index and Stress Max 

Shear (MPa) 
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Fig. 7: Fatigue Log Life, Confidence of Life and Factor of Safety FEM Analysis 

The BLF (Buckling Load Factor) is the magnification factor by which the loads applied 

in a previously specified static analysis would have to be multiplied 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 that involves the static stress, 

displacement and buckling analysis shown in Figure 4 - 6 it can be seen that BLF = 13, Max. 

Stress von Mises = 134 MPa < Ultimate Tensile Strength (600 MPa) and Ultimate Compressive 

Strength (570 MPa). Stress Max. Shear = 73 MPa < Ultimate In-plane Shear Strength (90 MPa). 

The total mass of the new composite wing hinge is 0,04 kg < total mass of the original steel 

wing hinge (0,13 kg). 
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Resumé: 

Letové iluze pilota p� edstavují reálnou hrozbu pro bezpe� nost letu. Zdroj letových iluzí je 

p� edevším ve fyziologii lidského smyslu pro prostorovou orientaci, který evolu� n�  není 

dimenzován pro takové aktivity, jako je nap� . létání. N� které nezvládnuté letové iluze mohou 

vést k prostorové dezorientaci pilota, která m� že mít za následek leteckou nehodu. Tuto 

zkušenost je t� eba p� edat zejména za� ínajícím pilot� m, a pokud je to možné, realizovat 

demonstrace vlivu letových iluzí již v rámci základního pilotního výcviku. Sou� asné speciální 

prost� edky, jako nap� . kombinace letového simulátoru a dezorienta� ního demonstrátoru, jsou 

schopni nejen demonstrovat vliv velkého spektra letových iluzí, ale je možné je využít pro 

vytvo� ení komplexní letové úlohy s vloženou letovou iluzí. Tento � lánek se zabývá vývojem 

metodiky pro analýzu dat p� i objektivním posuzování vlivu letové iluze navozené pomocí 

leteckého simulátoru / dezorienta� ního demonstrátoru v rámci letecko-léka� ského výcviku 

vojenských pilot�  v � R. 

Flight illusions belong to the real threats for the flight safety. The illusions originate first of all 

from the not ideal human senses for spatial orientation by such activity like flying. Some bad 
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managed flight illusions can lead to a pilot´s spatial disorientation resulting in possible 

aviation accidents. Thus it is advisable to impart this fact especially to the new pilots and, when 

possible, implement the enhanced flight illusions demonstrations into the Czech military pilot´s 

aeromedical training. Today’s special equipment like flight simulators / disorientation 

demonstrators is able not only to demonstrate the illusion influence by a simple demonstration, 

but they are able to incorporate the illusions into a more complex fly session.  This article deals 

with the development of the data analysis by an objective evaluation of the flight illusion caused 

by a flight simulator / disorientation demonstrator in the framework of the Czech military pilot´s 

aeromedical training.  

1 Úvod 

Letové iluze pat�í ke skute� ným hrozbám pro bezpe� nost letu. Zdroj letových iluzí je p�edevším 

ve fyziologii lidského smyslu pro prostorovou orientaci, který evolu� n�  není dimenzován pro 

takové aktivity, jako je nap�. létání. Z analýzy dostupných zpráv z vyšet�ování LI a LN v rámci 

vzdušných sil vysp� lých stát�  vyplývá, že jako p�í� ina nezanedbatelného po� tu z nich bylo 

nezvládnutí letové iluze, které vedlo ke ztrát�  prostorové orientace pilota, která m� la za 

následek leteckou nehodu (obvykle katastrofu). 

Tento fakt by m� l být znám všem pilot� m, zejména však t� m za� ínajícím, a proto by m� la být 

demonstrace vlivu letového iluze na prostorovou orientaci pilota standardní sou� ástí letecko – 

léka�ského výcviku vojenských pilot�  v � R (civilních samoz�ejm�  také, ale na to není 

vytvo�eno systémové �ešení). Tato možnost existuje v rámci Vzdušných sil A� R od roku 2004, 

kdy je v Ústavu leteckého zdravotnictví v Praze v provozu letový simulátor a dezorienta� ní 

demonstrátor GYRO IPT II. 

U všech � eských vojenských pilot�  existuje povinnost (podle p�íslušné standardu NATO) 

absolvovat demonstraci letové iluze jednou za 5 let, za� ínající vojenští piloti absolvují 

demonstraci letové iluze p�ed za� átkem jejich praktického letového výcviku. K tomuto ú� elu 

se používají výrobcem p�eddefinované ukázky vybraných letových iluzí (letových profil� ), 

jejichž pr� b� h je obtížné m� nit a hlavn�  tyto iluze nejsou implementovány do žádné 

komplexn� jší letové úlohy. 

Pouhá demonstrace vlivu letové iluze zcela jist�  nemá na pilota takový efekt, jako komplexní 

letová úloha, kde by letová iluze p�išla pokud možno ne� ekan� , proto se pracovníci Katedry 

letectva a letecké techniky Univerzity obrany v Brn�  ve spolupráci s pracovníky p�íslušného 

odd� lení Ústavu leteckého zdravotnictví v Praze rozhodli k provedení experimentálního 
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výzkumu, který by umožnil mimo jiné vyvinout metodiku pro analýzu dat p� i objektivním 

posuzování vlivu letové iluze navozené pomocí leteckého simulátoru / dezorienta� ního 

demonstrátoru v rámci letecko-léka�ského výcviku vojenských pilot�  v � R. 

Hlavním cílem p�i vývoji metodiky bylo vytvo�it postup analýzy dat, generovaných 

simulátorem, tak, aby bylo možné získat objektivní údaj o vlivu vybrané letové iluze na 

konkrétního pilota. K dosažení cíle byly navrženy následující aktivity: 

•  vytvo�it nové profily pro demonstrací iluzí implementované do komplexní letové úlohy, 

v� etn�  výb� ru vhodného typu iluze, 

• vyzkoušet nové komplexní letové úlohy na vzorku za� ínajících vojenských pilot�

(student� ) v rámci výzkumných experiment� ,

• vyhodnotit data z experiment�  takovým zp� sobem, aby bylo možné objektivn�  stanovit 

vliv vybrané letové iluze na konkrétního pilota 

2 Vliv letových iluzí na prostorovou dezorientaci pilota 

Lidé se instinktivn�  spoléhají p�edevším na audiovizuální (zrak/sluch), vestibulární (vnímání 

polohy a pohybu) a proprioceptivní (vnímání sm� ru tíhového zrychlení všemi � ástmi t� la) 

ústrojí tak, aby získaly podn� ty umož� ující vnímat sm� r a fyzickou orientaci v prostoru. Proto 

zcela p�irozen�  v� tšina pilot�  letadel b� hem let�  za podmínek dobré viditelnosti ve dne má 

tendenci spoléhat se na vizuální podn� ty (jako nap�. p�irozený horizont) pro udržení pot�ebné 

prostorové orientace. Ale v noci nebo v obla� nosti, kdy p�irozený horizont není viditelný, lidský 

mozek ve snaze udržet prostorovou a polohovou orientaci inklinuje k základním vestibulárním 

a proprioceptivním smysl� m.  

Nicmén�  tyto instinktivní smyslové metody mohou snadno selhat p�i vnímání reálných zm� n 

výšky, polohy nebo pohybu a mohou též generovat falešné vjemy pro každý z uvedených 

parametr� . Navíc bylo prokázáno, že p� lkruhové kanálky lidského vestibulárního orgánu 

nejsou p�íliš efektivní ani spolehlivé p�i vnímání zm� ny rychlosti pohybu. 

P�ekvapivé je, že jev známý jako "prostorová dezorientace za letu", m� že být vyvolán n� kolika 

jednoduchými fyzikálními faktory. Mnoho pilot�  m� že selhat p�i pokusech v� novat 

dostate� nou pozornost nebo úsp� šn�  rozpoznat všechny vizuální podn� ty, které jsou aktuáln�

p�ítomny. N� kte�í mají tendenci spoléhat se p�íliš siln�  na vestibulární aparát a proprioceptivní 

vnímání p�esto, že jsou k dispozici správné hodnoty na ukazatelích letových p�ístroj� . Jiné jsou 

zase p�íliš pomalí, nebo selžou tehdy, když je t�eba v� as rozpoznat vysazení n� kterého z 

p�ístroj�  d� ležitých pro p�edstavu o poloze letounu v prostoru. 
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V d� sledku výše uvedeného je nanejvýš vhodné, aby byly do letecko-léka�ského výcviku 

za�azeny komplexní letové úlohy obsahující navození letových iluzí pomocí speciáln�

konstruovaných letových simulátor�  / dezorienta� ních demonstrátor�  jako jedno z 

preventivních opat�ení pro snižování leteckých nehod v d� sledku ztráty prostorové orientace 

zp� sobené letovou iluzí. 

3 Popis letového simulátoru a dezorienta� ního demonstrátoru 

GYRO IPT II 

3.1 GYRO IPT II  - p� ehled 

Simulátor GYRO IPT II je interaktivní, flexibilní, multifunk� ní výcvikový systém k 

uspokojování výcvikových pot�eb všech druh�  pilot� , od za� áte� níka po profesionála. Skládá 

se z pilotní kabiny pro jednoho � lov� ka, která je namontována na sofistikovanou pohyblivou

základnu. Kabina a SW vybavení je konfigurována tak, aby mohla demonstrovat letové 

vlastnosti a p�ístrojové desky r� zných typ�  letoun�  (od cvi� ného letounu, p�es vrtulník až po 

proudový stíhací letoun). Kabina obsahuje pilotní sedadlo s poutacím systémem, interaktivní 

zp� tnovazební systém �ízení, vizualiza� ní systém, p�ístrojový panel a realistické ozvu� ení.  

Unikátní pohyblivá základna se 6 stupni volnosti (4 + 2) umož� uje demonstrovat sklon, náklon, 

zatá� ení a zdvih kabiny, dále pak kombinace zdvih + klopení a zdvih + klon� ní. Tyto složené 

pohyby jsou �ízeny pokro� ilým systémem �ízení pohybu schopným generovat instrukce pro 

p�esné víceosé pohyby, které vytvá�í pot�ebná lineární a úhlová zrychlení. Tato zrychlení 

mohou být generována jak v oblasti pro � lov� ka detekovatelné, tak v oblasti nedetekovatelné 

(podprahové) pro v� rohodné demonstrace celé palety vestibulárních iluzí ve vysoké kvalit� . 

Celý systém simulátoru je �ízen z pracovišt�  instruktora, který je umíst� no v blízkosti 

simulátoru a je s ním elektricky a signálov�  propojeno. Pracovišt�  instruktora je vybaveno 

veškerým pot�ebným za�ízením, jako jsou nap�. po� íta� e, monitory, alternativní �ídící konzola, 

záznamové a komunika� ní vybavení pro �ízení a monitorování všech provozních stav�  a mód�

simulátoru. 
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Obr. 1: Simulátor GYRO IPT II – Schéma kabiny /1/ 

3.2 Typy iluzí z portfolia demonstrátoru GYRO IPT II použit é p� i vývoji 

metodiky

Coriolis� v efekt  - je iluze, kdy pilot zažívá pocit závrat�  z d� vodu pohybu hlavy mimo rovinu 

rotace, zatímco letoun provádí zatá� ku. Intenzivní závra�  je poci� ována p�edevším tehdy, když 

dochází ke stimulaci polokruhových kanálk�  ve st�edním uchu ve dvou nebo více osách z 

d� vod�  vícenásobného úhlového zrychlení. 

Somatogyral - je falešný pocit vlastní rotace v d� sledku neschopnosti polokruhových kanálk�

trvale registrovat rovnom� rný pohyb. Demonstruje, jak úhlová zrychlení mohou vést k 

falešnému pocitu rotace letounu, které m� že vyústit v nev� domé uvedení letounu do 

nebezpe� ného náklonu nebo klesavé spirály 

4 Metodika pro analýzu dat p� i objektivním posuzování vlivu 
letové iluze v rámci letecko – léka� ského výcviku vojenských 
pilot �  v � R

Jednou z hlavních � ástí vývoje metodiky je postup je provedení experiment�  pro testování nov�

vytvo�ených komplexních letových cvi� ení na zkušebním vzorku vojenských pilot�  v 

po� áte� ních fázích pilotního výcviku. Zkušební vzorek pilot�  se skládal ze student�  studijního 

modulu Vojenský pilot na Univerzit�  obrany v Brn� .

Experimenty obsahovaly následující kroky: 

•  Vymezení použitých standard�

• P�íprava testovaného vzorku student�
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•  Provedení experiment�

• Vyhodnocení experiment�

Vymezení použitých standard�  experimentu 

1. Generický model letounu Zlin Z-142 AFS, protože 

•  letový model tohoto letounu a p�ístrojový panel je v simulátoru k dispozici 

• tento letoun se používá pro základní pilotní výcvik vojenských pilot�  v � R 

• letoun má základní letové a naviga� ní vybavení pro lety podle p�ístroj�

2. Standardní postupy pro lety podle p�ístroj�  podle ICAO Doc 8168 kv� li pot�eb�  využití 

létání podle p�ístroj�  pro demonstraci iluzí, 

3. P�ístrojové mapy spole� nosti Jeppesen, protože 

• jsou dob�e � itelné a po krátkém školení pochopitelné i pro piloty nezkušené v létání 

podle p�ístroj�

• uvedené informace jsou dostate� n�  univerzální a komplexní, 

• snadno dostupné (aktuální mapy nejsou pot�eba, musí pouze korespondovat s 

nastavením simulátoru) 

4. Nezbytné zkušenosti testovaného vzorku student�  - pilot�  (min. 50 LH na typu Z 142 AFS 

+ základy p�ístrojového létání + základy radionavigace) 

�

�P� íprava testovaného vzorku student�

• seznámení se s koncepcí a konstrukcí simulátoru 

• seznámení se s použitým letišt� m a jeho standardními p�ístrojovými mapami 

• nácvik jednoduchých letových úloh pro seznámení se s vlastnostmi simulátoru 

(odlišnostmi od reálného letounu 

•  nácvik letových úloh podle p�ístroj�

• nácvik letových úloh s radionaviga� ními postupy  

• nácvik komplexních letových úloh s implementovanými iluzemi 

Provedení experiment�

• provedení vytvo�ených komplexních letových úloh s celým vzorkem testovaných 

student�

• zaznamenání letových trajektorií (záznamy z plotru a digitální záznam) pro 

vyhodnocení 
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Vyhodnocení experiment�

• vytvo�ení standardních (idealizovaných) letových trajektorií (v horizontální i vertikální 

rovin� ) 

• porovnání standardních letových trajektorií s reáln�  lešt� nými trajektoriemi v rámci 

experiment�  pro vyhodnocení odchylek zp� sobených vlivem letové iluze 

• vytvo�ení postupu pro objektivní grafické a � íselné stanovení vlivu letové iluze na 

konkrétního pilota v horizontální a vertikální rovin�

V následujících obrázcích jsou uvedeny ukázky grafických výstup�  vlivu letové iluze na 

trajektorii letu pomocí analýzy nam�� ených dat z experiment� , získaných ze simula� ního 

prost�edí MATLAB®. 

Obr. 2:  
Grafická ukázka jedné ze standardních letových trajektorií použitých pro porovnání s 
reálnými letovými trajektoriemi v rámci experiment �  znázorn� ná jak v horizontální 

rovin �  (pomocí zem� pisných sou� adnic - Lat/Long a pr� b� hu magnetického kurzu v � ase – 
MH/T), tak ve vertikální rovin �  (pomocí pr� b� hu nadmo� ské výšky v � ase – A/T)�
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Obr. � . 3:  
Ukázka porovnání standardní letové trajektorie s reáln�  let� nou trajektorií s vyzna� ením 
odchylek v oblastech potenciálního vlivu iluze jak v horizontální, tak ve vertikální rovin�

Obr. � . 4:  
Ukázka samotné odchylky od standardní trajektorie v zájmové oblasti potenciálního vlivu 

iluze s � íselným vyjád� ením velikosti odchylek v obou rovinách (bezrozm� rná � ísla)
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6 Záv� r

Na základ�  provedených experiment�  a následné analýzy dat je možné ud� lat tyto záv� ry: 

• Software simulátoru GYRO IPT II umož� uje vytvá�et pot�ebné komplexní letové úlohy s 

implementovanými iluzemi 

• Je možné provád� t komplexní letové úlohy p�ipravené na základ�  standardních 

p�ístrojových trajektorií pro zvolené letišt�  s vloženými demonstracemi iluzí na základ�

p�edem definovaných podmínek  

• Je možné spustit a opakovat vytvo�ené komplexní letové úlohy s minimálním vlivem 

subjektivních faktor�  (nap�. pot�eby povel�  od instruktora) 

• Je možné objektivn�  posoudit odchylky reálných letových trajektorií od standardních 

letových trajektorií v d� sledku nep�esností pilotáže zp� sobené p�evážn�  vlivem prostorové 

dezorientace v d� sledku iluzí pro další využití a vyhodnocení 

• Výsledné odchylky jsou samoz�ejm�  zatíženy chybou pilotáže každého pilota, p�i 

vzájemném porovnání nam�� ených dat se vycházelo z presumpce, že nep�esnost pilotáže 

je možno posuzovat jako systémovou chybu, kterou trpí všechny záznamy, a proto nebyla 

v této fázi výzkumu brána v úvahu 

• Vytvo�enou metodiku pro analýzu dat je možné používat pro objektivní stanovení vlivu 

iluze na trajektorii definované � ásti letu 
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Resumé: 

� lánek je zam�� en na zjišt� ní a experimentální ov�� ení možností a limit�  softwarov�

definovaného p� ijíma� e RTL-SDR z hlediska jeho potenciálního využití v systému ur� ování 

polohy pomocí metody TDOA. 

The paper is aimed at the analysis and experimental verification of limits and possibilities of 

a software defined receiver RTL-SDR with a respect to its potential utilization in a positioning 

system based on a TDOA method. 

1 Úvod 

Ur� ení aktuální pozice je jednou z nejd� ležit� jších úloh b� hem všech fází letu letadla i UAS 

(Unmanned Aerial System). Zp� soby ur� ení polohy mohou být r� zné. Pro ur� ení polohy a 

navigaci malých UAS se obvykle používá jeden nebo kombinace n� kolika systém�  GNSS 

(Global Navigation Satellite System). Nej� ast� ji je použit systém GPS (Global Positioning 

System). Tyto systémy dosahují dostate� né p�esnosti pro �ízení polohy malých UAS v prostoru.  

Existují situace, kdy poloha ur� ená GNSS systémem není dostate� n�  p�esná, nebo kdy GNSS 

systém není v� bec dostupný, nap�. p�i navigaci uvnit� budovy. V takovém p�ípad�  je možné do 

jisté míry zp�esnit nebo zp�ístupnit informaci o poloze nap�. dopl� kovým inerciálním 

naviga� ním systémem. Další možností je p�ejít na neautonomní zp� sob navigace, kdy je � ást 

naviga� ního systému umíst� na na zemi. Jednou z metod, kterou lze zajistit p�esnou informaci 

o poloze, je metoda TDOA. (Time Difference of Arrival) [1], [2]. 

Vyvíjený p�ijíma�  je sou� ástí TDOA systému pro ur� ování polohy. Kompletní TDOA systém 

je tvo�en minimáln� � ty�mi pozemními vysíla� i a jedním p�ijíma� em, který je umíst� n na palub�
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UAS. Každý z vysíla��  periodicky vysílá unikátní fázov�  kódovaný signál. Díky známé poloze 

všech vysíla�� , rychlosti ší�ení signálu a za podmínky synchronizovaného vysílání všech 

vysíla��  je následn�  možné na palub�  UAS vypo� ítat jeho aktuální polohu. 

Do kategorie malých UAS � asto pat�í i levné UAS. Proto ani celý p�ípadný naviga� ní systém 

by nem� l být výrazn�  cenov�  náro� ný. � lánek je zam�� en p�edevším na palubní p�ijíma� . Z 

hlediska ceny je proto tento p�ijíma�  tvo�en b� žn�  dostupným softwarov�  definovaným 

p�ijíma� em RTL-SDR. 

P�edm� tem � lánku je stanovení dosažitelných limit�  p�esnosti a rozlišení m�� ení � asových 

rozdíl�  p�íchodu dvou signál�  a tomu odpovídající vzdálenosti p� i použití p�ijíma� e RTL-SDR. 

Je t�eba od sebe odd� lit 2 kategorie omezení dosažitelné p�esnosti a rozlišení systému. Jednak 

jsou to omezení daná samotným signálem, a jednak omezení daná vlastnostmi p� ijíma� e, jako 

je vzorkovací kmito� et apod. Zhodnocení a specifikování druhé kategorie limit�  (daných 

p�ijíma� em) a jejich experimentální ov�� ení je hlavním cílem tohoto � lánku [1]. 

Vlastnosti p�ijíma� e z hlediska jeho potenciálního použití pro systém ur� ování polohy metodou 

TDOA byly ov�� eny pomocí fázov�  kódovaných signál�  s BPSK modulací. Jako modula� ní 

signály byly použity Goldovy kódy. 

2 P� ijíma�  RTL-SDR 

RTL-SDR je obecné ozna� ení softwarov�  definovaných p�ijíma��  využívajících digitální 

demodulátor Realtek RTL2832U. Tyto p�ijíma� e umož� ují p�íjem a zpracování signál�  v 

kmito� tovém rozsahu od 25 MHz do 1750 MHz. Výstupem p�ijíma� e jsou digitalizovaná data 

ve form�  8bitových I/Q vzork�  s teoretickým vzorkovacím kmito� tem až 3,2 MHz. Reáln�

dosažitelný vzorkovací kmito� et je ovšem nižší. Obecn�  je udávána hodnota 2,8 MHz [3]. 

P�ijíma��  typu RTL-SDR je celá �ada v r� zných modifikacích. Obecná koncepce je tvo�ena 

analogovým front-endem a demodulátorem. Demodulátor je vždy stejný, zatímco k realizaci 

analogového stupn�  jsou použity r� zné druhy obvod� . V p�ijíma� i, který byl využit k 

experiment� m je použit obvod R820T. Jedná se o tzv. Low-IF p�ijíma�  s mezifrekven� ním 

kmito� tem 3,57 MHz. Tento p�ijíma�  provádí demodulaci ve dvou krocích. P�evod signálu 

z vysokofrekven� ního signálu na mezifrekven� ní je provád� n analogov� , zatímco následný 

p�evod do základního pásma je proveden digitáln� . Blokové schéma p�ijíma� e je znázorn� no

na obr. 1. 
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Obr. 1: Blokové schéma p� ijíma � e RTL-SDR 

3 Praktické experimenty 

Praktické experimenty byly navrženy pro zjišt� ní dosažitelné p�esnosti a rozlišení m�� ení 

� asových rozdíl�  v systému TDOA. Hlavním cílem bylo testování možností p�ijíma� e, proto 

nebyl uvažován vliv p�enosového kanálu. Testovací pracovišt�  bylo zapojeno podle obr. 2. 

Obr. 2: Zapojení m�� icího pracovišt�

Pro generování fázov�  kódovaných signál�  byl použit dvoukanálový 120MHz tzv. arbitrary 

waveform generátor (AWG) Keysight 33622A. Tento generátor umož� uje generovat signály se 

vzorkovacím kmito� tem až 1 GSa/s. Rozlišení vzork�  je 14 bit� . Nejdelší možný uložený signál 

m� že mít maximáln�  64 milion�  vzork� . Všechny signály byly vytvo�eny v prost�edí 

MATLAB a následn�  p�eneseny do generátoru. 
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Jednotlivé kanály generátoru reprezentují jednotlivé vysíla� e systému TDOA. Vzájemným 

posunutím generovaných signál�  je pak možné simulovat r� zné vzdálenosti vysíla��  k 

p�ijíma� i. Oba signály jsou následn�  slou� eny slu� ova� em R&S DVS 342.1014.50 a p�ivedeny 

na vysokofrekven� ní vstup p�ijíma� e RTL-SDR. P�ijíma�  daný signál zpracuje a ve form�  I/Q 

vzork�  poskytne do MATLABU, kde je signál zpracován podle algoritmu na obr. 3. 

Obr. 3: Algoritmus TDOA v MATLABu 

Hlavní program se cyklicky opakuje v nekone� né smy� ce. Na za� átku každého cyklu je 10 tisíc 

vzork�  digitalizovaného signálu z p�ijíma� e na� teno p�es USB do MATLABu. Každý vzorek 

je reprezentován komplexním � íslem, v n� mž reálná � ást odpovídá složce I, zatímco imaginární 

� ást složce Q. Pro fázov�  kódovaný signál je použita modulace BPSK, proto není pro správnou 

demodulaci nutné využívat obou I a Q složek. Proto je pro další zpracování použita jen reálná 

složka I. Následn�  je pomocí vhodn�  nalad� né Costasovy smy� ky provedena synchronizace. 

Výstupní signál Costasovy smy� ky je dále filtrován pomocí dolní propusti. P�ijímaný surový 

signál spole� n�  s výstupním signálem Costasovy smy� ky je znázorn� n na obr. 4 (a). 

(a)                                                                            (b) 

Obr. 4: Signály: (a) surový a výstup Costasovy smy� ky, (b) filtrovaný a demodulovaný 
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Po provedení kmito� tové filtrace je provedena demodulace. V tomto p�ípad�  byl využit 

jednoduchý demodulátor na bázi rozlišení stav�  na základ�  p�edem nastavených prahových 

hodnot. Takové �ešení m� že být použito pouze za p�edpokladu p�íjmu pouze dvou signál� , které 

se navíc p�íliš neliší amplitudou. Pro budoucí experimenty, které budou uvažovat vliv ší�ení RF 

signálu neideálním prost�edím, bude nutné demodulátor modifikovat. Demodulovaný signál, 

signál filtrovaný dolní propustí a surový p�ijímaný signál jsou znázorn� ny na obr. 4 (b). 

Po demodulaci následuje korelace, která má za cíl lokalizaci korela� ních vrchol�  v p�ijímaném 

signálu. Korelátor je rozd� len do n� kolika v� tví, z nichž každá má pevn�  nastavenu masku 

odpovídající pseudonáhodné posloupnosti jednoho z vysíla�� . Principiální schéma jedné v� tve 

použitého korelátoru je znázorn� no na Obr. 5. 

Obr. 5: Principiální schéma korelátoru (jedna v� tev) 

Každá v� tev korelátoru obsahuje p�edem nastavenou pevnou masku, která odpovídá vždy 

jednomu z vysíla�� . Demodulovaný signál je reprezentován vzorky o hodnotách 1 nebo  

-1.Tento signál je po jednotlivých vzorcích posouván vp�ed a vždy operací bitového násobení 

porovnán s nastavenou maskou. Výsledky jednotlivých bitových sou� in�  jsou se� teny 

a representují korela� ní sumu. Tato korela� ní suma odpovídá podobnosti signálu p�ijímaného 

s nastavenou maskou. Jak je z Obr. 5 z�ejmé, korelátor používá bitový sou� in namísto 

konven� ního XOR, nebo XNOR. Tato úprava vede ke zvýrazn� ní vrchol� . Stejný postup 

je použit v každé z v� tví korelátoru. Po� et v� tví odpovídá po� tu vysíla�� . P�íklad výstupních 

signál�  z korelátoru je znázorn� n na obr. 6. 
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Obr. 6: P� íklad výstupních signál�  korelátor�

Navazujícím krokem je provedení výpo� tu � asového rozdílu p�íchodu dvou signál� . � asový 

rozdíl je možné ur� it z � asového intervalu mezi vrcholy signál�  korelátoru. Tento � asový rozdíl 

lze vyjád�it pomocí p�esného po� tu vzork� . P�i známé vzorkovací frekvenci, resp. vzorkovací 

period� , je možné vypo� ítat � asový rozdíl. Po� et vzork�  ovšem není z praktických d� vod�

možné po� ítat mezi maximálními hodnotami vrchol� , jelikož ty mohou být r� znými 

nežádoucími vlivy deformovány. Proto je k tomuto ú� elu využito ur� ité prahové hodnoty. 

Pokud signál p�ekro� í ur� itou nastavenou hodnotu sm� rem vzh� ru, pak program hledá � asový 

okamžik, kdy signál op� t tímto prahem prochází sm� rem dol� . Pr� m� rem t� chto dvou 

okamžik�  je pak získán st�ed vrcholu. Tento postup p�edpokládá, že vrchol je symetrický, to 

ovšem ve skute� nosti nemusí vždy být. Tento algoritmus je pak aplikován pro nalezení st�edu 

vrcholu na výstupu z jiné v� tve korelátoru. Z ur� ených pozic vzork�  je následn�  vypo� ítán 

� asový rozdíl p�íchodu dvou signál� , který fyzikáln�  odpovídá rozdílu vzdáleností p� ijíma� e od 

dvojice vysíla�� . 

4 Experimentální výsledky 

Pomocí výše popsaného algoritmu byla provedena série experiment�  pro zjišt� ní p�esnosti a 

rozlišení m�� ení � asových rozdíl�  p�ijímaných signál� . Všechny experimenty vycházejí z 

podmínky, že je p�edem známé vzájemné � asové posunutí dvojice vysílaných signál� . Po 

zpracování signálu p�ijíma� e je hodnota � asového rozdílu vypo� ítána a porovnána s hodnotou 

nastavenou. Následn�  je ur� ena chyba m�� ení. Pro realizaci experiment�  byly zvažovány dv�

kategorie kód� . 
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4.1 Barkerovy kódy 

První kategorie kód� , která byla uvažována, byly Barkerovy kódy [4]. Konkrétn�  byla zvolena 

dvojice nejdelších dostupných kód� , a to Barker 11 a Barker 13. Oba kódy mají dobré 

autokorela� ní vlastnosti, ovšem z hlediska jejich vzájemn�  korela� ních vlastností jsou pro daný 

ú� el nepoužitelné. Obr. 7 znázor� uje jejich vzájemnou korela� ní funkci, ze které je z�ejmé, že 

vykazuje maximum v podob�  výrazného vrcholu. Pro použití v TDOA systému je tedy nutné 

použít delší kódové posloupnosti s parametry spl� ujícími požadavky na vzájemnou korelaci 

i autokorelaci. 

Obr. 7: Vzájemná korela� ní funkce Barker 11 and Barker 13 

4.2 Goldovy kódy 

Goldovy kódy pat�í do kategorie dlouhých pseudonáhodných posloupností s vhodnými 

vlastnostmi z hlediska autokorelace a vzájemné korelace. Goldovy kódy jsou využity nap�.

v systému GPS a �ad�  CDMA (Code Division Multiple Access) komunika� ních systém�

[4], [5]. Pro generování Goldových posloupností byl použit generátor znázorn� ný na obr. 8. 

Obr. 8: Generátor Goldových posloupností 
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Pro experimentální ú� ely byly využity posloupnosti s fázemi 2 + 6 a 3 + 7. Fázov�  kódované 

BPSK signály byly vytvo�eny v MATLABU, odkud byly p�eneseny do AWG generátoru a 

vysílány do p�ijíma� e. Tímto zp� sobem byla provedena série pokus�  s cílem stanovit 

dosažitelné rozlišení a p�esnost. Z toho pohledu bylo nutné zárove�  vyhov� t možnostem 

generátoru, kterými jsou bitová rychlost 1 GSa/s a velikost pam� ti 64 milion�  vzork�  na kanál. 

S ohledem na vlastnosti p�ijíma� e bylo nutné respektovat maximální vzorkovací kmito� et 

2,8 MHz, a dostate� ný po� et vzork�  na tzv. � ip pro spolehlivé vyhodnocení signálu a chod 

celého programu (Costasovy smy� ky, filtr � , apod.). 

Nosný kmito� et byl kv� li limit � m AWG zvolen fc = 60 MHz. Experimentáln�  bylo zjišt� no,

že pro správnou funkci programu je vhodné nastavit délku � ipu tak, aby pro jeho zpracování 

v p�ijíma� i bylo k dispozici 100 vzork�  na 1 � ip. Vzorkovací frekvence AD p�evodníku 

p�ijíma� e byla zvolena 2 MHz. P�i tomto kmito� tu je odpovídající délka � ipu 

Tchip=100(1/fs)=50 µs. Délka pseudonáhodné posloupnosti byla omezena zejména možnostmi 

použitého AWG [6]. P�i stanovené dob�  trvání � ipu a period�  nosného signálu Tc=1/fc je možné 

ur� it po� et period nosného signálu p�ipadající na jeden � ip podílem t� chto dvou veli� in 

Tchip/Tc=3000. Za p�edpokladu 10 vzork�  na 1 periodu nosného signálu bude celkový po� et 

vzork�  pro generování signálu 3000·10·N, kde N je po� et � ip�  pseudonáhodné posloupnosti. 

Délka Goldovy posloupnosti odpovídá N=2n-1, kde n je stupe�  generujících polynom� . Pro 

n=10 vychází délka Goldova kódu N=1023. Celkový po� et vzork�  v AWG je pro každý kanál 

30 690 000 vzork� . Bitová rychlost pro generování signál�  je dána podílem po� tu vzork�  na 

jeden � ip a délkou � ipu, tedy 3000·10/50·10-6=600 MSa/s. 

Testovací signály byly generovány pro r� zná vzájemná posunutí, která odpovídají r� zným 

rozdíl�  vzdáleností dvou vysíla�� . Pro každé posunutí byly vždy porovnány hodnoty nastavené 

pomocí generátoru a hodnoty nam�� ené pomocí vyhodnocovacího programu p�ijíma� e. Bylo 

provedeno velké množství m�� ení pro r� zná vzájemná posunutí a r� zné prahové hodnoty pro 

ur� ení st�edu korela� ního vrcholu. Jako representativní výsledky lze uvést m�� ení pro vzájemné 

posunutí kód�  o 0, 128 000 a 75 vzork� . Prahové hodnoty byly nastaveny na výstupní hodnoty

korelátoru 30 000 a 45 000. Nam�� ené chyby jsou zapsány v tabulkách 1 a 2. Po vynásobení 

p�evrácenou hodnotou vzorkovacího kmito� tu 2 MHz je možné ur� it chyby m�� ení v 

sekundách. 

Z tabulek 1 a 2 je z�ejmé, že p�esnost m�� ení závisí na nastavené prahové hodnot� . Pro dosažení 

maximální p�esnosti musí být prahová hodnota vhodn�  nastavena. Nejv� tší chyba m�� ení byla 

zjišt� na pro vzájemný posun generovaných sekvencí o 75 vzork� , což odpovídá ¾ délky � ipu. 

P�i tomto posunu signál�  dochází k deformaci korela� ních vrchol�  a tím chybnému ur� ení jejich 
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st�ed� . To následn�  vede k nesprávn�  ur� enému � asovému rozdílu. Výstupní signály korelátor�

pro nastavená vzájemná posunutí jsou znázorn� ny na obr. 9 (a) až (c). 

Posunutí [vzork� ] 0 128 000 75

Chyba [vzork� ] 2 1 5

Tab. 1: Chyba m�� ení pro r� zná vzájemná posunutí pro prahovou hodnotu 30 000 

Posunutí [vzork� ] 0 128 000 75

Chyba [vzork� ] 2 1.5 3

Tab. 2: Chyba m�� ení pro r� zná vzájemná posunutí pro prahovou hodnotu 45 000 

Rozlišovací schopnost m�� ení � asu byla experimentáln�  ov�� ena a je 1 vzorek. To p�i 

vzorkovacím kmito� tu 2 MHz odpovídá � asové rozlišovací schopnosti 500 ns. Pro ur� ení 

rozlišovací schopnosti m�� ení polohy v prostoru by bylo nutné stanovit velikost báze 

(vzdálenosti mezi vysíla� i). Mírného zvýšení p�esnosti a rozlišení lze dosáhnout zvýšením 

vzorkovacího kmito� tu AD p�evodníku p�ijíma� e na 2,8 MHz. Významn� jší zp�esn� ní lze ale 

dosáhnout pouze využitím sofistikovan� jších vyhodnocovacích algoritm� .

Obr. 9: Výstup korelátoru pro vzájemný posun: (a) 0, (b) 128 000, (c) 75 vzork�
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5 Záv� r 

Obvyklým zp� sobem p�i návrhu systému pro ur� ování polohy je stanovení požadavk� , jako je 

p�esnost, integrita a dostupnost, z nichž následn�  vychází návrh koncepce celého systému a 

následné konkrétní �ešení. V tomto � lánku byl zvolen opa� ný p�ístup. Pro konkrétní p�ijíma�  je 

na základ�  výpo� t�  a experiment�  snaha stanovit dosažitelné parametry systému ur� ování 

polohy. Dosažená p�esnost m�� ení � asových rozdíl�  je v závislosti na nastavené prahové 

hodnot�  v �ádu jednotek vzork� . Dosažitelná rozlišovací schopnost m�� ení � asových rozdíl�  p�i 

vzorkovacím kmito� tu 2 MHz je 500 ns. Mírného zvýšení p�esnosti a rozlišení lze dosáhnout 

zvýšením vzorkovacího kmito� tu AD p�evodníku p�ijíma� e na 2,8 MHz. Významn� jší 

zp�esn� ní lze ale dosáhnout pouze využitím sofistikovan� jších vyhodnocovacích algoritm� . 
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Resumé: 

Tento príspevok je zameraný na moderný a aktuálne vyvíjaný hyperbolický naviga� ný systém 

eLORAN. Aktuálny stav v oblasti leteckej navigácie je zameraný na vývoj a zlepšovanie 

integrovaných naviga� ných systémov, ktoré sú založené na integrácií a senzorovej fúzií 

naviga� ných systémov. � asto využívaná a známa integrácia systémov INS a GNSS je aktuálne 

rozširovaná o � alšie zdroje naviga� ných informácií. eLORAN bol zvolený a modernizovaný 

ako najlepší podporný zdroj informácie pre aktuálne integrované naviga� né systémy. 

This paper is focused on modern and actually developed hyperbolic navigation system 

enhanced LORAN (eLORAN). The current status in field of aircraft navigation is focused on 

developing and improving of integrated navigation systems, which are based on integration 

and sensor fusion of navigation systems. Widely used and well known integration of INS and 

GNSS is actually aided by other sources of navigation information. eLORAN was chosen and 

improved as the best aiding source for currently used integrated navigation systems.�

1 Úvod 

Navigácia lietajúcich a pohybujúcich sa objektov môže by�  zabezpe� ená nieko� kými 

systémami alebo metódami. V modernej teórií navigácie je využívaných nieko� ko základných 

prístupov, ktoré sú využívané a vyvíjané s prihliadnutím na kontinuálne zlepšovanie presnosti, 

spo� ahlivosti, integrity a redundancie. Oblas�  leteckej navigácie môže by�  rozdelená do 

nieko� kých � astí, ktoré pozostávajú z metód alebo zariadení, ktoré zabezpe� ujú niektoré 

naviga� né procesy, výpo� ty, alebo vizualizáciu. Vo všeobecnosti sa využívajú tri naviga� né 

prístupy. 

Autonómna navigácia: založená na Newtonovych zákonoch a meraní špecifických síl 

a uhlových rýchlostí s využitím akcelerometrov a senzorov uhlových rýchlostí. Tieto 
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informácie sú spracované naviga� ným po� íta� om, ktorý ur� uje polohu, rýchlos�  a uhlovú 

polohu objektu. Tento prístup je známy ako inerciálny naviga� ný systém – INS [1][2]. 

Tracking: rozšírená metóda v oblasti kozmických aplikácií. Meranie polohy známeho objektu 

v kozme (hviezda, súhvezdie, Slnko) a aplikácia vhodného algoritmu (TRIAD, QUEST) vedie 

k ur� eniu polohy vo zvolenom súradnicovom systéme. Tento postup je � astý v navigácií 

satelitov a kozmických telies [1].  

Zdroje naviga� ného signálu: meranie � asu medzi vyslaním a prijatím signálu zo zdroja 

naviga� ného signálu, ktorého poloha je známa. Táto metóda je použitá v dia� kovej navigácií 

(LORAN – C, OMEGA) a je stále používaná v GNSS aplikáciách a vo vývoji systému 

eLORAN [2][3].  

Tento príspevok je zameraný na rozšírený LORAN – eLORAN. Naviga� ný postup je založený 

na systéme LORAN – C a využíva aktuálnu sie�  systému LORAN – C.  

2 Signálové charakteristiky systému eLORAN 

Systém eLORAN je hyperbolický dia� kový kontinentálny naviga� ný systém založený na 

meraní � asovej diferencie TDOA (Time Difference Of Arrival). Hodnota TDOA definuje � as 

medzi vyslaním signálu z vysiela� a so známou polohou a prijatím signálu navigovaným 

objektom, kde je použitý na výpo� et polohy. Jednoduchý matematický postup pre vyjadrenie 

TDOA definuje nasledovná rovnica [4][5]: 

���� � � ��� � ��� 		 (1)

V rovnici (1) definuje TOE � as vysielania a TOA � as prijatia signálu. Skuto� né ur� enie tejto 

hodnoty je ovplyvnené chybami.  

��� � � 	

 �

�
� 
� � �� � ��� � � � � 	 (2)

V rovnici (2) sú premenné PF – primárny faktor, SF – sekundárny faktor a ASF prídavný 

sekundárny faktor. Premenná � �  definuje ostatné vplývajúce chybové faktory.

V praxi je využívaných mnoho ukazovate� ov presnosti ur� enia polohy, pri� om je tiež 

nevyhnutné determinova�  geometrické rozloženie vidite� ných alebo dostupných vysiela� ov

(satelitov). Parameter nazývaný GDOP – „Geometric Dillution of Precision“ je jedným 

z mnohých indikátorov, ktoré sú využívané pre definovanie presnosti ur� enia polohy objektu.  
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Výpo� et GDOP je vztiahnutý na pozemnú infraštruktúru vysiela� ov (alebo satelitov v prípade 

GNSS), ktoré sú dostupné po� as pohybu objektu.

� � 	
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�
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�
�
�
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�
�
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� � � � � �


 �

� � � � � �


 �

� � � � � �


 �
� �

� � � � � �


 �

� � � � � �


 �

� � � � � �


 �
��

� � � � � �


 �
�

� � � � � �


 �

� � � � � �


 �
�

� � � � � �


 �

� � � � � �


 �
�

� � � � � �


 �

��
�

��
 
!
!
!
!
!
!
!
!
"

			 (3)

Uvedená matica (3) pozostáva z ECEF koordinátov vidite� ných vysiela� ov (x1, y1, z1 . . . xN, 

yN, zN), pseudovzdialeností medzi pohybujúcim sa objektom a týmito stanicami � 1 – � N a 

vypo� ítaných koordinátov polohy objektu x, y a z. Následne je formulovaná matica: 

# � 	 � � $ 	� � %� (4)

Elementy matice Q: 

# �

�
�
�
�
�
&'

� &'( &') &'*

&'( &(
� &() &(*

&')
&'*

&()
&(*

&)
� &)*

&)* &*
�  

!
!
!
"

(5)

Parameter GDOP, rovnako ako pozi� ný DOP a � asový DOP sú založené na nasledovných 

rovniciach: 

Obr. 1: Grafický poh� ad na impulzný signál systému eLORAN 
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��
 � 	+ &'
� � &(

� � &)
� 		 (6)

���
 � 	+ &*
� 			 (7)

,��
 � 	 - 
��
 � � ���
 � 		 (8)

Po� et viditelných staníc spolu s hodnotou GDOP determinuje presnos�  ur� enia polohy objektu. 

V porovnaní so systémami GNSS však vysiela� e systému eLORAN nie sú rovnomerne 

rozložené.  

3 Chyby systému eLORAN 

Vzh� adom na fakt, že merania systému eLORAN sú založené na signáloch šíriacich sa na 

rozhraní zemský povrch – atmosféra, sú tri hlavné vplyvy ovplyv� ujúce výkonnos�  systému. 

Primárny faktor PF, sekundárny faktor SF a prídavný sekundárny faktor ASF. Prvý uvedený 

faktor je založený na vplyve atmosféry. Tento faktor je možné potla� i�  korekciami na základe 

merania teploty, vlhkosti a zmien tlaku v bode navigovaného objektu. Sekundárny faktor je 

výsledkom vodivosti povrchu pod šíriacou sa vlnou. Klesajúca vodivos�  povrchu pod šíriacou 

sa vlnou vedie k pomalšiemu šíreniu signálu v priestore. Posledný faktor ovplyv� ujúci presnos�

systému eLORAN je prídavný sekundárny faktor, ktorý je výsledkom zmeny topografie. 

Variácie topografie alebo vodivosti sú definované ako stochastické chyby a sú modelované – 

zahrnuté v tomto faktore. Aktuálne prebieha mnoho výskumov a praktických meraní, ktorých 

cie� om je modelovanie a ur� enie hrani� ných hodnôt ASF. Autori ktorí sa zaoberajú touto 

problematikou ju bližšie definujú v publikáciách [4][5][6].  

Primárny a sekundárny faktor je definovaný nasledovne: 

��� . � 

/ 01

�
� �� � 
 � (9)

Kde �  je pseudovzdialenos�  medzi vysiela� om a prijíma� om, c je rýchlos�  svetla a SF(� ) je 

sekundárny faktor, ktorý je funkciou pseudovzdialenosti. Posledný koeficient je index refrakcie 

atmosféry / 01 � �2333445 .


� � �� � 	 � ��� � 6578	� � � �4 	� � ��4 � 9%
:
� �

828;;
�

		 (10)
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Rovnica (10) je známa ako Brunavova rovnica. V tomto prípade výsledkom je oneskorenie 

v metroch a tento typ modelu pozostáva z primárneho a sekundárneho faktora.  

ASF faktor má dve � asti: 

��� � 	 ��� *.<=>?@A � ��� B=@*�@A (11)

V rovnici (11) sú do� asné a priestorové variácie ASF efektu. Do� asné ASF variácie sú 

rozdelené na krátkodobé a dlhodobé. Krátkodobé variácie sú závislé na dennej dobe, dlhodobé 

variácie sú výsledkom zmien ro� ných období.  

Priestorové variácie prídavného sekundárneho efektu sú modelované Gauss – Markovym 

procesom prvého rádu [4][5][6]:  

��� B=@*�@A� C� 	 � 	9%DEF 	��� B=@*�@A� C� � � � 	GH (12)

Vo vyššie uvedenej rovnici (12) vystupuje budiaci šum procesu GH, vzdialenos�  medzi dvoma 

bodmi � d a vzdialenostná konštanta � , ktorá je závislá na teréne.  

4 Návrh integra� nej architektúry 

Táto � as�  je zameraná na blokový návrh integra� nej naviga� nej architektúry, ktorá pozostáva 

z autonómneho inerciálneho naviga� ného systému INS, globálneho naviga� ného satelitného 

systému GPS a hyperbolického systému eLORAN. Do bloku hyperbolického systému je tiež 

zahrnutý aj barometrický výškomer pre ur� enie vertikálnej polohy [7][8].  

Obr. 2: Blokový návrh integra� nej architektúry s využitím systému eLORAN
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Vzh� adom na aktuálne navrhovaný integrovaný naviga� ný systém, ktorý aplikuje systém 

eLORAN, je nižšie uvedená bloková � as�  celkovej simulácie navrhovaného naviga� ného 

systému. Pre � innos�  navrhnutého bloku systému eLORAN je implementované využitie 

celosvetového zoznamu aktuálnych staníc systému a generovaný pohyb objektu. Návrh modelu 

systému je zjednodušený a neobsahuje meranie � asu. Je zameraný na výpo� et polohy 

multilatera� nou metódou, kde je možné následne vhodne implementova�  chybové modely. 

Programový blok v prostredí MATLAB Simulink je nasledovný.  

 Obr. 3: Programovate� ný simula� ný blok systému eLORAN v prostredí MATLAB 

Simulink 

Obr. 4: Chyba ur� enia polohy pre ideálny systém eLORAN 
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Výstupom tohto bloku je poloha a rýchlos�  objektu v lokálnej sústave ENU a po� et vidite� ných 

staníc, ktoré boli pri výpo� te zahrnuté. Presnos�  algoritmu pre výpo� et polohy je v ideálnom 

prípade nasledovná (chyby majú len výpo� tový charakter a sú závislé na po� te vidite� ných 

staníc).  

5 Záver 

Príspevok je zameraný na preh� ad základnej funkcie hyperbolického naviga� ného systému 

eLORAN, jeho základných meraných parametroch a chybách. Chyby degradujúce meranie 

� asu sú v príspevku roz� lenené a jasne definujú základné deterministické a stochastické 

chybové zdroje pôsobiace na meranie � asu. Obsah príspevku nadväzuje na aktuálne riešenú 

problematiku integrácie naviga� ných systémov na Katedre avioniky LF TUKE. Vo svojej

závere� nej kapitole definuje koncepciu integra� nej architektúry, ktorá umož� uje prepínanie 

alebo kontinuálne zahrnutie podporných naviga� ných systémov a vytvára spolu s informáciou 

o výške záložný systém pre GNSS vo forme kombinácie systému eLORAN a barometrického 

výškomera. Demonštrácia aktuálne prebiehajúcich simulácií v tejto oblasti je rozšírená o 

výpo� tový blok systému eLORAN a informáciu o jeho presnosti pri ideálnom výpo� te polohy.  
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Resumé: 

Obsahom príspevku je multilatera� ná metóda ur� enia polohy systémom eLORAN. Stavový 

popis metódy je implementovaný do algoritmu Kalmanovho filtra. Predmetom príspevku je 

sledovanie vplyvu rozloženia pozemných staníc na presnos�  odhadu rýchlosti a polohy objektu 

v horizontálnej rovine. Simula� ný model je zjednodušený do podoby imaginárneho rozloženia 

staníc a predmetom sledovania je nieko�ko prípadov ich usporiadania. Obsah príspevku je 

� iastkovým výstupom riešenej dizerta� nej práce na tému Integra� né architektúry naviga� ných 

systémov na Katedre avioniky LF TUKE.��

This paper deals with multilateration method of position determination using eLORAN. State 

description of the method is implemented to Kalman filter algorithm. The main focus of this 

paper is monitoring of the transmitters distribution on accuracy of position and velocity 

estimation of moving object in horizontal plane. The simulation model is simplified in way of 

imaginary distribution of ground transmitters and the main focus is several cases of their 

distribution. The content of this paper is a partial result of dissertation thesis called Integration 

architectures of navigation systems sloved on Department of Avionics, Faculty of Aeronautics, 

Technical university of Kosice.�

1 Systém eLORAN a jeho zastúpenie v integrácií naviga� ných 

systémov 

Navigácia lietajúcich a pohybujúcich sa objektov môže by�  zabezpe� ovaná systémami na báze 

rôznych  metód. Z h� adiska naviga� nej teórie je nieko� ko základných prístupov, ktoré sú 

aplikované s požadovanou  presnos� ou, spo� ahlivos� ou a integritou. Medzi známe a rozvinuté 
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metódy patrí tiež meranie � asového intervalu prijatia medzi vysiela� om so známou polohou 

a prijíma� om. Táto myšlienka je základnou formuláciou fungovania systémov dia� kovej 

hyperbolickej navigácie – OMEGA, LORAN – C. Meranie � asu a následné ur� enie 

pseudovzdialenosti je aktuálne využívané v segmente GNSS navigácie [1], rovnako ako vo 

vývoji systému  eLORAN [3][4][6].  

Systém eLORAN je definovaný ako nový systém LORAN ktorý využíva modernizovaný 

prístup tvorby, monitorovania a riadenia signálu na strane vysielania a aplikuje tiež moderné 

technológie z h� adiska príjmu a spracovania signálu. Predpokladom  je presnos�  ur� enia polohy 

objektu v rozsahu 8 až 20 metrov pri správnom potla� ení známych deterministických 

a stochastických javov, ktoré degradujú meranie � asu. Systém je charakterizovaný ako 

nízkofrekven� ný, povrchová vlna signálu má frekvenciu 100 kHz a vlnovú d�žku 3 km. 

Vysielacie stanice na tejto frekvencií emitujú � asovo a tvarovo presný sled rádiových impulzov. 

Nasledujúci obrázok definuje aktuálne rozloženia vyvíjaného systému eLORAN. 

Obr. 1: Rozloženie staníc systému eLORAN 

Meranie � asu, ktoré je základom pre presné ur� enie pseudovzdialenosti medzi prijíma� om 

a konkrétnou vysielacou stanicou je definované nasledovne [2].  

i
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V rovnici (1) je � asová diferencia medzi prijatým a vyslaným signálom iTDOA , 

pseudovzdialenos�  k vysiela� u ir , rýchlos�  svetla c , primárny faktor PF , sekundárny faktor 

SF , prídavný sekundárny faktor iASF  a iné zdroje chýb id . Z h� adiska integrácie 

naviga� ných systémov je eLORAN integrovaný s inerciálnou alebo satelitnou navigáciou. 

Práca, ktorá je širším podnetom tohto príspevku v jednoduchom priblížení predpokladá 

nasledovnú formu integrácie. 

Obr. 2: Integrácia naviga� ných systémov so zahrnutím informácie zo systému eLORAN 

2 Chyby systému eLORAN a ich modelovanie 

Vzh� adom  na frekven� ný rozsah a mechanizmus šírenia je meranie � asu ovplyvnené rôznymi 

faktormi degradácie. Medzi tieto faktory patrí primárny faktor (Primary factor – PF), 

sekundárny faktor (Secondary factor – SF) a prídavný sekundárny faktor (Additional secondary 

factor – ASF). Prvý uvedený faktor je spôsobený vplyvom atmosféry, sekundárny faktor je 

výsledkom vplyvu vodivosti povrchu, nad ktorým  sa vlna pohybuje. Spolo� ne sú matematicky 

definované nasledovne [2]: 

( )PF
i i i

n
TOF SF

c
r r= + (2)

V rovnici (2) je � as šírenia od vysiela� a iTOF  a index refrakcie atmosféry PFn . Prídavný 

sekundárny faktor zahr� uje � asové zmeny topografie a vodivosti, ktoré sa prejavujú 

stochasticky. Aktuálne vedecké práce sa zameriavajú najmä na modelovanie prídavného 
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sekundárneho faktora, ktorý má najvä� ší príspevok z h� adiska nepresnosti merania � asu. Skladá 

sa z dvoch � astí [2]: 

temporal spatialASF ASF ASF= + (3)

Rovnica (3) definuje do� asnú temporalASF  a priestorovú spatialASF  zložku prídavného 

sekundárneho efektu. Do� asná zložka sa delí na dlhodobú a krátkodobú, pri� om krátkodobá 

zložka je následkom zmeny dennej doby a dlhodobá následkom zmien ro� ných období.  

3 Kalmanov filter a odhad polohy objektu 

Cie� om tohto príspevku je na definovanom príklade rozloženia staníc a modelu pohybujúceho 

sa objektu poukáza�  na vplyv rozloženia staníc zjednodušeného systému eLORAN na presnos�

odhadu polohy objektu prostredníctvom Kalmanovho filtra. Naviga� ná úloha je zjednodušená 

do podoby horizontálnej navigácie, ktorá využíva nasledovné prípady rozloženia staníc [5]. 

Obr. 3: Príklady imaginárneho rozloženia staníc systému eLORAN 

Stavový popis a model meraní sú nasledovné, pri� om zrýchlenie objektu je reprezentované 

bielym šumom xw  a yw  s Gaussovym rozložením. Prvkami stavového vektora sú vzdialenosti 

x , y  a rýchlosti x� a y� .
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� �� � � � � �
� �� � � � � �

� � � � � � � �
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�� �

�

�� �

                                         (4) 

Meranie vzdialenosti ir  medzi vysiela� om a prijíma� om je založené na vz� ahu: 
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( )( ) ( )( )2 2

i TRANS i TRANS ir x x y y= - + - (5)

Kde ( )TRANS i
x a ( )TRANS i

y  reprezentujú súradnice vysiela� a. Rovnica modelu merania je 

definovaná pre štyri vysiela� e nasledovne, pri� om � astým rozšírením rovníc (4) a (6) je 

doplnenie stavov pre odhad biasu pseudovzdialeností: 
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                                  (6) 

Meracie šumy 1rv - 4rv  sú definované ako biele šumy s Gaussovym rozložením. Simulácia 

v prostredí MATLAB Simulink: 

Obr. 4: Simulácia vplyvu rozloženia staníc v prostredí MATLAB Simulink 
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4 Analýza výsledkov a presnos�  odhadu polohy a rýchlosti 

objektu 

Na základe matematického popisu implementovaného v Kalmanovom filtri a grafickej 

štruktúry simulácie sú pre jednotlivé rozloženia staníc uvedené grafy kovarian� nej analýzy 

[7][8]. 

Obr. 5: Analýza chyby estimácie polohy a rýchlosti v prípade prvého rozloženia 
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Obr. 6: Analýza chyby estimácie polohy a rýchlosti v prípade druhého rozloženia 

Obr. 7: Analýza chyby estimácie polohy a rýchlosti v prípade tretieho rozloženia 
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Výsledné analýzy na vyššie uvedených obrázkoch boli vytvorené s použitím imaginárnej siete 

pozemných vysiela� ov v horizontálnej karteziánskej sústave, ktorej osi sú v jednotkách metrov. 

Stavový vektor bol vzh� adom na rovnicu (4) inicializovaný na hodnoty [1000; 0; 1000; 0]. 

Simulácia pracuje na frekvencii 1 Hz a štandardná odchýlka meracieho šumu (6) má hodnotu 

100 m [9].   

5 Záver 

Obsah príspevku pojednáva o vplyve rozloženia staníc hyperbolického systému eLORAN na 

odhad polohy a rýchlosti objektu aplikáciou Kalmanovho filtra. Zjednodušenie v podobe 

horizontálnej naviga� nej úlohy a imaginárne rozloženie staníc je vyhodnotené formou analýzy 

chyby odhadu polohy a rýchlosti. Toto vyhodnotenie potvrdzuje predpoklad ur� ujúceho vplyvu 

rozloženia staníc hyperbolického systému na presnos�  odhadu sledovaných naviga� ných 

veli� ín. Prvé dva prípady horizontálneho rozmiestnanie staníc spôsobujú pokles chyby odhadu 

vo všetkých prípadoch a aj po � iasto� nej zmene rozloženia je estimácia polohy a rýchlosti

porovnate� ná s geomtericky ideálnym prvým prípadom. Rozloženie z poslednej varianty je 

však geometricky vzh� adom na po� iato� nú polohu objektu nevhodné (metóda a uhly, ktoré 

zvierajú spojnice objektu a vysiela� ov), � o sa prejavuje aj vo výsledných odhadoch. Aplikovaný

stavový popis je možné rozšír�  tiež o bias v hodnotách pseudovzdialeností. Tento príspevok je 

� iastkovým výsledkom riešenej dizerta� nej práce, v ktorej bude nutné pre dostato� nú presnos�

ur� enia polohy a rýchlosti simula� ným modelom systému eLORAN aplikova�  algoritmy 

výberu vhodného geometrického rozloženia vidite� ných staníc, � o zabezpe� í potrebnú presnos�

pri ur� ovaní rýchlosti a polohy pohybujúceho sa objektu. � alšie rozšírenie problematiky by 

viedlo implementáciou komplexného chybového modelu do ur� ovania � asu, t.j. 

pseudovzdialenosti medzi prijíma� om a vidite� nými vysiela� mi systému eLORAN.    
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