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SZYBKIE PROTOTYPOWANIE ELEMENTOW
UKLADU STEROWANIA DLA PLATFORMY
LATAJ ACEJ TYPU QUADROTOR

W artykule przedstawiono struktuuktadu regulacji opartego na dyskretnej reali-
zacji algorytmu PID oraz etapy projektowania posggnych elementow uktadu
sterowania dla platformy latgiej VTOL (ang.Vertical Take Off and Landindy-

pu quadrotor. Przedstawiono réwhi&oncepat budowy uktadu pomiarowego
orientacji przestrzennej oparha zintegrowanym czujniku AHRS (angttitude
and Heading Reference SysjeW procesie projektowania wykorzystasrmdo-
wisko Matlab/Simulink wraz z systemem mikroprocesoym opartym na mikro-
kontrolerze z rodziny PowerPC. Rozawanie w takiej konfiguracji uniiwia
szybkie prototypowanie (angrast/Rapid Prototypinguktadu sterowania dla za-
dania sformutowanego jako poduktad stabilizagjokvej. Prezentowane podeje
umazliwia réwniez efektywry weryfikacg poprawnego dziatania pojedynczych
poduktadéw warstwy speowej, wchodacych w skiad calego systemu sterowa-
nia platformy latajcej. Istot komputerowo wspomaganego projektowania ukta-
doéw sterowania (angEmbedded Systgnest maliwos¢ wielokrotnej modyfikacji
wirtualnego prototypu, z zagwarantowaniem poprawh&odu wykonywalnego
przy jednoczesnym zachowaniu elementow sktadowtaltich jak: elementy na-
pedowe, czujniki wraz z ukladami pomiarowymi. Coeegj, mazliwa jest rozbu-
dowa systemu whudowanego w bardziepatoy, petnicy funkcg sterowania, nie
tylko w warstwie bezp@edniej, ale réwniz w warstwie nadranej, dla bezzato-
gowych obiektow latacych.

Wstep

Wobec powszechnego zafascynowaniazimmsciami, jakie daje wspot-
czesna technika, w ostatnich latach wmia widoczne jest zainteresowanie
zagadnieniami komputerowo wspomaganego projektavaktadow sterowania
w strukturach dedykowanyclarfg. Embedded System©programowanie Ma-
tlab/Simulink zdobyto domingga pozyci w srodowisku naukowcow zajmay
cych sk zagadnieniami automatyki i robotyki. W kongele testow praktycz-
nych firma The MathWorks zaproponowataytkownikom wiele rozwizan
wspomagajcych i utatwiajcych szybkie prototypowanie, a &k testowanie
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w czasie rzeczywistym. Gtéwnym celem technologyibézego prototypowania
jest synteza i testowanie projektowanych algorytmmégulaciji zanim regulator
zostanie zrealizowany sgtpwo.

Intench autoroéw jest wykorzystanie metod zganych z projektowaniem
i prototypowaniem do budowy poduktadéw sterowan@fprmy latajcej typu
guadrotor, zaréwno w warstwie beZpedniej regulacji, jak i w warstwie nad-
rzednej. W pracy zostato przedstawione pédej do prototypowania uktadu
pomiarowego z czujnikiem bezwiladiwtowym oraz poduktadu stabilizacjak
towej platformy latajce;.

1. Quadrotor

Opis bezzatlogowej platformy latajcej

Jednym z coraz egciej spotykanych bezzalogowych obiektéw latsich
(ang. Unmanned Aerial Vehiglgest platforma pionowego startu adowania
(ang. Vertical Take Off and Landijgkladajca st z czterech jednostek nap
dowych, umiejscowionych w réwnoodlegtych punktachsmdka przegicia sk
dwdch ortogonalnych osi. Kda jednostka naplowa sktada giz silnika elek-
trycznego, przektadni orgmigta. Jedna para naprzemianlegtych silnikéw obra-
ca sé w kierunku zgodnym z ruchem wskazéwek zegara, miast druga
w kierunku przeciwnym. Eliminuje siw ten sposob efektyroskopowy oraz
momenty aerodynamiczne w ptaskim ruchu platformy.

Zmiany prdkosci obrotowej silnikbw zespotu nagowego powoduj
zmiany sity cigu. W wyniku tych zmian nagtuje ruch platformy (rys. 1.). Przy
zwiekszaniu lub zmniejszaniu gtkosci obrotowej napddw elektrycznych plat-
forma porusza sgiw kierunku pionowym. Obrét wokét ogio kat 0, a take ruch
wzdtuzny realizuje si poprzez zmiag predkosci obrotowej pary nagowej
przod—-tyl. Warté¢ predkosci jednego zesmigiet wzrasta, natomiast drugiego
ulega zmniejszeniu.

Rys. 1. Platforma lataga qu-
adrotor
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W podobny sposob realizujegsdbrot wokot osix o kat ¢, wptywajac tym
samym na ruch poprzeczny. Obr6t wokét osikat v realizuje st przy zmianie
predkosci obrotowej jednej pary silnikdw w stosunku do giaj, tak aby suma-
ryczny moment byt rowny statej wielkoi [2]. Modele fenomenologiczne opisu-
jace dynamik platformy latagcej typu quadrotor opartea $1a réwnaniach sit
i momentéw oddziahacych na bry sztywm [1, 2, 7, 8].

Struktura uktadu sterowania

Struktue uktadu sterowania dla poduktadu stabilizacji aweji platformy
latajacej przedstawiono na rys. 2. Na schemacie wysztziegd bloki funkcjo-
nalne, z ktorych sktadac¢sguadrotor. Wszystkie operacje zgane z algoryt-
mem sterujcym wykonywane sw systemie komputerowym specjalnego prze-
znaczenia. Relte petni mikroprocesor wraz z peryferiami 0 odpowiefimocy
obliczeniowej. Wypracowane sygnaty stang podawaneasna elektroniczne
regulatory pgdkosci obrotowej, ktére bezgeednio steryj praa jednostek na-

pedowych.

T Quadrotor
| !

I | Elektroniczny . Obiekt regulacji
| regulator (bryta sztywna)

: obrotéw 4

|

- L 7777777 Uklad

r 1 pomiarowy

AHRS
PWM

System wbu iov;;'any

P

| Regulatorgy :& it Do
il -
sygnatow | Regulatorpie, { :“ =i Ook)
; | e P |
sterujacych { Regulatoryay - «\J“ 1 Yoy
wle boode o oo
Zadajnik
manualny
i (Aparatura RC)
Ustalanie punktu pracy .
[ @ocn) By Forn

Rys. 2. Struktura blokowa uktadu sterowania

W geometrycznyngrodku platformy latajcej znajduje si uktad pomiaro-
wy orientacji przestrzennej. Modut AHRS (agtitude and Heading Reference
Syste sklada si z trzech czujnikow midkosci katowej zyroskopdw), trzech
czujnikow przyspieszeliniowych oraz trzech magnetometréw wykorzystywa-
nych do pomiaru kierunku ziemskiego pola magnetggen Na podstawie wy-
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mienionych wielkéci fizycznych dokonuje sifuzji danych i wyznacza orienta-
Cje obiektu.

Do popularnych metod estymaciitkw Eulera mana zaliczy filtr Kalma-
na [4] oraz algorytmy oparte na metodzie najmnigkzZwadratéw [4], a tale
fuzzy logid5].

2. Projektowanie i prototypowanie uktadu sterowania

Szybkie prototypowanie systemow mechatronicznyshyeznym elemen-
tem procesu projektowania. Znacg cecly prototypowania jest szybkie i wy-
godne przetwarzanie nowych koncepcji wyrobu naqtypt ktéry mae by
uzyty do testowania i weryfikacji w czasie rzeczywist Metoda szybkiego
prototypowania polega na tyme wirtualny prototyp jest badany i dostrajany
z wykorzystaniem wspotdziatajego z nim rzeczywistego obiektu lulz fego
modelu fizycznego. Spegr i oprogramowanie do szybkiego prototypowania
wykorzystuje st rowniez w identyfikacji, symulacji HIL (angHardware In the
Loop) oraz projektowaniu systemoOw przetwarzania sygmaldczasie rzeczy-
wistym [6]. W wyniku szybkiego prototypowania kagplementowanego algo-
rytmu generowany jest na kontroler, ktéry dziatlsystemie czasu rzeczywiste-
go i jest podiczony do rzeczywistego obiektu. W paadj HIL kod generowa-
ny jest zaréwno z modelu fenomenologicznego obigkiki tez ze sterownika.
Kod modelu obiektu uruchomiony jest na systemiesgzaaeczywistego, a kod
algorytmu — na docelowej platformie sgiawej. Zastosowane podeje charak-
teryzuje st eliminowaniem hidoéw sprztowych adz programowych ja we
wczesnym stadium projektowania i implementacji.

Ukfad pomiarowy orientacji przestrzennej

Uktad pomiarowy orientacji obiektu w przestrzerstjaiezigdnym elemen-
tem funkcjonalnym catego systemu sterowania dlazddegowych obiektow
latajacych, zapewnia poprawny staridbwanie oraz manewrowanie platfagrm
latajaca. W wielu rozwhzaniach stosuje siautomatyczny poduktad sterowania
zapewniajcy stabilizacp katowa, natomiast pozostate manewry (rqmdwanie)
wykonywane g przez operatora z wykorzystaniem informaciji wizjjlub kon-
taktu wzrokowego, o ile jest to miowe. Szybki rozwdj technologii MEMS
(ang.Micro Elektro-Mechanical Systgranaczaco wpltywa na rozwoj systemow
sensorycznych, w tym ta& uktadow nawigacji inercjalnej, ktére odgrywaj
ogromnmn role w aplikacjach zwizanych z bezzatogowymi obiektami laajmi.

W przypadku opisywanej platformy lagagj typu quadrotor, aby okilec
orientacg w przestrzeni, zastosowano zintegrowany sensowtbdncciowy
firmy Analog Devices ADIS16400. Modukdzy w sobie tréjosiowy cyfrowy
akcelerometrzyroskop oraz magnetometr. Posiada on rowmiele dodatko-
wych funkcji, np. automatycankorekcg offsetu poszczegodlnych sensoréw czy
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programowalny filtr dolnoprzepustowy. Schemat fyokalny modutu zamiesz-
czono na rys. 3. Wymiana danych z czujnikiem odbgiwaa pomog szerego-
wego interfejsu urdzen peryferyjnych SPI (andgserial Peripheral Interface

AUX_  AUX

ADC DAC
Y )
Y Y
SENSOR
TEMPERATURY
TROJOSIOWY KAL(')BR’X‘ZC"A REJESTR s
ZYROSKOP M WY JSCIOWY]
M CYFROWE '\ rerrEdS SCLx
= t = PRZETWA- i i
~ \P _» | | xonDYCUO- -RZANIE
.7(34!,,25 -NOWANIE pouT
- SYGNA tOW
TROJOSIOWY ORAZ
AKCELEROMETR| | KONWERSJA
a = I I
TROJOSIOWY ALARMY
MAGNETOMETR| | ZARZADZA-
H -NIE
ENERGIA
vce
JEDNOSTKA

AUTOTEST

ADIS16405

STERUJACA

GND

Rys. 3. Schemat blokowy czujnik

ADIS16400 RST DIO1 DIO2 Dloagbc:m

W przypadku ADIS16400 otrzymywane informacgeveartgiciami odczy-
tywanymi bezpérednio z poszczegolnych czujnikébw modutu AHRS. Wuce
wyznaczenia orientacji obiektu uzyskane daneayabelpowiednio przetworzy
tak aby otrzyméawazne dla badania wielkoi, w tym przypadku &y ¢ 6, (.
Algorytmy, o ktérych jest mowa w kolejnych akaphaevymagai czesto wick-
szego naktadu mocy obliczeniowej. Do szybkiej ayalweryfikacji oraz po-
réwnania wspomnianych algorytmoéw radse jest zastosowanie metod szyb-
kiego prototypowania z wykorzystaniem komputerakIRC wraz z odpowied-
nim oprogramowaniem. Implementacja wprost na kanlejeplatformie sprg
towej (tworzenie firmware’'u) m@ pochtania sporo czasu, a je] efektywsio
moze nie doprowadzido oczekiwanych rezultatow.

Sposbéb komunikowaniaesk czujnikiem bezwladrigiowym uniemaliwia
podkczenie go wprost do portéw wejowych komputera PC. Na rysunku 4.
przedstawiono uktad elektroniczny, ktory spelniée feconwertera. W uktadzie
do konwersji pomidzy interfejsami szeregowymi zastosowano mikrolalatr
8-bitowy. Do komputera PC wysytane dane otrzymane z czujnika. Tak zmo-
dyfikowany uktad pomiarowy unitiwia podiaczenie go do rinorodnych sys-
temow wbudowanych posiadajych sprztowy port szeregowy (UART).
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Rys. 4. Uklad elektroniczny z mo-
dutem AHRS

Fuzja danych z czujnikbw odbywaesw srodowisku Matlab/Simulink.
Przyktad programu w postaci schematu blokowegodstaeviono na rys. 5.

Ble |2 afo Nomal FBEReE s mERER®

I Emz
ByroX <{_Iphipl
S
GyroY < ltetap]
Ty
GyreZ <_lpsiel
T
s f>
featt >
e f

RO ARRS . =
B quad_ayrosaccels_awiolAngle phi BEx]
File Edit View Simulation Format Tools Help
Ded& i YRR T el S Nomal ]| B e

Ready f160% [odet % Rcady [i60% I [ lodel 4

Ready [to0% lode1

Rys. 5. Schemat blokowy programu wyznagezego kty Eulera

Wykresy przedstwione na rys+®. prezentuj przyktadowe przebiegiaka
przechyleniaf, wyznaczonego na podstawie catkowania véaitpomiarowej
z zyroskopu oraz oblicZe trygonometrycznych z zastosowaniem estymatora
konwencjonalnego [3].
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12 R. Czyba, G. Szaffeki

Przedstawione rozwzanie umaliwia projektowanie i prototypowanie 26
nych koncepcji algorytméw wyznaczania orientacjietbu w przestrzeni. Wy-
kresy mag charakter poghdowy i pokazuj zastosowanie prostego estymatora
katéw Eulera. Zalet proponowanego podeja jest maliwos¢ przystpienia do
fazy testow ja w trakcie implementaciji. &ytkownik w sposéb iteracyjny nie
poprawia wirtualny prototyp. Wana zalet stanowi rownie natychmiastowa
wizualizacja danych, ktéra ezto jest utrudniona w przypadku tworzenia opro-
gramowania dedykowanego i wymaga dodatkowych agjlikaa kompute-
rze PC.

Prototypowanie algorytmu sterowania

Realizacg zadania sterowania, sformutowanego jako poduktabilgzacii
katowej platformy, oparto na architekturze spomvej zawierajcej mikrokon-
troler z rodziny PowerPC. Zestaw developerski zrokkntrolerem MPC555
wraz z toolboxem Embedded Target for Freescale MR@Bnazliwia prototy-
powanie uktadéw na podstawie schematu blokowegaziwwego w oprogra-
mowaniu Matlab/Simulink. Generowanie kodu wykonymegjo na mikroproce-
sor odbywa si automatycznie, co znacznie przyspiesza i utatnoagsy projek-
towe. W zestawie developerskim wynda st modut SOM (ang System On
Module). Jest to ptytka z procesorem rozbudowana o dodatkuktady peryfe-
ryjne.

Komputer
PC

2 P.0.y
@
g, ay, dy Modut

asrs | Quadrotor

F { Inleﬂejsézereguwy )
MPCSS5 I T bryta sztywna

Plyta bazowa
R
o §
1]
RC Odbiomik a
\ a
(
:I 9 Vg

Rys. 9. Struktura spetowa uktadu sterowania dla quadrotora

PWM

napedowa | napgdowa | napedowa | napgdowa

Jednostka Jednostka Jednostka Jednostka |

RC Aparatura

RC Nadajnik

Modut po zaprogramowaniu moea usuaé¢ z zestawu developerskiego
i przenigé¢ do uradzenia docelowego, w ktérynedizie spetniat zaimplemento-
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wane w procesie projektowania funkcje. Schematvigepofaczer dla podukia-
du stabilizacji ktowej przedstawiono na rys. 9.

Algorytm zrealizowany w ramach prototypowania uktagomiarowego
mozna wprost przeni do schematu blokowego prototypowanego uktadu ste-
rowania. Ze wzgldu na realizagj na jednej platformie programistycznej uzy-
skuje st kompatybilnd¢ projektowanych poduktadéw, sktadaych st na re-
alizowany ukfad stabilizacjidtowe;j.

3. Podsumowanie

W pracy zaprezentowano i wykorzystano metatybkiego prototypo-
wania jako efektywne podaie do syntezy podukiadu stabilizacjat@wej
dla platformy quadrotor. Do budowy bezwladoiowego uktadu pomiarowego
wykorzystano najnowszy zintegrowany czujnik AHR8&My Analog Devices
ADIS16400. Prototypowanie algorytmu oklaacego orientagj obiektu w po-
staci diagramow blokowych jest niezwykle efektywpezwala bowiem skré¢i
czas pracy potrzebny do uzyskania odpowiednich kdmi Co wecej, umali-
wia weryfikacg implementowanego programu wzklym etapie jego tworzenia.
Zastosowanie platformy spmitowej z mikroprocesorem, w ktorym proces gene-
racji kodu odbywa giréwniez w srodowisku Matlab/Simulink, umiiwia prze-
prowadzenie procesu projektowania w sposob spojnyaidzo elastyczny
w przypadku kolejnych modyfikacjiadZ tez rozbudowy systemu sterowania
0 inne podukiady sterowania (np. automatycgulacg wysokaci).

Obecne prace autoréw skupigje nad popraw algorytmu wyznaczagego
katy Eulera z czujnika ADIS16400 oraz optymalizowaniparametrow regula-
torow PID.

Praca naukowa finansowana s@dkow na naukw latach 2010-2012 jako projekt
rozwojowy Nr OR 00011811.
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FAST PROTOTYPING OF THE FLYING PLATFORM
CONTROL SYSTEM COMPONENTS

Abstract

In this paper we focus on the fast prototypinghef attitude stabilization control subsystem
of an indoor unmanned aerial vehicle (UAV), knowsraquadrotor. The attitude measurement
circuit is based on the ADIS16400 sensor, whicla isomplete inertial system that includes a
triaxial gyroscope, a triaxial accelerometer, aridaxial magnetometer. The design and the initial
realization of the control system on an experinleatial platform have been described. The
practical realization of the attitude stabilizatisystem is an important step in the development
process of a more advanced capabilities of autonmsnflying vehicles. Thus, we use the fast
prototyping method together with the Matlab/Simklgoftware and rapid prototyping kit based on
the PowerPC microcontroller. User can manage thiphpenals of the microcontroller and imple-
ment various of control and data processing algnt by means of the Simulink block diagrams.
The controller can be tuned in real-time simulagigmintly with the real plant or its phenomeno-
logical model.

Ztozono w Oficynie Wydawniczej w sierpniu 2011 r.
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ZASTOSOWANIE METODY KONTRAKCJI
DYNAMICZNEJ W STEROWANIU BEZZAL OGOWYM
OBIEKTEM LATAJ ACYM TYPU QUADROTOR

W artykule przedstawiono syntepoduktadu stabilizacji i regulacji potenia k-
towego platformy latagej VTOL (ang.Vertical Take Off and.anding typu qua-
drotor. Gldwnym celem pracy jest zastosowanie metazhtrakcji dynamicznej
DCM (ang.Dynamic Contraction Methgdlo sterowania bezzalogowym obiektem
latajjcym oraz sprawdzenie realizowadodtakiego sterowania na obiekcie rze-
czywistym. W pracy przedstawiono model dynamiki dpodora, a nagpnie
omdéwiono zastosowane prawo sterowania. W kolejngice przedstawiono struk-
ture uktadu regulacji oraz oméwiono budewtanowiska testowego. Zaprezento-
wano wyniki przeprowadzonych &eiadczeé, ktére wykonano w ukladzie za-
mknietym z zaprojektowanym uktadem sterowania.

Wstep

W ostatnich latach intensywnie prowadzorebadania nad bezzalogowy-
mi, autonomicznymi obiektami latggymi, zarobwno w zastosowaniach cywil-
nych, jak i militarnych. Bardzo waa cechy systeméw bezzatogowych jest mo
liwos¢ prowadzenia dziataw niedos¢pnym lub trudno dogpnym terenie bez
potrzeby narzania ludzi. Do podstawowych zadaparatéw nale m.in.: in-
spekcja stanu technicznego obiektéw naziemnychygalaenie dziaia zapew-
niajacych lub poprawiaicych bezpiecaestwo publiczne (np. w trakcie imprez
masowych, wydarze sportowych, demonstracji), monitoring zaggo zywio-
towych czy intensywngei ruchu ulicznego w aglomeracjach miejskich.

Niezawodné¢ tego typu systemow w dej mierze zaléna jest od zasto-
sowanego ukladu sterowania [1, 3, 4]. Od kilkundatusterowanie odporne
(ang. Robust Contrgl jest przedmiotem diego zainteresowania naukowcow
praktykéw oraz producentéw wypasaia systemow automatyki. Wspéloe-
cha tych poszukiwa jest dizenie do uzyskania ,sterowania krzepkiego”, czyli
odpornego na fluktuacje parametréw obiektu regijladiake minimalizupcego
wpltyw zaktocé zewretrznych.
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W niniejszej pracy obiektem regulacji jest platfartatapca typu quadro-
tor. Do syntezy regulatora zastosowano megtkantrakcji dynamicznej (ang.
Dynamic Contraction Metgd[5]. Pozwala ona na ksztaltowaniezpdanych
przebiegdw wyj¢ dla obiektow nieliniowych i niestacjonarnych, pzatazeniu,
ze informacja o zmieniagych st¢ parametrach uktadu i zewtnznych zaktoce-
niach jest niekompletna. Niniejszy artykut jest &omach prac prowadzonych
nad sterowaniem DCM dla modelu samolotu [2]. Kolajrkrokiem, a zarazem
gldbwnym celem artykutu jest implementacja algorytsterowania DCM na
rzeczywistym obiekcie i sprawdzenie jego realizowsadi w czasie rzeczywi-
stym, a take ocena wigciwosci uzyskanych rozvazan.

1. Model matematyczny obiektu regulacji

Platforma latajca sktada siz ramy wykonanej z rurek z wibknaglowe-
go oraz czterech identycznych jednostekedapych (rys. 1.). Zmiana guko-
sci obrotowej poszczegolnych silnikow powoduje zmiaily ciagu, a w konse-
kwencji generuje ruch rotacyjny i translacyjny fodamy. Z punktu widzenia
automatyki quadrotor jest obiektem o &ze stopniach swobody, czterech sy-
gnatach wejciowych i trzech sygnatach wgiowych. Do opisu przyjmuje @i
wektor stanu, wektor w§gia i wektor sterowa

X :|:¢1¢1019!w’¢/’xrxvyiyi Z!'%T (1)
Y =[p.0y] (2
U = [ug, Uy, Uy, 1] (3)

Rys. 1. Platforma lataga — quadrotor
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gdzie: @ 6, ¢ — katy Eulera odpowiednio przechylenia, pochylenia, lgdienia,
X, Y,z — przemieszczenia liniowe wzdiposzczegolnych osiy — sygnat steru-
jacy silnikai, i — numer silnikaj = 1, 2, 3, 4.

Model matematyczny obiektu laggapgo wyprowadzono na podstawie for-
malizmu Eulera—Lagrange’a [1]. Dynanailobiektu przedstawiono za pomoc
schematu blokowego (rys. 2.), w ktérym ima wyr@ni¢ model bryty sztywnej
oraz cztery identyczne jednostki gdpwe.

Model bryty sztywnej

(x4)

r ‘ |
|
(ll Wg |
i : (I
‘ Réwnania ® | Predkosci W% . [ n=0ew
Q. J J Orientacja
i momentowe katowe |
\ |
Zespot T Rz |
|
|
|
|

sitowe 9 liniowe F

Rys. 2. Schemat blokowy obiektu regulaciji
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2. Prawo sterowania

Projektowany uktad sterowania sktada sidwéch blokéw funkcjonalnych
(rys. 3.). Pierwszy, gtiéwny podukiad zaprojektowavertug metody kontrakcji
dynamicznej [5], natomiast drugi realizuje algongtarowania platformlataj-

Ca Oraz zapewnia rozpgganie toréw regulacji w stanie ustalonym. Podczas
syntezy regulatora DCM rozwany jest nieliniowy, niestacjonarny uktad
MIMO opisany rGwnaniami:

() =R, U3 3, (4)
y(t)=g(t (1) 5)

gdzie: h(x(1),u(1),1) i g(tx(t)) - funkcje réniczkowalne,x(t) - n-wymia-
rowy wektor stanufi(t) — p-wymiarowy wektor sterowaniay(t) - p-wymia-
rowy wektor wygcia.

Kazdy elementy;(t) mazna zr@niczkowa& m razy, & do pojawienia si
W wyrazeniu sygnatu steragegou(t). Otrzymuje s hastpujace rownanie:
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vy ()= F(ex(9) + B(tX(9) (d (6)

gdzie: y" (t)=[ ) yﬁ,...,)};v)f oraz | (1)< f™, i=1 2,...p. Wartoi¢

1

m okresla wzgkdny rzd uktadu (4) i (5) w odniesieniu do wgja y;(t).

Y

OBIEKT

Regulator DCM
- |
U VvV r
BLOK ROWNANIA MODEL
WYJSCIOWY REGULATORA ODNIESIENIA |\
| . |

- — e — — — =

Rys. 3. Schemat blokowy uktadu sterowania

Istotra wiasciwoscia proponowanego podeja jest to,ze uklad realizuje
sterowanie zgodne z modelem odniesienia. Zaktagaesmodel odniesienia dla
przejciowego przebieguy(t) jest dany w postaci uktadu réwhacézniczko-

wych:

ya ()= R (Y (9.1 (1)) ()

gdzie: F, — paadana dynamika sygnat), v, (t) :[y,M VS M"“”T, r(t)

— warté¢ zadana. W punkcie rownowagi zachodzi warungksr, i = 1,
2, ...,p.

Zadanie sterowania polega na tym, aby

lim (VM (t)—y(t)) =0 (8)

Ponadto przéfiowe przebiegiy(t) powinny spetnia uktad réwna (7) oraz

by¢ niezalene od zewatrznych zaktocé lub mazliwych zmian parametréw
w roéwnaniach (4) i (5).
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Oznacza si

2 =F, (3(0.7 (1) -5 () ©)
Rownanie (7) definiyjce paadara dynamile jest spetnione, gdy:

47 (x(1), y(1),7(t),u(t).t)=0 (10)

Pierwiastek réwnania (10) jest roaganiem przedstawionego zagadnienia
sterowania. Wyrzenie to jest jednocZrie warunkiem niewrdiwosci wyjscia
uktadu na wptyw zewgtrznych zaktdcg i zmian parametrow uktadu. Rozwi
zanie rownania (10) jest uzyskiwane bezpdnio na obiekcie jako stabilny
punkt réwnowagi réwnania (11). Poszukiwane sterowvéedzie zatem realizo-
wane nasfpujacym r@niczkowym réwnaniem:

v +qi,u‘di|7“) =ka", v(0)=p, (11)

0
i=1

gdzie:i = 1, 2, ...,p, 7(t) — sygnat wewetrzny regulatorak — wzmocnienie,
7(t)=[r "7, 7], 4, dgsy,....0, — macierze diagonalne.

Istota metody kontrakcji dynamicznej (DCM) jest separacfasowa. Za-
ktada st, ze istnieje wystarczaga separacja skal czasowych reprezentowana
przez maly paramety >0, pomidzy szybkim i wolnym modem w uktadzie

zamknitym.

3. Projektowanie uktadu sterowania

Ksztaltowanie pgadanych widciwosci dynamicznych obiektu, poprzez
wprowadzenie modelu odniesienia wielgb regulowanych, umdiwia stoso-
wana w pracy metoda kontrakcji dynamicznej. Zast@ste sterowania oparte-
go na tej metodzie ma na celu uzyskanie przebigg@ejciowych pomedzy
stanami ustalonymi @adanych widaciwosciach dynamicznych. Ponadto wyma-
gane jest, aby przebiegi byly wzajemnie niezadcoraz niezalme od zmian
parametrow obiektu regulacji i zakl@ceewretrznych.

Podstawowym zagadnieniem w sterowaniu przestrzenmyadrotora jest
zapewnienie stabilizacjiskowej we wszystkich trzech ptaszczyznach. Zadanie
sterowania jest zatem sformutowane jako probidzenia ktéw Eulera:
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(12)

gdzie g (t),6,(t), ¢,(t) sa wartasciami zadanymi rozwinych zmiennych.

Sygnatami steracymi 1 wejscia poszczegolnych silnikowy, u,, us, u,.
W zamkngtym ukfadzie regulacji istnieje napujaca zalenosc:

dim(y) # dim(T) (13)

Z tego wzgtdu w ukladzie sterowania zastosowano dwa zasadbické
regulator diagonalny 3-kanatowy, w ktérym zaimplenesvano algorytm DCM
oraz blok wyj§ciowy petnicy funkci ukladu miksujcego sygnaly z regulato-
réw DCM.

Regulator DCM

Na podstawie rowna ruchu quadrotora oraz zafesci (6) okr&lono
wzgledne rzdy uktadu w poszczegdlnych torach regulaciji:

# 1 [

@

62 |=| 1, |+B| 2 (14)
2) f Us
AR

Na podstawie zaimosci (14) mana przypé, ze pazadana dynamika prze-
biegéw wielkdci regulowanych jest opisana za pomakiadu wzajemnie nie-
zaleznych réwna rozniczkowych:

2 = -2t 00" - g+ g
r20@ = -2r,0,6" -6 +6, (15)
oy = ~2r,a,4" - g +y,

gdzie: 7; — okres drgaswobodnychga; — wspotczynnik ttumieniai, = ¢, 6, ¢.

Korzystapc ze zdeterminowanej dynamiki modelu odniesienid) (draz
réwnania (11), mena okréli¢ réwnania regulatora dla poszczegolnych kanatéw
sterowania:
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ﬂé"t(;) + Zdtﬂ,lﬂwvg) +do =K (_ré{p(Z) -2 ¢T¢¢(l) —o %)
:ugl/§2) + 2d€,1/15Ve(J1) +dp g = kg (—rgé?(z) - 2a€r€9(1) -+ 90) (16)
/412/"1512) + Zdw,lﬂw"z,(al) +dy vy =Ky (_’4%4”(2) - 2”40’40‘/’(]) Y +w°)

Przyjmupc d,, =0 (i =@, 8,¢ ), uzyskuje si uktad astatyczny. Dostraja-
nie wartgci parametrow regulatorow DCM zrealizowano na zaeasgzybkiego
prototypowania sterownikow w trybie on-line w czaszeczywistym, w symu-
lacji sprztowej HiL (ang.Hardware in the Loop
Blok wyjsciowy

Gtéwnym zadaniem bloku wégiowego jest realizacja algorytmu sterowa-
nia platform latapca oraz rozprgganie torow regulacji w stanie ustalonym.
W bloku nastpuje miksowanie sygnatéw stegajch z regulatorow DCM:

U = Uy tVg+V,
Uy = Uy +Vy -V
U3 = Uy —Vg TV

Uy = Uy —Vp =V,

17)

gdzie: uy — sygnat sterypy podawany na-ty silnik, u, — sygnat sterdry za-
dawany jednoczmie na wszystkie silnikiy, — sygnat sterapy z regulatora
kata przechyleniag, v, — sygnat steracy z regulatora &a pochyleniag,
v, — sygnat sterapy z regulatoradta odchyleniay.

4. Realizacja uktadu sterowania i stanowisko testosv

W celu przeprowadzenia wginych eksperymentéw zbudowano stanowi-
sko testowe (rys. 4.). Uniliwito ono dostrojenie parametrow regulatorow bez
zagraenia zniszczenia quadrotora. Stanowisko sklagla:splatformy latajcej
(1), uktadu pomiarowego orientacji przestrzennejR8-1(angAttitude and He-
ading Referenc8&ystem (2), komputera PC wraz z kafO (3), ukfadu zasila-
nia (4), nadajnika RC (5), statywu (6). Zastosowapeogramowanie Ma-
tlab/Similink wraz z Real-Time Workshop i pakietdRT-CON tworz zinte-
growanesrodowisko typy CADCS (angComputer Aided Design of Control
Systems ktore pozwala na tatwimplementagj uktadu sterowania, wychosgiz
ze schematu blokowego. W rozwaniu docelowym planowana jest realizacja
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sterownika na systemie mikroprocesorowym opartyr82vitowym mikrokon-
trolerze z rodziny PowerPC MPC555. Struktwkiadu sterowania dla pod-
ukladu stabilizacji potzenia latowego platformy latagej przedstawiono na
rys. 5.

E. =
E
.

Rys. 4. Stanowisko testowe

i D
Regulator Uktad r;)gt:,:::kéji p
obrotéw napedowy i 4
Uktad
pomiarowy
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P [ Model |
e Regulator DCM goil ) | sdrsssriaie [— Do)
sygnatéw ey ea e ] Ay [ Model _
stgrgfjjacych feguiatonDEM e 4 odniesienia © Bogey

Regulator DCM vay

2 Model W
T odniesienia ¥ Ll

Zadaijnik
manualny
{Aparatura RC)

Doy Oviay Poiay

Ustalanie punktu pracy

Rys. 5. Implementacja uktadu sterowania

5. Wyniki doswiadczen

W pierwszej fazie testy quadrotora przeprowadzoacstatywie, podczas
ktérych badano wplyw warfai parametrow ukladu sterowania i zakibcee-
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wnetrznych ¢ 0(50,65)s, t0(95,105)s) oraz obserwagjreakcji na zmiag war-
tosci zadane;.

W stabilizacji quadrotora istainrole odgrywa dynamika w osiachi y.
Dlatego modele odniesienia dla torow sterowamiad dobrano tak, aby ich dy-
namika byla znacznie szybsza od tapuGtéwnym celem testow bylo spraw-
dzenie realizowaln@i w czasie rzeczywistym zaproponowanego algorytmu
sterowania oraz ocena tawosci uzyskanych rozvgzan (rys. 6-8.). Po dostro-
jeniu uktadu sterowania podczas testow na statypmdeprowadzono pierwsze
préby w locie. Eksperymenty przeprowadzono w pomtesniu zamkritym
bez konieczngi ponownego dostrajania regulatora. Aby wyelimiaévprze-
wodowe padczenie PC z quadrotorem, ktére bytddtem duych zakldcé oraz
ograniczato zasg jego dziala, przewiduje si przeniesienie zaprojektowanego
uktadu sterowania na platfoentatajca.

ﬂﬂm_ﬂ.ﬁ L , L
,UVU A Bl UT

ol

"""" wart. zadana

sygn. regulowany

----- model adniesienia

10 20 30 40 50 [=a} 70 a0 a0 1E‘ID
Rys. 6. Przebiegdta przechyleniap[deg]

30

20— —
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Rys. 7. Przebiegata pochyleniaf [deg]
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Rys. 8. Przebiegata odchyleniay [deg]

6. Whnioski koncowe

Gtéwnym celem pracy bylo zastosowanie metody DCMywtezie podu-
ktadu stabilizacji i regulacji pofenia ktowego platformy latacej typu qu-
adrotor oraz sprawdzenie realizowaition czasie rzeczywistym zaproponowa-
nego algorytmu sterowania. Algorytm regulacji DChbktat obszernie omoéwio-
ny przez jego autora V.D. Yurkevicha dla hipotetyezh obiektéw nielinio-
wych i niestacjonarnych [5]. Byt on rowriestosowany do sterowania ruchem
przestrzennym modelu samolotu [2], ale w niniejggecy po raz pierwszy zo-
stat zastosowany do sterowania obiektem rzeczymislya podstawie przepro-
wadzonych testow mima stwierdzi, ze zaprojektowany uktad sterowania wy-
kazuje widciwosci ,sterowania krzepkiego”, czyli w znacznym stapridpor-
nego na zmiany parametréw obiektu regulacji i malirujacego wptyw zakio-
cen zewrgtrznych.

Praca naukowa finansowana #@dkéw na nauk w latach 20162012 jako pro-
jekt rozwojowy Nr OR 00011811.
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APPLICATION OF DYNAMIC CONTRACTION METHOD
FOR UNMANNED AERIAL VEHICLE TYPE QUADROTOR CONTROL

Abstract

The problem of attitude stabilization and robugutation of an indoor unmanned aerial ve-
hicle, known as a quadrotor, is considered. Thigepgresents the design of continuous-time
controller based on Dynamic Contraction Method. Tbetrol task is formulated as a tracking
problem of Euler angles, where desired output tesuts are accomplished in spite of incomplete
information about varying parameters of the systew external disturbances. The resulting con-
troller is a combination of a low-order linear dymaal system and a subsystem which accom-
plishes an algorithm of quadrotor control. The ekpent results for tracking a reference signal
are presented, and confirm the effectiveness optbposed method and theoretical expectations.

Ztozono w Oficynie Wydawniczej w sierpniu 2011 r.
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LOT RAKIETY ZDETERMINOWANY PRZEZ
POCZATKOWE PARAMETRY STARTU

Analizie poddano przeciwlotnigzrakiet bliskiego zasigu samonaprowadzai

sic na cel. Do naprowadzania rakiety zastosowano apargednokanatow

0 dziataniu przekaikowym. Sterowanie odbywaesez wykorzystaniem pary ste-
réw przerzutowych i dwoch silniczkéw gazodynamiozmyW chwili opuszczania
wyrzutni przez rakiet determinowane as pocatkowe parametry lotu, zwane
pocztkowymi parametrami startu. Dla omawianej klasyiealbardzo istotneas
szybkie wypracowanie odpowiedniegat& wyprzedzenia i realizacja trajektorii
lotu umaliwiajaca zniszczenie wrogiego obiektu. Celem opracowamist j
przedstawienie wptywu pogtkowych parametréw startu rakiety na realizowany
przez na lot.

Wstep

Celem opracowania jest przedstawienie wptywu pibcavych parametrow
startu rakiety na realizowany przez mot. Pocatkowe parametry startu, nazy-
wane rownie pocatkowymi parametrami lotu, okéane g w chwili opuszcza-
nia wyrzutni przez rakiet Kazda rakieta przed realizadiotu musi wystartowa
z wyrzutni. Jeeli rakieta startuje z wyrzutni umieszczonej na itmgion nosni-
ku, to dynamika tego uktadu m® wptywa na charakterystykpocatkowych
parametrow startu. Przyklad takiegasmiia przedstawiono na rys. 1. Na pojazd
poruszajcy sk po bezdreach pola walki dziata wymuszenie od strony drogi.
Powstagce zaburzenie przenosigsna wyrzutng. Rakieta wraz z prowadnic
tworzy pae kinematycza o dwdch lub trzech stopniach swobody. Ruch pro-
wadnicy determinowany przez uktad pobudzonej dadmgyrzutni wplywa na
zachowanie girakiety w chwili startu. Jesli nasnik, na jakim posadowiona jest
wyrzutnia, drga pod wpltywem zaistniatych wymusz® startujca w ré&nych
czasach rakietaebzie miata inne pogtkowe parametry startu. W zywku
Z tym istotne jest zachowanie: sakiety w trakcie lotu rozpoetego przy ré-
nych pocatkowych parametrach startu.
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Samobiezny przeciwlotniczy zestaw rakietowy
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Rys. 1. Samobimy przeciwlotniczy zestaw rakietowy —dmik wyrzutni rakiet

Nie w kazdych okolicznéciach panujcych na polu walki mma uzyska
korzystra charakterystyk warunkéw startu. Celem opracowania jest przed-
stawienie wplywu poctkowych parametréw startu rakiety na realizowany
przez na lot. W rozwaaniach zastosowano rakjebliskiego zasigu samo-
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naprowadzajca si¢ na cel [2, 5]. Do naprowadzania rakiety wykorzgstapar;
steréw aerodynamicznych i dwa silniczki gazodynaméc Ze wzgidu na
zastosowanie do sterowania aparatury jednokanal@iatpy jest obroét rakiety
wokot osi podhinej i przekanikowe dziatanie uktadu wykonawczego [1, 4, 7].
Ze wzgkdu na to,ze sterowanie aerodynamiczne jest nieefektywne po
opuszczeniu wyrzutni w tej fazie lotu wprowadzamgtj uktad hybrydowy.
Dodatkowo wygenerowana gazodynamiczna sita stesiusprzyja uzyskaniu
oczekiwanego &a wyprzedzenia. Nie w kdym jednak przypadku jest to
mozliwe. Wyjatkowo niekorzystne poatkowe parametry startu mggrowa-
dzi¢ do nieskuteczrimi rakiety.

1. Modd rakiety

Rakieta traktowana jest jako ukfad zmienny w czafdg¢ Przygty
w rozwaaniach model rakiety przedstawiony jest szczegotamublikacji [3].

2. Symulacja numeryczna

Przedstawione zostanprzykladowe wyniki przeprowadzonej symulacji
numerycznej lotu przeciwlotniczej rakiety bliskiegasegu samonaprowadzgj
cej sk na cel z wykorzystaniu hybrydowego sterowania ¢gd@dmalowego. Ra-
kieta po opuszczeniu wyrzutni rozpoczyna lot, dysge rGznymi parametrami
pocatkowymi. Z przeprowadzanych badavynika, ze najwekszy wplyw na
zachowanie sgirakiety w trakcie lotu ma jej pdkos¢ katowa w ruchu pochyla-
nia Z[rad/s]. Jest to prdkos¢ katowa okrélona w chwili opuszczenia wyrzutni
przez rakiet 9(t =0). Wyniki obejmuj pie¢ wartaici pocatkowej prdkosci
katowej:

1. 9(t=0)=0 rad/s.

2. (t=0)=-0,4 rads.

3. (t=0)=-0,8 rad/s.

4. J(t=0)= 0,4 radls.

5. (t=0)= 0,8 rad/s.

W przypadkach 1., 2., 4. i 5. rakieta trafia w celfomiast w przypadku 3.
rakieta nie osiga celu. Uzyskiwane wyniki dla opcji+8. s poréwnywane
z wynikami dla opcji 1. W przypadku 1. warunek jestowy, dlatego wyniki tej
opcji &1 tzw. punktem odniesienia.

Wybrane wyniki przeprowadzonej symulacji przedstawi na rys. 29.
Dodatkowo do kzdego rysunku datzono krétkie wnioski interpretage uzy-
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skane przebiegi zmienga odpowiednich parametréw charakterymyjch lot
rakiety.

1. Rysunek 2a — rakieta dla opcji 1. i 2. trafiae¥, natomiast dla opcji 3.
strzelanie jest nieskuteczne. Rice w przebiegu zmienkoi toréw lotu g bar-
dzo wyrane. W przypadku 3. warunki startu powaguje rakieta nie trafia
w cel.

2. Rysunek 2b — rakieta dla opcji 4. i 5. traficc@l. R&nice w przebiegu
zmienndci torow lotu g mate i zblzone do trajektorii dla opcji 1.

Trajektoria Trajektoria
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1200 1200 4 d
Cel Cel
1
900

= E v/
E i ol
> 2 c 5
o 6001 > 600
3 / 1

Rakieta

Rakieta

| | |
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0 300 600 900 1200 1500 1800 0 300 600 900 1200 1500 1800
X,.X, [m] XX, [m]

Rys. 2. Trajektoria lotu rakiety i celu

3. Rysunek 3a — od momentu za&penia lotu balistycznego przez rakiet
tory lotu zaczynaj sig rozbieg@. Najwigksze ragnice dotyca ujemnych warto-
sci predkosci katowej w ruchu pochylania rakiety. Waéth ujemne oznaczaj
kierunek wynikagcy z pochylenia rakiety w strerZiemi.

4. Rysunek 3b — w lKk@owej fazie lotu rakiety jej tory dla opcji 1-3.enpo-
krywaja sie, natomiast trajektorie lotu w przypadku opcji4..i 5. & do siebie
zblizone, ale punkty os@niecia celu g inne.
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Rys. 3. Trajektoria w poatkowej i koncowej fazie lotu rakiety

Y, [m]




Lot rakiety zdeterminowany przez patwe parametry startu 31

5. Rysunek 4a — przebiegi zmiesobkata pochylenia rakiety podczas lotu
dla opciji 1-3. wyranie sk réznia. W pocatkowej fazie lotu dla opcji 1. podid
na G rakiety odchyla si nieznacznie w kierunku przeciwnym do powierzchni
Ziemi. Natomiast dla opcji 2. i 3. rakieta wyrgée pochyla si w kierunku Zie-
mi. Fluktuacje wartéci kata pochylenia wynikaj z procesu sterowania rakjet
obracagca sic wokot osi podtinej, dla ktorej wypadkowa waié sity steruj-
cej okrélana jest po kadym obrocie.

6. Rysunek 4b — przebiegi zmiesobpkata pochylenia rakiety w czasie
trwania lotu dla opcji 1., 4. i 5. niendia sic w sposéb zdecydowany. W patz
kowej fazie lotu dla opcji 4. i 5. podtna & rakiety odchyla s wyraznie
w kierunku przeciwnym do powierzchni Ziemi.
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Rys. 4. Przebieg zmienéw w czasie kta pochylenia rakiety

7. Rysunek 5a — przebiegi zmiedoopredkosci katowej w ruchu pochyle-
nia rakiety dla opcji 1-3. wytaie r&nia sic w pierwszej fazie lotu. Wynika to
z innej wartdci predkaosci katowej w chwili opuszczania wyrzutni przez rakiet
t =0. W dalszej cgsci lotu wykresy funkcji niewiele rinia sie od siebie.
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Rys. 5. Przebieg zmieném w czasie pgdkosci katowej rakiety w ruchu pochylenia
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8. Rysunek 5b — podohrtendeng} do tej, ktéra wynika z rys. 5a mua
zauway¢, analizujc przebiegi zmiennii predkosci katowej w ruchu pochyle-
nia rakiety dla opcji 1., 4.i 5.

9. Rysunek 6a — od chwili uruchomienia silnika ed&ivego o e¢igu mar-
szowym przebiegi zmiendoi predkosci liniowej rakiety dla opcji 1.-3 wytaie
réznia sie od siebie.

10. Rysunek 6b — podobhnendeng; do tej, ktéra wynika z rys. 6a rawa
zauway¢, analizugc przebiegi zmienni predkosci liniowej rakiety dla opcji
1.,4.i5.
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Rys. 6. Przebieg zmienfm w czasie modutu wektoragatkaosci liniowej rakiety
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11. Rysunek 7a — w trakcie lotu balistycznego wértkata pochylenia
wektora pedkosci rakiety zmniejsza siliniowo. Od chwili uruchomienia silnika
rakietowego o startowym ggu wartd¢ tego kta dla opcji 1. rénie. Po uru-
chomieniu silnika rakietowego o marszowymgti warté¢ kata oscyluje wokot
pewnej statej warkei. Dla opcji 2. i 3. po uruchomieniu silnika ratoevego
wartas¢ kata pochylenia wektora gdkosci liniowej najpierw zmniejsza si
a nastpnie ragnie. W przypadku 2. po uruchomieniu silnika rakwe¢go o mar-
szowym cigu warté¢ kata oscyluje wokdt pewnej statej wasth. Natomiast
w przypadku opcji 3. marszowyag silnika nie powoduje zmianyta. Przebie-
gi zmienndci kata pochylenia wektora gakosci liniowe] rakiety w czasie
trwania lotu dla opcji 1-3. wytaie sk roznia.

12. Rysunek 7b — w trakcie lotu balistycznego w&rtkata pochylenia
wektora pedkaosci rakiety zmniejsza siliniowo. Od chwili uruchomienia silnika
rakietowego o startowymagu wartd¢ tego kta dla opcji 4. i 5. zdecydowanie
rosnie. Po uruchomieniu silnika rakietowego o marszomgiagu wart@é kata
stabilizuje s¢ i oscyluje wokot pewnej statej waki. Przebiegi zmienrigi kata
pochylenia wektora pdkasci liniowej rakiety w czasie trwania lotu dla opdii
i 5. po uptywie pierwszej sekundy niewielezné si¢ od siebie.
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Rys. 7. Przebieg zmienfm w czasie kta pochylenia wektora gukosci liniowej rakiety
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13. Rysunek 8a — przebieg zmie#dcickata natarcia zalg od potazenia osi
podiuznej rakiety w stosunku do paddenia jej wektora mdkaosci liniowej. Lot
balistyczny rakiety dla opcji 1-3. powoduje wjma réznice w przebiegu
zmienndci kata natarcia w funkcji czasu. Po uruchomieniu sdnikkietowego
0 startowym cigu zmniejsza si rozbieznos¢ pomidzy funkcjami. Natomiast
uruchomienie silnika rakietowego o marszowymgai powoduje ponowny
wzrost rozbienosci pomidzy funkcjami. W kacowej fazie lotu it natarcia dla
opcji 1. i 2. oscyluje wokot warkai zero | ma podobny przebieg, ktory wimnie
rézni sig od opcji 3.

14. Rysunek 8b — podobnendeng; do tej, ktéra wynika z rys. 8a rawa
zauway¢, analizugc przebiegi zmiennii kata natarcia dla opcji 1., 4.1 5.
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Rys. 8. Przebieg zmiensw w czasie kta natarcia rakiety

15. Rysunek 9a — pakaos¢ katowa linii obserwaciji celu w trakcie lotu bali-
stycznego dla opcji 1-3. ma analogiczny przebiefumkcji czasu. Po urucho-
mieniu silnika rakietowego o startowymagu powstaje wyrana rozbienosé
pomiedzy funkcjami. Natomiast uruchomienie silnika ra&igego o marszo-
wym ciagu zblza do siebie przebiegi dla opcji 1. i 2. Funkcjabsiauje sk,
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a kat natarcia oscyluje wokot wado zero. Catkowicie inny przebieg matk
natarcia w przypadku opcji 3. Uruchomienie silnifeietowego o marszowym
ciagu destabilizuje mdkos¢ katowa linii obserwaciji celu, ktéra gwaltownie
rosnie. Taki wzrost pydkoici katowej dla opcji 1. i 2. wygpuje dopiero w ko-
cowej fazie.

16. Rysunek 9b — w przypadku opcji 4. i 5. po uarakeniu silnika rakie-
towego o startowym ggu przebiegi zmienrsai predkosci katowej linii obser-
wacji celu niewiele rénia sig od siebie. Rénica pojawia si po uruchomieniu
silnika rakietowego 0 marszowymgil. Jest ona wyfaie widoczna w ostatniej
fazie lotu.

a) b)
Predkos¢ katowa LOC Predkos¢ katowa LOC
0,15

£
w
L

o
o

L
[N}
h

/\(1

AN

2 2
t[s] t[s]
Rys. 9. Przebieg zmieném w czasie pgdkosci katowej linii obserwacji celu
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3. Whnioski

Z przeprowadzonych baflavynika, ze pocatkowe parametry startu rakiety
maja wplyw na realizowany przez qiiot. Duzy wplyw na zachowanie rakiety
w trakcie lotu ma jej mdkos¢ katowa w ruchu pochylania. Wad®oraz kieru-
nek wektora tej mdkosci w chwili opuszczania wyrzutni przez rakiemaj
duze znaczenie. Szczegolnie niekorzystna jestkmé¢ katowa wynikajaca
z pochylenia rakiety w kierunku Ziemi. Na lot rayienaja wptyw réwniez inne
czynniki, z ktorych najistotniejszy wynika z oklenia stref startu dla #dych
predkosci celu.
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ROCKET FLIGHT DETERMINED BY INITIAL STARTING PARAMETERS

Abstract

Analysis is subjected to short-range anti-aircrafining missile on a target. For

missile guidance apparatus is used for single-aklai@hay action. Control is carried out
using pairs of rudders and two gas-dynamic motAtghe time of leaving the rocket
launcher, initial flight parameters, which are edllthe initial take-off parameters, are
determined. For this class of missiles is very ingat to reach rapid agreement on the
appropriate implementation of the advance angleteajdctory to allow the destruction
of an enemy object. The aim of this paper is ts@né the impact of the initial parame-
ters of the missile launch conducted by its flight.

Ztozono w Oficynie Wydawniczej we wiziel 2011 r.
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PROCES | PROBLEMY TWORZENIA,

INTEGRACJI | TESTOWANIA OPROGRAMOWANIA
W DUZYCH EUROPEJSKICH PROJEKTACH,

NA PRZYKLADZIE PROJEKTU SOFIA

Artykut przedstawia zagadnienia zwane z tworzeniem wspoélnego oprogramo-
wania przez wiele firm uczestnigz/ch w duym projekcie europejskim. W pracy
zostaly poruszone kwestie wyboru platform gpowych i programistycznych,
uzgodnienia protokotéw komunikacyjnych, jak rownmgadnienia integracji i te-
stowania stworzonego oprogramowania. Na podstawieviddczeé z realizacji
projektu FP6 SOFIA (andgsafe Autanatic Hight Backand Landing of Acraft)
opisano problemy wynikage z ograniczedotyczicych polityki prywatnéci firm,
dostpndici i preferencji platform programistycznych i sgawych, jak réwnie
odlegtcici dziehcych wykonawcéw projektu.

Wstep

Tworzenie oprogramowania, szczegoélnie w przypadikych systemow
informatycznych, w ktoérych bierze udziat wiele fimemajcych déwiadcze
we wspotpracy, jest procesem skomplikowanym i bardgnamicznym. Gdy
poszczegolne firmy zajmaljsie innymi czsciami oprogramowania, trudno jest
znalez¢ rozwigzania programistyczne zadowalasg wszystkich uczestnikow
projektu, poniewa kazda firma ma swoje preferencje i/lub ograniczeniesp
towe i programowe. Stworzenie lotniczego systenforinatycznego narzuca
dodatkowe wymagania na spojoi niezawodné¢ oprogramowania, gay
w gre wchodzi zagreeniezycia. Te i inne zagadnienia tworzenia oprogramowa-
nia omoéwiono w artykule, a oparte sne na déwiadczeniach zdobytych pod-
czas pracy w projekcie europejskim SOFIA.

1. Zalozenia i cele projektu SOFIA

Celem SOFII bylo opracowanie koncepcji i algorytmpazwalajcych na
automatyczny powrét samolotu na ziemi przypadku pojawieniagia pokta-
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dzie niebezpieczsstwa ataku terrorystycznego [3]. Giownym zadanieajgktu
bylo zaprojektowanie funkcji rekonfiguracji lotu FRang.Flight Reconfigura-
tion Functior) odpowiedzialnych za: stworzenie bezpiecznego wplu do
bezpiecznego lotniska, uzgodnienie gpatdo niego z wtadzami na ziemi oraz
automatyczne doprowadzenie samolotu do wyznaczomgig{sca ddowania
bez udziatu zatogi, tak aby unieptivi¢ porywaczom przegie kontroli nad
samolotem. Stworzone oprogramowanie readizeljsystem rekonfiguracji lotu
miato by¢ zintegrowane na platformach testowych w celu sgesnia popraw-
nosci jego dziatania.

Do walidacji systemu w projekcie SOFIA wykorzystgpiee platform: dwa
symulatory lotow, symulator naziemnej stacji kofitrachu lotniczego i dwa
samoloty klasy General Aviaton. Ponien@ocelowe urzdzenie miato b§ wy-
korzystywane na rzeczywistych samolotach, a podorazenia projektu miaty
zost& przeprowadzone préby w locie, system FRF — pozasioka w zataze-
niach funkcjonalnfcia — musiat spetni@nastpujace warunki:

e oprogramowanie systemu powinncthyiezawodne i bezpieczne,

 algorytmy powinny by wykonywane w odpowiednich ramach czaso-

wych i uniemaliwia¢ wystapienie stanow nieokgnych i beddw,

» system powinien dziadawydajnie i efektywnie wykorzystywaposiada-

ne zasoby.

Stworzone oprogramowanie musiato réwnie

e by¢ tatwe do zaadaptowania na dgstych platformach programis-

tycznych i spratowych wszystkich firm w celu szczegbétowego przete-
stowania na poprawié dziatania,

* umazliwia¢ szybkie wprowadzanie ewentualnych zmian po wykryci

btedéw lub brakéw,

e mie¢ uzgodnione i opracowane niezawodne protokoly kaokaaiji

i przekazywania danych gdzy modutami poszczegoélnych firm, przy za-
tozeniu, ze r&ne firmy wykorzystuj rézne platformy isrodowiska pro-
gramistyczne e wigkszas¢ firm ze wzgkdu na polityke prywatnaci nie
bedzie mogta udogpniat kodu pozostatym uczestnikom projektu,

* mie¢ przygotowane jednolite bazy danych (lotnisk, passiartowych,

obszaréw zabronionych i przeszkod,Azgterenu i danych o samolocie)
i ustalony sposob dagiu do nich.

2. Proces tworzenia oprogramowania

Proces produkcji oprogramowania sktada sikilku faz [2, 4]. Ich defini-
cja, poradek, interakcje mneidzy poszczegolnymi fazami specyfikugw. mode-
le cyklu zycia oprogramowania. Mimo istnienia wieluznych modeli cyklu
zyCia oprogramowania, we wszystkich ma wyr&ni¢ fazy: definicji wyma-
gan, projektowania, implementaciji, testowania i piglacii.
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1. Podczas fazy definicji wymaggest okrélane, co system ma rd@boraz
w jakich warunkach i ograniczeniach ma dzafaypowa definicja wymaga
zawiera: przegld dostpnych produktow, specyfikacyrozwoju, dziatania i pie-
legnacy, srodowiska dziatania produktu, wysokopoziomowy mdd&icepcyjny
systemu, specyfikagjinterfejsu uytkownika, specyfikag wymaga funkcjo-
nalnych i niefunkcjonalnych, specyfikacjnterfejsow do innych systeméw,
specyfikacg obstugi beddw, lisk mazliwych zmian i poprawek systemu.

2. W fazie projektowania jest tworzony plan reatjzavymaga systemu,

a faza implementacji skupiaesiha tworzeniu kodu wedtug stworzonego wcze-
sniej planu.

3. Testowanie jest procesem egzaminowania oprogvamea, W czasie
ktérego wyszukiwaneasvystepujace w nim bédy i braki. Proces testowania jest
najczsciej dzielony na fazy. PierwszZfaza jest testowanie matych jednostek
oprogramowania przez programistow, drug testowanie integracyjne, gdzie
jednostki g taczone i testowane w grupach. Na koniec odbywaestowanie
calego systemu.

4. Ostatm faza procesu tworzenia oprogramowania jest fazacgielcii,
ktéra polega na wprowadzaniu zmian do systemu go $worzeniu i oddaniu
do wytkowania. Informacje z poszczegdélnych faz tworaasprogramowaniaas
zawsze dokumentowane.

W projekcie SOFIA praca nad stworzeniem systemu E6Gftata podzielo-
na na 5 etapow [3]. Pierwszy obejmowat zadania agygme systemu, drugi
— tworzenie projektu systemu, trzeci — tworzenistemu, czwarty — testy
i walidaci systemu, pity poruszat zakwestie rozpowszechniania i eksploatacji
systemu.

3. Proces projektowania i tworzenia oprogramowania
w projekcie SOFIA

Pierwszy etap pracy w projekcie SOFIA obejmowaledlienie podstawo-
wych definicji systemu FRF. Wginie okr&lone funkcje zostaty odniesione do
srodowiska pracy systemu — samolotu znajdego st W przestrzeni powietrz-
nej i naziemnych stacji kontroli lotu. W odniesierdo srodowiska przestrzeni
powietrznej przeanalizowano deghe technologie i systemy lotnicze, z ktérymi
system FRF musiatby wspotpracaw&charakteryzowano niegine procedury
zwigzane z automatycznym lotem samolotu i zmianamigja& wzgtdu na nie
nalezaloby wprowadzi do obecnie obowkrujacych procedurSrodowisko na-
Ziemne zostato przeanalizowane ze wdglna technologie i procedury kontroli
ruchu lotniczego zwizane z dziataniem systemu. O#tomo efekty wprowadze-
nia zmian w procedurach lotniczych ze vezxfyl na nowy system — kwestie za-
sad i przepisOw, ktére muszosta& zmienione zeby procedury FRFa i samolot
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z systemem FRF zostaty dopuszczone do lotu. Oszaumwownie poziom
bezpieczéstwa systemu i stworzono zbior wskaza specyfikacji i architektu-
ry systemu oraz jego podsysteméw w celu zminimalata ryzyka kolizji
z terenem, przeszkodami i bezpiecznego doprowaazamolotu na ziemido
wyznaczonego lotniska.

Po dokonaniu definicji wymagarozpoczto etap projektowania systemu.
Zostata stworzona specyfikacja funkcji i ich inggsbbw z systemem awionicz-
nym samolotu. Okiono: sposéb inicjalizacji FRFa, zbiér standw, vkigh
moze sk znajdowa system, sposdb zadzania funkcjami, definigjinterfejséw
z urmdzeniami zewetrznymi, specyfikag wykorzystywanych baz danych
i definicjg interfejsow do nich oraz definigjnterfejsow z FMSem/autopilotem.
W projekcie systemu znalaziesidwniez szczegdtowy opis wszystkich funkciji
FRFa, tzn. okrdono za co g one odpowiedzialne, ich dane w@pwe i wyj-
sciowe oraz struktur.

W projekcie SOFIA przyito, ze w fazie tworzenia i testowania prototypo-
wego oprogramowania system FRE&dbie pracowal w systemie operacyjnym
Windows XP (SP2). System operacyjny zostat wybraaywzgtdu na jego
popularng¢, tak abyzadna z firm nie miata truddol z dosgpem do niego.
W p&niejszej fazie rozwoju oprogramowanie powinno kstay z systemu
0 gwarantowanym czasie wykonania, np. z jednegGtes10w czasu rzeczywi-
stego. Jednak na czas tworzenia prototypu i sprawazego funkcjonalrici
system Windows XP byt wystarczaay. Do tworzenia oprogramowania wyko-
rzystano zintegrowané&rodowisko programistyczne firmy Microsoft — Visual
Studio 6.0 dlagzykow C++ lub Basic, w zakmosci od preferencji uczestnikow
projektu. Srodowisko programistyczne zostato zaproponowanezpfzmy od-
powiedzialne za tworzenie oprogramowania do syst&RE&E ze wzgidu na
doswiadczenie w pracy i tworzenie projektow w tymodowisku, a take jego
dostpnasé.

Struktura stworzonego systemu zostala oparta nhitekturze klient—
—serwer. W systemie aplikacja klienta korzystatasiug zapewnianych przez
funkcje systemu FRF zawartych w modutach progranotmgkomponentach),
za ktére odpowiedzialne byly poszczegoélne firmy rzyoe oprogramowanie
i ktérych kod nie byt udogpniany innym uczestnikom projektu ze wadll na
polityke firmy. Moduty programistyczne zamkie byty w klasach, bibliotekach
lub programach i udogbnialy jedynie swaj funkcjonaln@¢ bez szczegétow
dotyczcych implementacji czy rozwikan algorytmicznych. Komunikacja po-
migdzy poszczegélnymi gkciami oprogramowania odbywagspoprzez klasy
COM/DOM [1].

Klasy COM (ang.Component Object Modeta standardem binarnego in-
terfejsu do definiowania i tworzenia komponentévagramistycznych, wpro-
wadzonym przez firgyMicrosoft. Pozwalaj na komunikagj migdzyprocesow
i tworzenie obiektow dynamicznych w wielgzykach programistycznych.
DCOM (ang.Distributed CON) jest rozszerzeniem modelu COM, wspigtgm
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komunikacg migdzy obiektami na rinych komputerach poprzez sieci LAN,
WAN czy Internet. Zalettechnologii COM/DCOM jest tase definiuje standard

na poziomie binarnym, w oderwaniu od konkretnegreatizia projektowego

czy jezyka programowania.

System FRF zostat podzielony na 3 moduty [1]:

« modut rekonfiguracji lotu (andg-light Reconfiguratioh — skladajcy sk
ze zbioru klas i bibliotek zawiekgjych implementaejfunkcji rekonfigu-
racji lotu; w odniesieniu do funkcjonalém systemu FRF modut zawie-
rat: centrum podejmowania decyzji (inicjalizacjaaradzanie etapami
dziatania systemu FRF), planowanie trasy i statganonitorowanie lo-
tu, prowadzenie samolotu wzdtzaplanowanej trasy i weryfikacpla-
nowanej trasy; dane rekonfiguratora lotu potrzefiietom byty wyswie-
tlane na interfejsie graficznym (rys. 1.); modutaefiguracji lotu zawie-
rat rowniez jednostk adaptacyja rekonfiguratora dla konkretnej plat-
formy testowej — zapewniat komunikaanigdzy systemem FRF a plat-
forma, platforma dostarczata do systemu parametry Iganiolotu, a re-
konfigurator — informacje o planie lotu i nowychngah nawigacyjnych,
rekonfigurator lotu zapewniat rowriedostp do potrzebnych baz da-

nych,
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* modut RPL (angRoutePlanning and Static Flight Monitoring GLM
(ang. Guidance Managment and Leg Managmenttxdacy bibliotelq
zawierajca funkcje przewidywania trajektorii w kontétie systemu FRF
i zajmujcy Sk procesem wykonywania planu lotu w korigike systemu
FRF,

« modut Routings — modut zawiesgly oprogramowanie z koncepcj
automatycznego planowania lotu, opama parametrach samolotu
i uwzgledniajgce uksztattowanie terenu, przeszkody i obszaryarabne.

Przebiegi pracy poszczegollnyche@@ oprogramowania byly zapisywane

w plikach, co pozwalato na konteopoprawndci dziatania systemu i pomagato
lokalizowat ewentualne kbdy oprogramowania. Stworzony system w postaci
programow i bibliotek byt dostarczany firmom dyspgeym platformami te-
stowymi do przetestowania oprogramowania. Firmyujese musialy zainsta-
lowaé i zintegrowa& dostarczone oprogramowanie na swoich platformioh,
rzystapc z jednostki adaptacyjnej znajdcgj st w module rekonfiguratora lotu.

4. Proces testowania oprogramowania w projekcie SO

Czwarty etap pracy w projekcie SOFIA obejmowat ktieesvalidaciji sys-
temu FRF. Staranogsoszacowd, czy system FRF realizuje wymagane funkcje,
czy dziala zgodnie z zateniami i daje spodziewane wyniki oraz czy dziata
poprawnie po integracji ha platformach testowyetei wspotpracy z naziemn
stacp kontroli lotow. W projektach lotniczych, ktéryclagcia sa préby w locie,
szczegoOlnie wane jest zaplanowanie i przeprowadzenie testoéw, zgledu na
bezpieczéstwo pilotow i ludzi znajdujcych sé na ziemi. W projekcie SOFIA
wyrézniono fazy: wstpna walidacg, na ktdn sktadaly st wsktpne badania na
symulatorze lotow patzonym z symulatorem naziemnej stacji kontroli tch
lotniczego oraz kiecowe walidacje na symulatorach kabinowych i ekspery-
talne préby w locie.

Podczas testowania systemu FRF gasivano wedtug nagbujacego pla-
nu.

1. Stworzenie wiarygodnego scenariusza walidadpgiczra sekwenci

zdarzé.

2. Testowanie funkcji platformy testowej w celu Wwydzenia wystpienia

btedu z jej strony.

3. Testowanie niezawodfm nowych uradzer stworzonych na potrzeby

walidacji systemu.

4. Sprawdzenie pgtzen i interfejsow pomgdzy poszczegolnymi ezcia-

mi systemu, aby wykluczybledy komunikacyjne.
5. Sprawdzenie dziatania systemu FRF zintegrowanagaatformie.
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Podczaswiczen walidacyjnych proces testowania musiat ma tyle elastycz-
ny, aby umaliwiat wprowadzenie zmian w systemie lub etapadiuew zale-
nosci od przebiegu daviadczenia lub jego rezultatéw.

W projekcie SOFIA Instytut Lotnictwa byt odpowiediny za walidagj
systemu FRF na jednej z platform docelowych, tjsamolocie 1-23. Jego kpl
bylo zintegrowanie systemu na samolocie oraz spramid poprawrkei algo-
rytmow i dziatania oprogramowania twacego system FRF. Zdobyte w ten
sposob déwiadczenia i wyniki badamiaty byt wykorzystane do poprawienia
systemu i przygotowania go do kolejnych prob weaca samolocie firmy Dia-
mond.

W skiad sprztowej platformy testowej dalacej czscia wyposaenia samo-
lotu testowego 1-23 wchodzity:

e komputer FRF/AP — komputer PC/104 (Celeron 650 MbiiZ2 RAM,

4GB ATA/IDE Flash) z dodatkowymi kartami do obshggyny CAN
i GSM/GPRS, na ktérym zaimplementowano oprogramasv&iRF wy-
konane przez partnerow projektow SOFIA oraz aubdgjl opracowane
przez Politechnik Rzeszowsk

* mechanizmy wykonawcze z linkami stexzymi lotek, steréw wysokai

i trymerow,

* panel autopilota 2D z osobnym systemem zasilanyéocznikami bez-

pieczeéstwa i bezpiecznikami,

e szyna CAN 4czaca jednostki obliczeniowe z komputerem FRF/AP,

mechanizmami wykonawczymi i panelem sterowania.

Przed rozpocgiem testow systemu FRF przygotowana platformapvesst
zostata sprawdzona osobno, by uzysawndé¢, ze ewentualne btly wynikagp
tylko z nieprawidlowego dziatania testowanego opmogpwania, a nieaspo-
wodowane przez platforgn Ze wzgkdu na specyfik przeprowadzanych batla
i koszt ich wykonywania dziatanie systemu FRF rexpi bylo testowane ,na
ziemi”. Metodyka przeprowadzonych badeostata przedstawiona na rys. 2.

Na pocatku oprogramowanie FRF bylo testowane podczas sgjillom-
puterowych. Jeeli zostaly znalezione ddly, oprogramowanie byto modyfiko-
wane i testowane ponowniez@i nie — odbywaly s proby w locie. Jeeli pod-
czas préb w locie wykryte zostaty kolejnedy, proces testowania zaczyna si
od pocatku.

Symulacje komputerowe stworzone w celu ¢uakgo przetestowania
oprogramowania FRF ,na ziemi” byly bardzo prostxjrjak nawet takie nie-
skomplikowane déwiadczenia pozwolity zdokly wiele informacji na temat
btedéw i brakéw w oprogramowaniu oraz uzyskaskazowki co do poprawy
jego jakdci i wiarygodndci. Podczas symulacji oprogramowanie byto testowa-
ne przez wprowadzenie do systemu prostych tras kaatrolowanie, czy dane
generowane przez system grawidtowe. W péniejszych fazach testow poda-
wane do sytemu trasy symulowaly trdstu przewidziaa na rzeczywiste proby
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w locie, a w kacowych na wejciu byly podawane rzeczywiste dane z wykona-
nego wczeéniej lotu. W przypadku wyspienia bédu oprogramowanie przeka-
zywane byto do twércow w celu modyfikacji kodu ldbiatania algorytméw. Ze
wzgledu na prostat symulatora maiwe byto przekazanie jego kodu partnerom,
aby lepiej unaoczhispostrzeenia co do dziatania systemu. Po picigj testéw
na symulatorze przeprowadzano testy na komunikargiez szya CAN. Skon-
trolowano, czy oprogramowanie systemu FRF po iatggz kodem autopilota
dostarcza prawidiowe dane na sgyaczaca komputer FRF z innymi ugdze-
niami samolotu i czy prawidtowo odbiera symulowalene wejciowe. Prze-
prowadzone symulacje pozwolity wykrgzes¢ bieddw i zwigkszaty prawdopo-
dobienstwo sukcesu podczas prob w powietrzu.

Symulacja
komputerowa

NIE
Btad?
» TAK
L \ 4
Modyfikacj
i | G
| Rys. 2. Metodyka przeprowadzania
testéw systemu FRF

5. Whnioski

Praca przy projekcie SOFIA pozwolita zddbyiele ddwiadczeé dotycz-
cych zaréwno metodyki tworzenia dich lotniczych projektow informatycz-
nych, jak i wspotpracy z firmami z innych krajowycinstytucji. Wiele informa-
cji — pocawszy od sposobow definicji wginych zataen projektu, tak aby
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wszyscy uczestnicy byli zadowoleni z podziatu pragyyboru rozwazan pro-
gramistycznych i lotniczych, poprzez prowadzenikuoentaciji w czasie trwa-
nia catego projektu,zado rozpowszechniania aghie¢ wspoétpracy — pozwoli
w przyszigci innym firmom i instytucjom z Europy na znacznsprawnienie
dziataa w podobnych przedsivzicciach. Udziat w SOFII unaocznit liczb typy
probleméw, jakie magpowsta& w czasie trwania takiego projektu — od matych,
takich jak r@ne rozumienie tych samych goéjprzez réne firmy, po due, jak
np. uzyskiwanie certyfikatébw lotu dla samolotu zwym, eksperymentalnym
systemem pokiadowym.

Spasréd wielu problemoéw, ktore zaistniaty podczas tvemia opisywanego
projektu, naley zwr6cié uwag; na dwa: pierwszy dotygey okrelenia i trwania
poszczegolnych faz tworzenia systemu i drugi dafygiego adaptaciji na kon-
kretnych platformach.

Podczas faz tworzenia oprogramowania FRF bardzo deasu péwigco-
no okrelaniu wymaga i tworzeniu planu projektu systemu. ki@ byto zaob-
serwowa trudngci w organizacji pracy i doktadnym oléteniu funkcji systemu
FRF, ktorychzrodiem byly régne déwiadczenia i potrzeby partneréw. Szcze-
g6lna uwag; zwrécono take na kwestie proceduralne, a jednoznaczny podziat
obowiazkéw i pracy powstat w stosunkowojmej fazie rozwoju planu projektu.
Przedhzenie wsgpnych faz rozwoju projektu spowodowalze ograniczono
czas na jego realizacj testowanie, szczegélni® pojawity s¢ rowniez niespo-
dziewane op#nienia wynikajce z problemow z certyfikagjsamolotu z ekspe-
rymentalnym systemem FRF.

Wiele trudndci wyniklo rowniez podczas adaptacji oprogramowania Sys-
temu FRF. Zrénicowanie platform testowych, mdorodnd¢ urzadzer i opro-
gramowania, z ktorym nowy system miat wspolpracgwspowodowaly,ze
niektore cgsci systemu byly agsto modyfikowane. Prowadzito to do czaso-
chtonnego procesu dostosowywania systemu do wyim&garemu towarzyszy-
ta stata wymiana informacji milzy firmami tworacymi oprogramowania
a firmami testujcymi je na docelowych ugdzeniach. Wymiana informacji
oparta byta na kontaktach telefonicznych i mailoyktére nie g tak efektyw-
ne jak kontakt bezgoedni, i zajmowata dio czasu. W szczegdlnych przypad-
kach przy adaptacji systemu niedhy okazat si przyjazd i pomoc tworcéw
oprogramowania, co wzato s¢ z dodatkowymi kosztami. W przyszto nalery
zatem péwigca bardzo diuo uwagi na doktadne oldlenie potrzeb i wymada
jakie powinno spetnia oprogramowanie, by méc dziétav réznych srodowi-
skach.
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PROCESS AND PROBLEMS OF SOFTWARE DEVELOPMENT,
INTEGRATION AND TESTING IN LARGE EUROPEAN FRAME PRO JECTS
— LESSON LEARNED IN SOFIA PROJECT

Abstract

The article discusses the cooperation problemsngutie software development in large
European Frame Project. The paper is focused onhbiee of software and hardware platforms,
selection of communication protocols, problems wiittegration and testing of the created soft-
ware modules. Based on experience collected duffigFOFIA (Safe Automatic Flight Back and
landing of Aircraft) project, the following problesrare discussed: difficulties caused by the pri-
vacy policies of companies engaged in a projedblpms with availability and preferences of
hardware and software, problems caused by dis@mdéanguage barriers.

Ztozono w Oficynie Wydawniczej we wiziel 2011 r.
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ZASTOSOWANIE STEROWANIA ROZMYTEGO
DO MODELOWANIA DZIALANIA PILOTA
PODCZAS SYMULOWANEGO ROZBIEGU
SAMOLOTU TS-11 ,ISKRA”

W artykule przedstawiono koncepaiykorzystania sterowania rozmytego do mo-
delowania dziatania pilota. W pracy ograniczonpds modelowania dziatania pi-
lota w trakcie realizacji procedury rozbiegu dlanséotu TS-11 ,Iskra”. Poszuki-
wany model zostat gfy w postaci regulatora rozmytego PID i zaimplererany

z wykorzystaniem metody Takagi—Sugeno.

Wstep

Zagadnienie budowy modelu dziatania pilota maazek z eksploatowa-
nym w Instytucie Technicznym Wojsk Lotniczych syeaioirem badawczo-
-konstrukcyjnym. Zadaniem symulatora jest badanpywu rozmieszczenia
przyrzadéw w kabinie samolotu na jakorealizacji zada przez pilota. Jakg ta
moze by okreslona poprzez poréwnanie waftd parametrow lotu ogganych
w trakcie wykonywania zadania przez pilota z wari@mi parametrow lotu
wzorcowego. Obecnie do generacji parametrow wzoycbhwotu wykorzystuje
si¢ uproszczony model dynamiki lotu samolotu TS-11krd8. Uproszczenie
polega na przyciu kroku catkowania rownego 1 s oraz sterowanmaatem
poprzez skokow zmiare parametréow lotu. Model ten #4i sie zatem od zasto-
sowanego w symulatorze badawczo-konstrukcyjnymtdmykn krok catkowania
jest rowny 20 ms, a sterowanie odbywasdprzez zmiagiwychylenia sterow.

Zastosowanie tego modelu do generacji parametréwwaorcowego wy-
maga jednak zdefiniowania pewnego modelu sterowekditay realizowatby
proces sterowania statkiem powietrznym. Poszukiwamgdel powinien b§
modelem dziatania pilota, ktéry z jednej strony glgdnia ograniczenia charak-
terystyczne dla cztowieka, z drugiej jednak strdoitadnie wykonuje procedu-
ry pilotazowe.
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Celem artykutu jest przedstawienie wynikow prac n&dsleniem modelu
sterowania samolotem TS-11 ,Iskra” w trakcie remdjz procedury rozbiegu,
zgodnie z instrukcjami pilota dla tego samolotu [4, 8].

1. Sformutowanie problemu

W niniejszym artykule rozwaany jest model lotu i sterowania statku po-
wietrznego. Obydwa modele wspotpracae soh, tworzic uklad regulacji ze
sprzzeniem zwrotnym, w ktérym model lotu statku powiaggo jest obiektem
sterowanym, a model pilota regulatorem (rys. 1.) [4

Yo e Pilot Statek
+ powietrzny

v

Rys. 1. Schemat blokowy sterowania statkiem powmgtm

W uktadzie tym wektor parametréw lotu statku powieegoy jest porow-
nywany z wektorem parametrow nakazanyghUwzgkdniajac réznice pomi-
dzy nimi, oblicza si wektor uchybwe:

€=Y~Yo 1)

na podstawie ktérego pilot wyznacza wektor steroavatatkiem powietrznym
u. Elementami wektora mogy by¢ np. wychylenia steréw kierunku, wysckd

i lotek. W przedstawionym schemacie model statkwiptiznego mee by
opisany jako pewna relacfp wiazaca ze sofp n parametrow mechanicznych,
aerodynamicznych i nawigacyjnygh

Mb = (P, Pyrecs R oo ) )

Parametryp; tworza zbiér parametréwP. W zbiorze parametroW? mozna wy-
rézni¢ podzbiérm parametréw steragych Ps, mapcych wplyw na pozostate
parametry, tznPs [ P.

Jak wspomniano we wgtie, poszukiwany jest model pilods. Dane po-
trzebne do modelowania i identyfikacji procesu @temia mog by¢ uzyskane
Z trzechzrodet [1]:
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* apriorycznej wiedzy okitajacej fizyke danego zjawiska wy#ang row-

naniami r@niczkowymi,

« wiedzy empirycznej i eksperckiej wyranej regutami lingwistycznymi,

¢ danych pomiarowych otrzymanych z eksperymentu.

Jezeli chodzi o apriorycznwiedz dotyczca dziatania pilota, to z pracy [7]
wynika, ze model pilota jako operatora peoby¢ opisany w formie nieliniowego
adaptacyjnego regulatora PID. Péstgdlna regulatora PID wyta st zalezno-
$Cia:

_ 1 d
u(t) = K, e(t)+f£e(udt+ by @) 3)

gdzie:e(t) — sygnat bddu, u(t) — sygnat steragy, K, — wspotczynnik wzmocnie-
nia, T, — stata czasowa catkowanii&, — stata raniczkowania.

Wspotczynniki réwnania zmieni@jsie w zaleznosci od wart@ci sygnatu
btedu. | tak, dla matych wargei sygnatu btdu cztowiek dziata jak regulator PlI,
natomiast dla diych wartdci — jak regulator PD. Obok tej wiedzy dgsta jest
takze wiedza ekspercka wytana w postaci regut. Wiedza taka jest zawarta
w literaturze [4, 8]. Mana p takze uzyska z wywiadu z pilotem.

W niniejszym artykule okigenie modelu dziatania pilota zawono do za-
gadnienia sterowania samolotem TS-11 ,Iskra” w di@Kego rozbiegu, reali-
zowanego podczas procedury startu. Zgodnie zfjBicozbieg samolotu pole-
ga na rozpdzaniu samolotu do gakosci 140 km/h, po czym pilot ma za zada-
nie unig¢ przednie podwozie samolotu na wys@kd5 cm. Dokonuje tego
poprzezsciagniecie na siebie deka. O wielkdci wychylenia dizka wiadomo
jedynie tyle,ze powinno ono by nieznaczne i ptynne, a przestaje Bvigksza
po oderwaniu kotka przedniego podwozia od drogiteteej. Poza tym wychy-
lenie duzka wynika z sit, z jakimi oddziatywa on na piloRo uniesieniu przed-
niego podwozia pilot ma za zadanie utrzymgwtate pochylenie samolotu przy
statym potaeniu maski samolotu wzgdem linii horyzontu, 2 do momentu
oderwania podwozia gtbwnego od drogi startowej.

Jak wynika z przedstawionego opisu, w wiedzy ekspetystpuje daé
doktadne liczbowe okéenie parametrow wygiowych sterowanego obiektu,
natomiast mato precyzyjnie okiene g parametry sterowania, jakim jest wy-
chylenie dgzka, a co za tym idzie — wychylenie steru wys@koZ kolei para-
metry wyjgciowe maj okreslone wartdci brzegowe, ale nie ma zatesci okre-
slajacej przejcie pomegdzy stanem poatkowym a kacowym, kiedy to nast
puje osigniecie przez samolot zadanego pochylenia.

Poniewa opis wiedzy dotyczcej rozpatrywanego zjawiska zawiera okre-
slenia ,maly” i ,duzy”, wygodnie jestg sformalizow& w jezyku logiki rozmy-
tej. Ponadto, jak wcZaiej zostato wspomniane, cztowiek dziata jak niehmy
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adaptacyjny regulator PID. Dlatego model dziatapibota mae by ujety
w postaci rozmytego kontrolera PID (arigzzy PID controller. Temu zagad-
nieniu kkdzie péwiecona dalsza e%¢ artykutu.

2. Budowa modelu

Do zdefiniowania modelu reakcji pilota zatmo, ze poszukiwany model
ma symulowa dziatanie cztowieka, ktory w sposéb idealny kotays wiedzy
pilotazu i dla ktérego jedynym ograniczeniem raozliwosci statku powietrzne-
go. Dlatego wyznaczenie parametrow takiego modedzenty¢ oparte na [4]
wiedzy eksperta oraz modelu statku powietrznegataizcego pod wptywem
sterowania. Przgjo, ze w wyniku sterowania przez model pilota pochylenie
samolotu powinno zmientasie wedtug pewnej krzywej sigmoidalnej (rys. 2.),
przy czym strom& zbocza tej krzywej powinna wyni&a witasciwosci dyna-
micznych samolotu.

Jak juz wspomniano, poszukiwany jest model pilota w pdstazmytego
regulatora PID. Ogélnie kdy model rozmyty sklada siz nas¢pujacych ele-
mentow (rys. 3.) [1, 2]:

* bloku normalizacji standaryzigego poziom zmiennej wagjiowej,

* bloku fuzyfikacji odwzorowujcego przeskalowanzmienry wejsciowa

w odpowiedni zbidr rozmyty zwany funkcprzynalenaosci,

e bazy regut okrdajacych zwhzki lingwistyczne pomidzy zmiennymi

wejsciowymi i wyjsciowymi,

* maszyny wnioskucej okrdlajacej stopi@ spetnienia poszczegoélnych

regut,

* bloku defuzyfikacji generagego nierozmyt warta¢ zmiennej wy§cio-

wej,

 bloku denormalizacji przeksztataapgo znormalizowanwartas¢ zmien-

nej wyjsciowej do odpowiedniego poziomu.

Na struktue i szczegdtowy opis dziatania wymienionych elementda
wplyw wiedza dotyczca danej dziedziny przedmiotowej. Dostarcza onarinf
maciji niezlednej do widciwego przeksztatcenia zmiennejsibd@owej na zmien-
na rozmyt, okresla zbiory rozmyte odwzorowage wartdci lingwistyczne sta-
nu procesu i ich transformacje do wdadosterugcych, zawiera fizyczne dzie-
dziny zmiennych oraz ich znormalizowane odpowiedwnitaz z przelicznikami
niezkednymi do normalizacji i denormalizacji zmiennych.[2

Ze wzgkdu na toze poszukiwany jest model regulatora PID do fuzydjka
zastosowano trzy funkcje przynahesci zwiazane ze skiadnikiem proporcjo-
nalnym, inercyjnym i réniczkowym. Baza regut zostata sformutowana za po-
moca modelu Takagi—Sugeno, dla ktérego regulyseapisane w nagbujacej
postaci:
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R :If episEp; and g isE ; and ey is Ep; then u =fi(e) (4)

gdzie: g — skladowe proporcjonalnaes], inercyjna &) i rézniczkowa €p)
z zalenoéci (3), E; — i-ta funkcja przynatnosci dla j-tej sktadowej,fi(e)
— funkcja opisujca dziatanie regulatora.
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Rys. 2. Oczekiwany przebieg zmiagtk pochylenia samolotu w trak-

cie rozbiegu
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Rys. 3. Struktura modelu rozmytego

Do realizacji tak okr@donego modelu przgjo metodologi stosowan
w tworzeniu systemow ekspertowych [3]. Polega oaasmybkim utworzeniu
prototypu modelu, a naginie jego weryfikacji. Jeeli wynik dziatania modelu
okaze sk niezadowalajcy, nastpuje powr6t do kroku pierwszego, w ktérym
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modyfikuje s¢ ten model. Metodologia ta jest f@kstosowana w projektowaniu
regulatora rozmytego [5].

Wstepnie przygto zbior regut, w ktérych w naginikach zastosowano dwie
funkcje okrdlajace dwa prawa sterowania. | tak dla regut, w ktéryekpo-
przednikach wysgpowaly due wartdci g, w nasgpniku pojawiata si funkcja
sterowania z matymi statymi czasowyiy i T,. Dla regut z matymi warkzia-
mi g w nasgpniku wystpowata funkcja z duzymi wartagciami czasowt, i Tp.
Podczas eksperymentu polega&igo na sterowaniu modelem samolotu [6]
w trakcie rozbiegu dokonywano zmian:

* W postaci reguR oraz ich liczby,

* W opisach zbiorovi;,

» w zbiorach i wspétczynnikach funkdj{e).

W wyniku przeprowadzonych préb uzyskana&owa postg modelu, kto-
ry w sposob zadowalgy realizowat proces sterowania. Na rysunku 4. gprze
stawiono wyniki dziatania tego modelu. Linciensz zaznaczono przebieg
wzorcowy zmiany kta pochylenia samoloté,,., natomiast lini grula prze-
bieg zmiany kta pochylenia uzyskany z modefqe

9.00
or]
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7.00
- Gmode/
_— ewzorc
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5.00 /
="
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v [kmvh]

3.00

130 140 150 160 170 180 190 200 210 220 230

Rys. 4. Wynik dziatania modelu sterowania

Jak wynika z rys. 4., model pozwala uzyskakie sterowanie statkiem po-
wietrznym, ktére umdiwia spetnienie wymaga narzuconych na zachowanie
sig samolotu w trakcie rozbiegu, a przebieg zmian plactia samolotu odpo-
wiada jednemu z przebiegébw wzorcowych. Zapropongwandel sterowania
umazliwia maksymalnie szybkie agjniecie zadanego pochylenia samolotu oraz
szybkie ustabilizowanie zadanej wabkata pochylenia.
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3. Podsumowanie

W niniejszym artykule przedstawiono koncepbjdowy modelu dziatania
pilota oparg na modelowaniu rozmytym. W oléteniu struktury modelu przg}
to, ze poszukiwany model ma poéteegulatora rozmytego PID. Na prezentowa-
nym etapie pracy zrealizowano sterowanie samolohejmupce procedur
startu do chwili oderwania két podwozia od powidmzicdrogi startowej. Jako
obiekt sterowania wykorzystano model dynamiki ls&umolotu TS-11 ,Iskra”.

Do okrelenia pocatkowych parametrow modelu wykorzystano wiedz
eksperta, natomiast do jego weryfikacji — modetkstgowietrznego dziatage-
go pod wplywem sterowania. @ghicte wyniki pokazu, ze zastosowanie mo-
delowania rozmytego jest odpowiegimhetod, do stworzenia modelu odwzoro-
wujacego dziatanie cztowieka.
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FUZZY CONTROL APPLICATION IN MODELLING OF PILOT ACT ION
DURING TAKEOFF ROLL SIMULATION FOR TS-11 AIRCRAFT

Abstract

This paper presents a concept of application ofubey modelling to building a model of an
ideal pilot. Here, the focus is on the model obpéction during takeoff roll phase of flight. The
proposed model structure is expressed in the fdrimzay PID controller. For parameters identifi-
cation of this model, an expert knowledge has hessd. Furthermore, the methodology used in
expert system building has been applied. It comgistast prototyping of an initial model and then
the modification of model parameters in the tespingcess. For testing, as a controlled object, the
flight dynamic model of a TS-11 aircraft has beeed Finally, the result of model simulation,
has been presented.

Ztozono w Oficynie Wydawniczej w sierpniu 2011 r.
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RODZAJE INTERFEJSOW
ZASTOSOWANYCH W SYMULATORZE KABINY
SAMOLOTU PASA ZERSKIEGO

Systemy awioniczne kolejnych generacji samolotéwagskich g wynikiem
burzliwego rozwoju mikroelektroniki i techniki mi@procesorowej. Pagt w tych
dziedzinach umdiwit projektowanie kabin samolotéw w technologitlass Coc-
kpit”, z wykorzystaniem panelowych wskakow obrazowych oraz paneli stetuj
cych z czujnikami stykowymi obstugiwanymi przez nakontrolery. Rozwojowi
systeméw awionicznych towarzyszygie doskonalenie sposobu szkolenia pilo-
tow i inzynierow awionikdw. Aby fatwiej przyswéiwiedz na temat budowy
i dziatania nowoczesnych, cyfrowych systeméw awdanych, a w szczegolici
funkcjonowania wskanikéw obrazowych, stcych do wizualizacji parametréw
pilotazowo-nawigacyjnych, oraz #fiorodnych pulpitéw steragych zabudowa-
nych w kokpicie, w Wojskowej Akademii Techniczndjurlowano dydaktyczny
symulator kabiny samolotu pasaiskiego. W referacie zostaprzedstawione za-
stosowane w symulatorzezite formy interfejséw graficznych i sgitowych, po-
zwalapce na sterowanie systemami poktadowymi, przeproemigzwybranych
procedur wykonywanych podczas przygotowania do, lattiake na wykonanie
wirtualnego lotu.

Wstep

Obserwowany w ostatnich latach pgstechniczny, zwizany w szczegol-
nosci z rozwojem mikroelektroniki, doprowadzit do sguji, w ktorej kade
Zaawansowane uwdzenie techniczne wypasane jest w nowoczesne uklady
elektroniczne. Trend ten nie omirotnictwa. Najwkksze zmiany §zauwaal-
ne w sposobie funkcjonowania wspétczesnych system@iwnicznych i wspot-
pracy z zalog statku powietrznego. Wprowadzenie komputerowycttespow
zobrazowania informacji oraz komputerow zazania lotem wspotpracigych
z cyfrowym pilotem automatycznym dokonato diametegio przeksztatcenia
relacji zachodazcych pomégdzy pilotem a statkiem powietrznym. Pierwszy
i drugi pilot wspoéfczesnego samolotu pasakiego petni role operatorow,
a ich wiedza dotyczy gtéwnie znajokod sposobu funkcjonowania wdzen
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wyposaenia pokladowego i umiginego ich wykorzystania. Réwnie wee jest
przekazanie pilotom wiedzy o dephych uradzeniach poktadowych i pulpi-
tach kontroli poszczegélnych elementéw wypesda awionicznego samolotu,
dlatego te proces ksztatcenia personelu poktadowego jegteezmieniany.
Dodatkowo bardzo wysokie koszty eksploatacji wspesgnych statkdw
powietrznych spowodowalye podstawowymi ueglzeniami w procesie szko-
lenia & symulatory lotnicze. Rozwzanie takie utatwia zdobywanie wiedzy
zwiagzanej ze wspoiczegntechniky lotnicza oraz umaliwia jej weryfikacje
Z rzeczywistécia. Symulatory g konstruowane w taki sposob, by wadgm
i funkcjonalndgcia mazliwie jak najdoktadniej odwzorowywaty kabiny rzeezy
wistych statkow powietrznych. Chogiaga one budowane w postaci stanowisk
naziemnych, umdiwiaja zapoznanie giz wyposaeniem kabiny i systemami
poktadowymi. Dodatkowo najegciej zapewniaj odtworzenie warunkéw lotu
i odwzorowanie dynamiki statku powietrznego w pdvwe.

1. Interfejs komunikacyjny samolotow pasaerskich

Systemy awioniczne wspoétczesnych samolotéw jeaskich 4cza w sobie
systemy sterowania i zaidzania lotem, gsilnie zwhzane z systemami pomia-
rowymi i nawigacyjnymi. Kady zbior uradzen wchodacych w sktad wymie-
nionych systemow generuje ogromne liczby danychrykh zatoga statku po-
wietrznego z powodu nadmiaru informacji nie jesstanie zinterpretowa Dla-
tego te& do wanych zada systemu awionicznego nalefiltrowanie poszcze-
golnych informacji i przedstawianie ich zgodnie zzyjetym Kkryterium
w postaci czytelnej dla pilota. Natomiast koniecgnsterowania tymi systema-
mi wymaga konstruowania paneli staayjch w taki sposéb, by operowanie
nimi byto proste, ptynne i ograniczone tylko do aadnia standéw przewidzia-
nych przez operatora.

W kokpicie wspoétczesnego samolotu ma siigc do czynienia z agta
wymiarg informacji pomédzy cztowiekiem a komputerami poktadowymi. Ka
da zmiana parametru wprowadzana w trakcie lotuzppzleta jest realizowana
za pomog odpowiedniego manipulatora peloégo ro¢ urzadzenia wejciowe-
go komputera pokltadowego. Do zobrazowania inform§epinformowania
operatora o zaistniatych zmianach) komputer pokiadazywa r&norodnych
elementow sygnalizacyjnych. Relacje zapevaci@j prawidiovy wspotprae
réznych uradzen elektronicznych lub optycznych, ktérych begmainio nie da
sie polaczye, uzyskiwane s poprzez odpowiedni interfejs. Poniemarzedmio-
tem rozwaan jest wysgpujaca w kokpicie samolotu wymiana informacji, ktéra
zachodzi pomidzy cztowiekiem a komputerem poktadowym, to tenzegdn-
terfejsu mana nazwa interfejsem komunikacyjnym. Interfejs komunikacyjn
tworzy zespoét urmdzen wejscia—wyjscia komputeréw poktadowych stosowa-
nych do wspoétpracy pilota—operatora z systemem mezoym. Bioac pod
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uwag; sposob interakcji porgilzy wytkownikiem a docelowym uazizeniem,
interfejsy komunikacyjne dzieli sina interfejsy sprtowe i graficzne. Odpo-
wiednio zaprojektowany zespo6t interfejsow komunifagch umaliwia prawi-
diowe i bezpieczne sterowanie samolotem, zapewmjegnoczénie odpowied-
ni komfort obstugi.

Interfejs sprzetowy

Sprztowymi interfejsami komunikacyjnymi nazywane syznorodne ele-
menty manipulacyjne shyce zadawaniu standw poszczegélinymadeeniom.
Sa one podstawowym wypoganiem kokpitu statku powietrznego (rys. 1.). Do
tej grupy elementéw zaliczagsiwytaczniki, przeiczniki, przyciski, pokgtia,
klawiatury itp.

a)

Rys. 1. Przyktady interfejsu sgitpwego: a) elementy manipulacyjne na panelach jtylne
czesci radia, b) przeczniki stosowane na panelach sufitowych

Najpowszechniej tywanym manipulatorem na pokfadzie statku powietrz-
nego jest przgtznik. Przediczniki mazna znale¢ praktycznie na kalym pulpi-
cie. Sh#a przede wszystkim do uruchamianigdb wytaczania wybranych ugz
dzen i systemoOw. Przetznik jest mechanicznym udzeniem wywanym do
wiaczania i wyhczania obwodu elektrycznego. Mechanizm znajdyj sk
w srodku przedcznika zwiera bdz rozwiera ze sapwiasciwe wyprowadzenia.
Podobnie dziataj przehczniki obrotowe aywane do sterowania wieloma afz
dzeniami naprzemiennie za pomdgednego sygnatu wéiowego. Przejcznik
obrotowy wywany jest do przetzania trybow pracy uggdzen. Stosowany jest
np. do zmiany zakreséw pracy wskikow obrazowych lub wyboru odpowied-
niego dla danej fazy lotu formatu zobrazowaniarimf@acji.

Innymi czsto stosowanymi elementami manipulacyjnympstencjometry
i impulsatory. Typowym zastosowaniem potencjomektniacego ro¢ dzielni-
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ka napégcia jest regulacja pdu lub napicia w uradzeniach elektrycznych.
W kabinie statku powietrznego potencjometgyugywane gtéwnie do regulacji
oswietlenia oraz pogvietlenia pulpitow. Natomiast impulsatory, nazywane
enkoderami obrotowymi, zagtuja potencjometry w aplikacjach wymageych
skokowej zmiany wartei napkcia. Charakterystycancechy tych uradzea jest
stata, niezmienna if6¢ impulséw na wyjciu. Impulsatory aywa sk do ustawia-
nia wartdci wysokaci, predkosci, czstotliwasci radiolatarni itp.

Wazna grupz elementéw wykorzystywanych do budowy interfejsuzep
towego stanowdi mikroprzyciski zwane mikroswitchami lub przyciskiamwier-
nymi. Elementy te sks do chwilowego zamykania obwodu elektrycznego.
W kokpicie mikroprzyciski stanowipodstaw réznorodnych klawiatur igsto-
sowane do uruchamiania wybranych trybéw pracy pospainych urzdzea.
Mikroswitche mana znalé¢ na pulpicie autopilota, pulpitach sekcji radiazora
w wielofunkcyjnych modutach MCDU (angMultifunction Control Display
Unit), petniacych rok urzadzer wejscia/wyjscia komputera zagglzania lotem.

Interfejs graficzny

Graficznymi interfejsami komunikacyjnymi okdla sk te elementy kokpi-
tu, ktore staa do sygnalizacji rénorodnych zdarzeswietlnych, zobrazowania
komunikatow w postaci tekstowej oraz émjetlania informacji w zaawansowa-
nej postaci graficznej. Do tego typu amizen zalicza st zaréwki, diody i wy-
swietlacze siedmiosegmentowe LED oraz ciektokrystaleé wywietlacze tek-
stowe i graficzne. Nowym trendem w lotnictwie jeststpowanie dotychcza-
sowych prostych metod zobrazowania informacji zaeseawanymi wizualiza-
cjami na wskanikach graficznych.

Jednak najdizej stosowanymi elementami sygnalizacyjnymi zarowki.
Stosuje sj je do podwietlania tabliczek sygnalizagych wybram opcg okresla-
jaca stan poszczegolnych systeméw poktadowych. We wgpéhych kokpitach
wymienione zadania realizugiody LED, zar6wki z& sa stosowane gtéwnie do
podswietlania pulpitéw i znajdujcych st w przedziatach dla passréw napi-
séw i znakdw wskazuagych wyjcia awaryjne. Mate wymiary, budowa odporna
na udary, niski pobér mocy to niektore z zaletré&tpozwolity na zagpienie
zarowek diodami LED. Na pokladzie samolotu stostijedsody o standardo-
wych ksztattach (okigte, prostoktne) i wymiarach (3 mm, 5 mm). Bardzozgu
zastosowanie majiody dwukolorowe sterowane napiem. Najczsciej s1 one
montowane pod kontrolkami sygnalizaymi stan poszczegdlnych systeméw.

Diody LED stanowd rowniez podstaw wyswietlaczy siedmiosegmento-
wych, wykorzystywanych do zobrazowania informacjpestaci cyfrowej. Za-
stosowane na pokladzie swyietlacze siedmiosegmentowe patmole informa-
cyjna. Wyswietlaja wartagci wprowadzonych przez pilota parametréw lub pre-
zentup ich biezace wartgci. Szczegolnie zauwalne g wskazania na pulpicie
autopilota — wysok&, predkosé, kurs, oraz na panelu radia sotliwosé.
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W kokpitach nowoczesnych statkéw powietrznych podable petnig wy-
swietlacze cieklokrystaliczne. Wwietlanie informacji tekstowych na wielu
pulpitach panelu sufitowego oraz na panelu centralma ekranach pulpitéw
komunikacji z komputerem zadzania lotem MCDU oparte jest na matrycach
pasywnych. W¥wietlacze cieklokrystaliczne z matrycami aktywnystanows
natomiast podstagtzw. szklanej kabiny. Zespét wskakow obrazowych two-
rzacych ,Glass Cockpit” sklada iz széciu monitoréw prezentagych trzy
rodzaje obrazéw odpowiednio ze ggibwiazanych.

Rys. 2. Przykiady interfejsu graficznego: a) obganerowany na wskaikach PFD i ND,
b) obraz generowany na wskékach EICAS i modutach MCDU

Wielofunkcyjny wskanik potazenia przestrzennego PFD (arf@grimary
Flight Display) generuje podstawowe informacije pitadave (rys. 2a). W kokpi-
cie zamontowaneysiwa takie wywietlacze — po lewej i po prawej stronie pane-
lu centralnego odpowiednio dla kapitana i drugig@gota. Obecnie wskanik
ten zastpuje wiele najwaniejszych urzdzer pilotazowych, montowanych
w kokpitach do czasu wprowadzenia systemu zobraziewiaformaciji EFIS
(ang.Electronic Flight Instrument Syst@¢nNa ekranie mina z fatwdcia zloka-
lizowa¢ cyfrowe odpowiedniki wskanika prdkosci przyradowej, wysoko-
sciomierza, wariometru i sztucznego horyzontu. Infacje nawigacyjne prezen-
towane g na wskaniku sytuacji horyzontalnej ND (angNavigation Display.
Kazdy z pilotow ma przed saboddzielny ekran genergy ten sam obraz. Na
ekranie zobrazowana jest przede wszystkim mapaazkampasu. W jejrodku
znajduje s symbol samolotu przedstawiay biezaca pozycg statku powietrz-
nego.

Proces pilotowania samolotu, oprocz doktadnej wetz temat informacji
nawigacyjnej, tzn. gdzie w danym momencie w przesiir znajduje si statek
powietrzny, wymaga rownierozlegtej i precyzyjnej wiedzy dotygeej stanu
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samolotu, prawidiowxi pracy jego urzdzen pokladowych oraz informacji
badz przestanek zwazanych z powstawaniem ewentualnych awarii. Funieje
petni system monitorowania pracy zespotuguapvego i powiadamiania zatogi
EICAS (ang.Engine Indicating & Crew Alerting Syst@nWskanik obrazowy
systemu EICAS prezentuje skondensoavarformacg na temat pracy zespotu
napgdowego (rys. 2b).

2. Symulator kabiny samolotu pasaerskiego

Budowany w Zaktadzie Awioniki i Uzbrojenia Lothiage symulator kabi-
ny samolotu pagarskiego, wzorowany na kabinie samolotu Boeing K&,
jest rezulteatem prac dyplomowych [1, 4] i badawtzy3] prowadzonych
w Wojskowej Akademii Technicznej. Podstawonstrukcji kokpitu samolotu
Boeing 737 NG stanowi replika kabiny wykonana prpeaducenta podzespo-
tow do samodzielnej budowy kokpitow PPHU POLDRAGONEKonstrukcja
kabiny sktada si z podstawy, panelu centralnego z szafkami pod tognipa-
nelu sufitowego i stojaka sekcji radia [2]. Wszysthulpity wykonane zostaty
w skali 1:1 i mag taki sam wygld zewrtrzny, hcznie z wygrawerowanymi
inskrypcjami na ptytach czotowych. Zmontowane eletygpanelu centralnego
stworzyly wierny imitacje kabiny samolotu Boeing 737 NG.

Ze wzgkdu na wysoki stopie zaawansowania technologicznego realizo-
wanego projektu proces budowy stanowiska laborptegp zostat podzielony
na dwa etapy: wykonanie &zi spraztowej i oprogramowania oraz sponiecie
zastosowanych rozadan.

Najwazniejszym etapem budowy symulatora bytlo wykonanidonagych
pulpitdw sterujcych i implementacja interfejséw do ich obstugi. \@egledu na
zastosowania systemu zobrazowania informacji néweglaczach LCD pierw-
szymi zespotami interfejsu komunikacyjnego byly dpalpity EFIS i pulpit
kontroli pracy pilota automatycznego MCP. Korzystazr dokumentacji firmo-
wej dla poszczegdélnych paneli, opracowano schereketryczne oraz plytki
drukowane pulpitow (rys. 3.).

Zaprojektowany pulpit kontroli pracy pilota autowyetnego (rys. 3a)
umazliwia catkowita kontrok nad samolotem w kdej fazie lotu. Komplet za-
montowanych potietlanych przedcznikow pozwala wybrasposob dziatania
systemu automatycznego zadzania lotem. Za pomadego systemu ustawia
sie zadane warkwi predkaosci, wysokaci, predkosci pionowej, kursu magne-
tycznego i kursu &owego radiolatarni oraz dokonuje wyboru trybu prddory
doprowadzi do osgniccia tych parametrow. Panel MCP pozwala na aktygvacj
dwoch najwaniejszych trybow sterowania samolotem. 18 tryb lotu dyrek-
tywnego oraz tryb lotu automatycznego axeiny z funkci automatycznego
ciagu. Przestawienie patenia odpowiednich przggznikbw powodujeze sys-
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tem automatycznego zadzania lotem pokazuje, w jaki sposob sterowtat-
kiem, lmdz sam przejmuje kontrelnad ustawieniem powierzchni sterowych.
Pulpity EFIS (rys. 3b)sczscia systemu zobrazowania informacji samolo-

tu Boeing 737 NG. Kaly z nich jest skorelowany z pawyswietlaczy przewi-
dziar dla pilota lub pierwszego oficera. W symulatorapowiadag one za
obstug odpowiadajcych im wskanikoéw. Zasadnicg ich funkcp jest zara-
dzanie formatem prezentowanej informacji na wiaiftyjnym wskaniku zo-
brazowania sytuacji horyzontalnej ND. Za ich pomaokonuje si zmiany
skali radaru i zmiany trybu pracy wskika. W zaleénosci od etapu lotu mma
wyswietlac informacg nawigacyjm radiolatarni VOR, localizer §ciezkg zniza-
nia mdz tez trax przelotu wygenerowanprzez komputer zagdzania lotem
FMC. Dodatkowo z poziomu pulpitu EFIS istnieje alios¢ ustawienia wyso-
kosci barometrycznej oraz wwietlenia wskazawysokaci [m].

b)

7

Rys. 3. Wykonane interfejsy sptawe: a) ptyta gtéwna pulpitu MCP, b) widok pulpElkIS

W sktad struktury informatycznej symulatora wchpdzkomputery klasy
PC. Komputerem bazowym jest stacja robocza o rkpzych maliwosciach
obliczeniowych. Jej zadaniem jest obstuga gtownpgmgramu symuluacego
dynamile samolotu, jego otoczenie i krajobraz. Pozostal@@putery petri
rolg klientdbw podhczonych do serwera za pomoprzehcznika. Ich zadaniem
jest tworzenie obrazéw prezentowanych na 6-ciu ynath cieklokrystalicz-
nych, tworacych poktadowy system zobrazowania informacji ERMSkorzy-
stane matryceasekranami powszechnie stosowanymi w laptopach.

Waznym etapem realizacji projektu byto zaimplementowamezzdnego
oprogramowania. Gtownym programem odpowiacian za wizualizagj samo-
lotu i jego otoczenia oraz symulaajynamiki ruchu i dziatania podstawowych
systeméw poktadowych zostat ,Flight Simulator 200Bbdatkova jego cech
okazata s mazliwos¢ zastosowania specjalnego modutu software’owege two
rzacego dodatkoweérodowisko wirtualnego lotu, w ktére miga ingerowd. Za
jego pomoa mazna wydoby z paméci komputera w trakcie pracy programu
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informacje o bieacych parametrach lotu (np. wysakg predkosci, potazeniu
geograficznym, ¥ach orientacji przestrzennej, stanie technicznystesnow
poktadowych). Uzyskiwane w ten sposob dane o paracte lotu maj forme
wartcsci liczbowych lub logicznych, co umilbiwia ich dalsze przetwarzanie
i przygotowanie do wykorzystania przez inne prograkomputerowe. Taka
post@& danych umgliwia takze ich konwersj na sygnaty elektryczne, wykorzy-
stane do sterowania elektrogi kokpicie.

Druga stosowan aplikach jestsrodowisko do obstugi wyietlaczy zobra-
zowania informacji ,Glass Cockpit”. Zadanie to iiraja dwa programy odpo-
wiadzialne za generowanie obrazu: na ekranach fuigtoyjnych wskanikow
potozenia przestrzennego PFD, na ekranie systemu mowiamia pracy zespo-
tu nagdowego i ostrzegania zatogi EICAS oraz na ekrariofunkcyjnego
wskaznika sytuacji horyzontalnej ND.

Rys. 4. Widok wykonanego w WAT symulatora kabinynséotu paszer-
skiego z interfejsami spglowymi i graficznymi

Rezultaty dotychczasowych prac amanych z budow symulatora kabiny
samolotu pasaerskiego z systemem zobrazowania informacji opantgmech-
nologii ,Glass Cockpit” i elementami manipulacyjniymmbstugiwanymi przez
systemy mikroprocesorowe przedstawiono na rys.ednyim z waniejszych
osiagnie¢ projektu byto opracowanie metody $wietlania danych pilotaowo-
-nawigacyjnych i technicznych na panelach ciekistalicznych oraz opraco-
wanie metody wspotpracy interfejséw sgmvych z oprogramowaniem symu-
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latora. Na obecnym etapie rozwoju ztiwe jest rownie przeprowadzenie wy-
branych procedur rutynowego lotu, azakvykonanie wirtualnego lotu.

3. Uwagi kaaicowe

Opracowane stanowisko laboratoryjne pozwala na zzepoe studentéw
z filozofig pracy systemu ,Glass Cockpit” i rodzajami intesfey stosowanymi
w kabinie samolotow pasgerskich nowej generacji. Powstaly treeaprezentu-
je dziatanie nowoczesnych cyfrowych systeméw pakdagth tworzcych sys-
tem awioniczny, a w szczegokwd wskaznikdw obrazowych stiacych do wi-
zualizacji parametrow pilotawo-nawigacyjnych oraz #éorodnych pulpitéw
sterupcych zabudowanych w kokpicie. Trakiojjako wzor wyposaenie kabiny
nowoczesnego samolotu Boeing 737 NG, zapewniorestam WAT dosip
do najnowszych rozwzan interfejsow sprgtowych i graficznych. Otrzymane
wyniki pozwalaj na dalsz rozbudovwg symulatora sprawdzammetod, dofacza-
nia kolejnych interfejséw komunikacyjnych.
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TYPES OF INTERFACES IN PASSENGER AIRCRAFT'S FLIGHT
DECK SIMULATOR

Abstract

Avionics systems in the next generation passerigaaéis are the result of the stormy evo-
lution of microprocessors and microelectronics tethgy. Advancements in these fields allow to
design flight decks in “glass cockpit” technologjttwuse of display monitors and with modern
pin sensors served by microcontrollers on contamigbs. Amount and complication degree of
flight deck devices and manner of modern aircrdfiting, require completely different way of
pilots and avionics training.
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To make knowledge concerning modern digital avisrsigstems construction and operation
simpler to assimilate, didactic passenger airdtafiat simulator has been developed in Military
Academy of Technology. In this paper, authors preskvarious forms of graphical and electronic
interfaces used in the executed simulator, whithwal flight deck systems controlling, perform-
ing some procedures and conducting a virtual flight

Ztozono w Oficynie Wydawniczej w sierpniu 2011 r.
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OVERVIEW OF MODERN AND ADVANCED
TECHNIQUES IN JET ENGINE TESTING

Presented work describes an overview of techniqueses and sensors as well as
methods used in modern and advanced jet engiriege$he main goal of the ar-
ticle is to present complexity of the subject andbtain knowledge and survey
about future undertaken research. Paper is basédoadly considered bibliogra-
phy and describes various methods of measuremattitinvthe first chapter tem-
perature measurement methods are shown. Usage efdkt popular technique,
which considers thermocouples, is described inraonto noncontact temperature
acquisition using pyrometer. Both traditional antbmlatives noncontact pressure
measurement techniques are mentioned in the next/ahor underlined follow-
ing chapter showing few different ways of stresd aibration measurement. Con-
ventional, using strain gauges; modern, using Fiaic Bragg Sensor, as an ex-
ample of intrusive techniques are shown. Additipnabncontact stress and vibra-
tion measurement examples are described using @ddsnt, capacitive and opti-
cal probes.

Introduction

Modern aero-engine must fulfil many requirementsciwvhcustomer ex-
pects. Instrumentation equipment used for testiegda to withstand both the
economical goals and many hostile environmentalofacsuch as very high
temperature (above 1800 K) and rotational speedgthan 18000 RPM) inside
the engine. Thus there is a growing requiremengxperimental techniques, test
facilities, sensor and probes that can be usedvatuate the engine design,
which was broadly described in [2, 4, 8, 9, 27,. Z#) the ground level, engines
and its components are tested in so called testhrigh operates in a mode with
closed gas circuit in order to run the rig at Régiemumbers typical for jet en-
gines. The inlet and exit conditions can be sepbrakettled to simulate variety
altitude levels and to cover whole engine operatiap.

The measurements in engine requires modificatioefengine hardware.
In the turbine itself there can be even more tHathmeasuring points [8]. Thus
measurement is limited due to physical space. @ensg this, provision has to
be made not only for tapping point, but also far sealing of the instrumenta-
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tion as it exist in the area of higher pressuretaed leading the instrumentation
out of the engine. Usually even dozen engines sed in thousands of testing
hours. Sensors and probes are designed to withetsiddevelopment test pe-
riod. In [3] 97,%6 of used instrumentation was working until end e testing
period.

The instrumentation can be divided into three typesording to the re-
quired rate of response for the measured variabbaidy state, which gives the
response in 10’s of seconds; transient, which mre$po seconds e.g. tempera-
ture and pressure (this depends also on the positithe probe installed in the
engine); dynamic, which response in"1d seconds [14] which measures the
frequency responses of specific transducers, ssclstrain gauges, rumble
probes, AC pressure transducers and capacitiveepriblat are recording rapidly
changing event [3].

Presented work shows the division of the instruet#on according to
measured event. Goal of this article is to obtaiovikdedge and overview about
the subject for the future research within moderd advanced techniques in jet
engine testing.

1. Temperature measurement

To evaluate the performance of the engine or itapaments very precise
measurement of total temperature is needed. Highdeature inside the engine
is challenging when it comes to sensors designsé lecludes thermocouples,
resistance temperature detectors, thin films, aptitobes and other acoustic
techniques.

Thermocouple application

Low cost, robustness and simplicity of thermocosipteake them the most
used sensors in real engine environments. The isensasures only its own
temperature at the head junction, but this tempegatan differ from the local
temperature of the gas or material [16, 33].

In the engine testing the most in-use are N angpi€ thermocouples. Type
K (chromel-alumel) is the most common general psepthermocouple with
a sensitivity of approximately 41V/°C, chromel positive relative to alumel and
is available in its —200°C to +1350°C range. TypdNicrosil-Nisil; Nickel-
Chromium-Silicon/Nickel-Silicon) thermocouples asaitable for use at high
temperatures, exceeding 1200°C, due to their gtabihd ability to resist high
temperature oxidation. Sensitivity is about|B@/°C at 900°C. Designed to be
an improved type K, it is becoming more popular][33 some applications type
N thermocouple is more suitable due to the remdwestieresis which can occur
in type K thermocouple [3].
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Material measurement of engine components is medswith wires which
are usually connected to the measuring point oktiggne component. Total air
measurement needs to be evaluated in the stagrakierwhich is used to com-
pensate the energy of the flow and measure it$ tatae. Usually the sensors
consist of the thermocouple surrounded by the stimm tube or so called Kiel
head where the velocity is reduced to a level wimerdurther compressibility
effects occur. Combination of such elements aldrgghaft is called the total
temperature rake [34]. Kiel heads can be also nesLio the leading edge of the
airfoil creating in a such way a leading edge inskntation.

During measurement of total temperature in Kieldseaeveral errors ef-
fects have an influence. Velocity terror can beuosd by minimizing the mach
number of the internal flow by reducing the inletexit ratio. Conduction error
after implementation the actual convective heandfier coefficient into the
computation that error can be minimized. Thosersrtogether with radiation
error can manipulate the results of the total tewtpee measurement signifi-
cantly. In [34] the ratio of the Kiel head inneadieter to the thermocouple di-
ameter, the position/ length of the thermocouple e size of the bleed holes
and the internal velocity was investigated to regehmost optimized solution.
The results shows a significant reduction of thesoeing errors, which is only
the 0,4% of the total temperature above the 1308rong the others the ex-
ample is the probe which consists of a chocked ledpzated in the flow and
a system downstream including a cooler, a flow meag device and a valve.
It can operate in two modes: in the first mode thakve is open, the probe is
aspirated and the nozzle is choked. The mass fiovugh the probe is measured
using instrumentation place downstream of the coale that it does not have
contact with hot flow. In the second mode the vasvelosed and the stagnation
pressure is measured using the same instrumentdienstream the cooler. The
total temperature is computed as a derived varifdolen the measurements
of stagnation pressure and mass flow rate. Stushesv that uncertainty of
such system is still decreasing and for now ishtanlével of +6 K at 1800 K
(0,3%) [16].

Pyrometer measurement

In modern engines gas in the high pressure tur@if) is so hot that its
temperature can be measured by pyrometers whiehnisncontact method of
measurement. They are usually mounted to the caSheypyrometer measures
the heat radiation of the turbine blade surfacendJthe Planck law the surface
temperature can be deduced. Reaction to temperehargge is nearly without
delay, they are applicable at the higher tempeeatand non-reactivity, i.e. as
the pyrometer and the blade surface have no com@at exchange is not taking
place, thus the measured temperature is undistdB@sically pyrometers con-
tains of four parts: the optical system with lensluded, diaphragm and filter
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for capturing and imaging the radiation, the dete¢or transformation of the
radiation into electrical signals, the evaluatianit fior amplifying and linearising
of the signals as we as the output unit [1]. Treeeseveral factors which have
a strong influence on the measurement using pyemBadiation of the sur-
rounding components, contamination of lens, patitdaand soot particles may
handicap the correct measurement of the radiatimvertheless the research
related to using this method of temperature measemeis being performed and
the results shows that there is still a potentialti In some development the
error margin had been change from 5% to 3% [1].

2. Pressure and flow characteristic measurement

Within this chapter the measuring types of presgatatic an dynamic),
flow direction, basically behavior of the flow ihd turbo-machinery are consi-
dered.

Traditional techniques

Pressure is measured in many different ways. Semiggdor pressure sen-
sors are most widely used because of their snzaland their ability to measure
both steady and unsteady components of pressuth, avihigh bandwidth
(150 kHz1 MHz) over a wide pressure range (3,88 bar). Nevertheless, sta-
bility of the sensor in high temperature applicasioequires a cooling configura-
tion [7]. Usage of two piezoelectric sensors lodate the stem and on the in-
clined surface at the tip of the probe respectived@n measure dimensionless
yaw, pitch, total and static pressure can be obthinith 0,3% of accuracy [23].

The flow behavior using the intrusive method ismhataken by the fast re-
sponse pressure probes integrated into the enfimse probes can be designed
as a head probes with holes or as a rakes witlsymeesubes installed instead of
thermocouples. For simpler measurement, it is it@mbrto use total-pressure
tubes which are insensitive to flow direction [Fulti-hole pressure probes are
widely used as accurate and robust and versatile fheasuring instruments.
They are often used in strong gradient fields, gayersing wakes or shocks.
The probes with 12 or even 16-hole are taken uoolesideration but they have
usually large heads. They measure the flow veldoityn 50-70 degree to even
160 degree (18-hole probe) [22, 25].

Sensors detecting wall shear stress are eithertdireasurement based de-
vices using floating elements or make use of irdlireeasurement principles
relying on heat transfer phenomena, correlatiorhodsg, or momentum balance.
Within the study [5] micro-machined wall hot-wireersors composed of
a highly sensitive, nickel, thin-film resistor spémy an air-filled cavity in
a mechanically flexible substrate are presentedo Ahe application of the dif-
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ferent types and design of anemometers and higjudirecy oscillating-hot-wire
sensor for turbulence measuring can be found istigies [31].

Additionally there is a technique to measure pnesand temperature of the
flow using special sensitive paint. It has beenelidiescribed in [10, 26, 30].

Nonintrusive methods

Nonintrusive techniques for whole field of measueets are being investi-
gated to infer the structural details of complegessonic jets [32]. Various opti-
cal techniques are available for temperature, nudecnumber density, and
velocity measurements [15]. Optical flow-measureimechniques can be di-
vided into two basic categories: molecular-basetirtgjues can involve elastic
(non-energy exchanging) or inelastic (energy-exghmy) scattering processes
from atoms or molecules or absorption of light bglecules sometimes fol-
lowed by spontaneous emission; particle-scatteraudiniques involve elastic
scattering from particles (Mie scattering) entrdine the flow. Among others
starting from particle image velocimetry [20], fibeptic MEMS pressure sen-
sors [24], laser Doppler velocimetry [17], througimiature rainbow Schlieren
deflectometry system [12], molecular Rayleigh sratg technique [19] a tre-
mendous variety of nonintrusive measuring techricare constantly being de-
veloped [21].

3. Stress, vibration and tip clearance measurement

To prevent damage to the test rig of the develapagine and to predict the
numbers of life cycles of the rotor blade stresd wibration data need to be
taken. Thus testing those figures requires a preeialuation using unques-
tioned techniques and sensors. Mostly used methadtar blades strain and
vibration data acquisition is the method based teairsgauges and modulated
grid. Usage of gauges requires centrifugal for@@stance instrumentation on
the rotor and radio telemetry system for signaignaission. With the frequency
modulated grid, a specially formed wire in the coegsor casing interact with
a magnet mounted on the tip of a blade. During atjer, the magnet generates
altering current in the wire that is modulated bg blade vibrations. There have
been several studies already performed to deveigmaw and better methods
of stress (including crack detection) and vibratmeasurement e.g. using eddy
current probes or noncontact techniques [29].

Fiber Optic Bragg Sensors (FOBS)

Strain measurement with FOBS can not compete widiinsgauges accord-
ing to precision but they have advantages. Theysaral and lightweight and
because they are built with the glass or coal fibely can be integrated into
the structure of the testing component. They camsome very high strain
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(>10,000 um/m) and they are immune to electromagnetic interfee. The
FOBS are intrinsically passive and no-distance déest (up to 50 km connec-
tion is possible). Long term stability is high agoeat corrosion resistance is
observed. As it is mentioned above they are nqgirasise as metal foil strain
gauges yet. The FOBS shows high temperature depeesl¢2C—10 um/m)
and they need additional temperature measuringesysd operate efficient
enough (they can not self compensate). The radiuheo fiber needs to be
>10 mm so rosettes tend to be quite big. And ak eaperimental and innova-
tive technique is much more expensive than thatsm- The FOBS consist of
the two fiber: inner core (from gm to 9um) and the outer, cladding (around
125um diameter). The core has a higher refraction irdaises by high Germa-
nium doping. Light propagate only inside the sncalte because of differences
of refraction indexes. The Bragg grating is writtato the fiber core. To meas-
ure the strain the sensor as it is in case ofrstfauges need to be glued on the
specimen. Stretching the Fiber Optic Bragg senaoses a change in grating
period resulting in a change in wavelength of #féected ultraviolet light. Due
to techniques the wavelengths of the reflectiorkpeaie shifted. To measure the
strain precise measurement of these shifts is medjuFor laboratory task the
special interferometers are used but and specggnidilters are usually de-
signed [13].

Non intrusive tip clearance measurement

The blade vibration is under influence of manyetiént effects. Significant
is the varying blade tip clearance between tiphef blade and casing compo-
nents. It might be caused by non-concentric casingsbiting around the main
shaft. Distortion of the inlet flow (caused by grgar intake geometries) and
stationary vane or struts upstream or downstreatheofotor blade. In addition
to this the tip clearance varies for each opergpioigt. As the speed increases
extension of the rotor, as a result of increasiagtrifugal force, reduces the
clearance. On the other hand, heating the casingobypressed and thereby
warmed-up working medium increases the clearanbe. first phenomena is
dangerous because it can cause disturbance inldle kvorking condition,
which can lead to variety of vibration modes, teead one decrease the effi-
ciency of the turbo-machinery. Vibration of thed#a can eventually cause the
cracks or damage, which in many cases leads tertgme failure. Within this
paragraph the tip clearance techniques are dedciilespite the different names
the methods are called, from Non-contact Straingdesment System (NSMS),
Blade Tip-Timing (BTT) [6], Optical Blade VibratiotOBM) [36], from germ
Beruihrungslose Schaufelschwingungsmessung (BSSH), fBe concept is
common. Systems use sensors, optical, eddy cumgeripwave probes or capa-
citive, mounted in the casing around to measureaaadyze the time of arrival
of the blade tips [11]. Its passing time at thessewary in the presence of vibra-
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tion and depends on the amplitude and frequentlyi®bscillations. The signals
are correlated with the blades using 1/rev inpecaise of the typical operating
condition within the turbine which results in bladép speeds of
approximately 400 m/s and circumferential blade tiprations amplitudes
of order 0.3 mm, the time period over which therailon is measured isyis.

Eddy current sensors are most commonly used for contact proxiamd
displacement measurements. Their application i$ e@stablished and measure-
ment accuracy is high. The sensors are rugged #ed osed in contaminated
environments such as turbine of the jet engineyTdre available in various
shapes and sizes for positioning measurement. yp&stof probes are in use.
The passive probe deploys permanent magnet to aertse magnetic flux and
coil to measure the voltage generated by the eddgrmts in the targets. Active
probes can have one or multiple coils, in the sisipform a single coil is used
to generate the magnetic flux and measure the geltenerated by the eddy
currents induced in the target. Range of the pi®lgenerally half of the diame-
ter of the coil. With this approach the measurenoamnt be made through casing
material, in some cases even up to 2 mm thickrigss [

The capacitive probes is made from metallic sensing surface-eldet of
the probe, which is surrounded by two mutual ingadaconcentric screens. In
conjunction of the blade surface it forms a capaci constant voltage is ap-
plied between electrode and blades. The passimgbleause the change of the
capacitance at the blade which corresponds with @fizhe tip gap. This causes
the shift in charge converted into a voltage sidpyah charge amplifier [36].

The principle on which theptical systemoperates involves focusing of
a narrow laser light or light beam, led throughruitical lenses onto the passing
blade tip. As the blade tip enters the path of ieiam, the light is reflected back
to photo sensor. The reflected beam can be couglienigh the front glass plate
into receiving fibers and is routed forward to gikcon avalanche photodiode
based signal conditioning system. The intensityhefreflected light rises very
rapidly during blade passing. In the absence ofsaryctural vibration, the time
fro the tip of a particular blade to reach the agdtiprobe, called blade arrival
time, would depend on the rational speed alone. é¥ew when the blade
vibrates arrival time will depend on both the anyge and frequency of the
blade vibrations. A particular mode of the vibratis captured by a given
optical probe depends on the location of the preitie reference to the vibration
[6, 36].

Except mentioned methods there is still a developmathin tip clearance
measurement performed. Active Clearance Contral ssibject of research [18]
and tip clearance using plasma actuators is destib[21].

The author gratefully acknowledge the MTU Aero BegiPolska Sp. z 0. 0. in
Rzeszow with headquarters in Munich, Germany, fmess to the company’s library
and possibility of using sources. Additional thamks addressed to the author's Rzes-
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PRZEGLAD NOWOCZESNYCH | ZAAWANSOWANYCH TECHNIK
W TESTOWANIU SILNIKOW ODRZUTOWYCH

Streszczenie

Prezentowana praca przedstawia prmbdechnik oraz czujnikéw pomiarowycheyiych
w nowoczesnych metodach do testowania silnikow wdrzych. Gtdwnym celem pracy jest
przedstawienie zimnaici zagadnienia oraz zdobycie wiedzy na prezentoviamgat. Praca oparta
jest na rozbudowanej konferencyjnej bibliografiamdziennikach braowych z ostatnich lat.

W pierwszej czsci artykutu zostaly opisane metody pomiaru tempeyatPrzedstawiono
charakterystyk najpopularniejszej z metod — wykorzyatj uzycie termopary i poréwnana j
z wybrany, techniky bezkontaktow — wykorzystugca pyrometr. Omoéwiono tradycyjne i alterna-
tywne oraz bezkontaktowe sposoby pomiarénienia i zachowania siprzeptywu wewatrz
silnika. Przedstawiono réwniekilka metod pomiaru napien i drgaa w silniku lotniczym. Meto-
dy inwazyjne, konwencjonalne, wykorzysicg do pomiaru zaréwno tensometry, jak i nowocze-
sne czujniki Bragga, zostaly porownane z metodaeinniazyjnymi. Dodatkowo opisano przy-
ktady technik wykorzystuagych czujniki padéw bhdzacych, pojemnéciowe i optyczne.

Ztozono w Oficynie Wydawniczej we wiaiel 2011 r.
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AUTOMATYKA — WSPOMAGANIE
CZY ZASTEPOWANIE PILOTA?

Obecny etap rozwoju techniki lotniczej udlimia zastosowanie w lotnictwie
ogolnym wielu rozwizah utatwiapcych sterowanie samolotem, co w rezultacie
moze uczyné osobisty transport lotniczy bardziej popularnyistotnym czynni-
kiem warunkujcym wprowadzenie zaawansowanych funkcjonalnie ddadte-
rowania jest zagadnienie sterowania zautomatyzomasgmolotem w kontgkie
wspotpracy cztowieka z uktadami technicznymi. Wylnle przeprowadzono ana-
lize interakcji wysgpujacych midzy cziowiekiem a automatyk Celem analizy
jest okrélenie ogdinych maiwosci wspomagania pilota, a w szczegdicioroli
aktywnych organéw sterowych w tym zadaniu.

Wstep

W systemach, gdzie proces sterowania jest realiapwezez cztowieka we
wspotpracy z uktadem technicznym, ktéryzakuczestniczy w sterowaniu, a nie
jest tylko przedmiotem sterowania, istaidjadz mog Si¢ pojawi nowe pro-
blemy. Podstawowym zagadnieniem jest éleie roli i zada czlowieka
oraz ukladu technicznego w procesie sterowaniaed@ie stopnia odpowie-
dzialnaci za sktadowe procesu sterowania determinuje Keytprojektowe,
a wigc ksztatt rozwizania technicznego i sposéb dziatania cztowiekaikeyn
cy z dziatania obiektu sterowanego wypassgego w dodatkowe ukilady. Pod-
czas realizacji uktadow technicznych, a dotyczyzéwsze wczesnego etapu
automatyzaciji, cgsto & wprowadzane rozwrania stanowdce reakcje na zaob-
serwowane niedogodéd w obstudze systemow technicznych. Po wprowadze-
niu zmian mog pojawi sig nowe trudnéci. Powodem tej sytuacji jest Zo-
nos¢ interakcji pomgdzy cztowiekiem a systemami technicznymi wynacaj
z catkowicie odmiennych od uktadow technicznych seilaosci ludzi. Gtow-
nymi zrodtami probleméw s niestacjonarn&@ charakterystyki cziowieka jako
elementu steragego, znaczne #hice charakterystyk éhych oséb, a tale
silnie nieliniowe charakterystyki dziatania i pochgjwania decyz;ji.

W przypadku prostych systeméw projektanci, wykotajge whasrm intu-
icj¢ i dodwiadczenie, potradi pod& rozwiazania dotycace wspotpracy cztowie-
ka z systemem technicznym, ktére skutecznie sprawadi w dziataniu. Cz-
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sto jednak rozwaizania te mog by¢ akceptowane nie tylko dlategze s po-
prawne, ale ze wzgllu na to,ze ludzie dostosowsjsie do nich, przy czym
czynnikiem decyduacym o akceptacji jest jedynie poprawa pewnych véalor
uzytkowych. Zdolné¢ adaptacji do nowych warunkéw oraz uczenigstano-
wia kolejny czynnik, ktory wplywa na interakcje cziakia z systemami tech-
nicznymi.

W zakresie systeméw lotniczych koniecghmieprzerwanego sterowania
przez diugi czas statagsprzyczym powstania uktadow automatycznego stero-
wania. Podstawowym kryteriumetlacym podstaw projektéw uktadéw stero-
wania wspomagagych pilota jest utatwienie procesu sterowania.seadowym
zagadnieniem jest wi odpowied na pytanie: co stanowi o taté® realizacji
sterowania przez cztowieka? Na to z pozoru progtenie wswietle bada oraz
doswiadczer dotycacych wspotpracy czlowieka z uktadami technicznyri@ n
ma prostej odpowiedzi. Bigac pod uwag, ze w czasie realizacji zaflgrzez
cztowieka zaang@wane g zarowno érodki umystowe, jak i receptory zmy-
stow oraz efektory, pewne rozygania, ktérych celem jest utatwienie sterownia,
mog powodowa zwigkszone obeizenie niektorych rodkow. Maze to skut-
kowat nawet wysipieniem sytuacji niebezpiecznych. Istotnymi czyianik,
ktore zwkkszaph mazliwosé wystapienia takich sytuacii, asswzrost zi@onasci
systemu z wprowadzarautomatyk oraz to,ze przez wksza¢ czasu wspot-
praca jest jednak bezproblemowa. Wtedy w sytuaapetypowych nieprzygo-
towany cztowiek mge niepoprawnie wspolpracodvae zautomatyzowanymi
uktadami technicznymi.

Utatwienie sterowania samolotem (obszernie rozuegain jest w¢c zada-
niem wymagacym zmiany podéria do sposobu dziatania automatyki
i uwzglednienia tego,ze wspomaganie dziatapilota to nie zagpowanie go
w realizacji wybranych czyndoi. Co wkcej, zasipienie w pewnym zakresie
czynnaci sktadowych procesu sterowania zaspowodowa utrudnienie reali-
zacji innych czynnéci badz przetwarzania informacji przez cziowieka, co
zwieksza prawdopodohistwo bkdnych decyzji.

1. Analiza zagadni@ wspotpracy cztowieka z automatylg

Upowszechnienie matych samolotow, ktérych ceny wnily rozwoju
technologii nie stanowijuz znacznej bariery, wie skt z koniecznécia dosto-
sowania ich do predyspozycji ogétu, a nie tylkovdgselekcjonowanej i wytre-
nowanej grupy, jak to jest obecnie. Najdej proponowanym rozwkaniem
jest zastosowanie rozanan automatyki poprzez wprowadzenie agzen steru-
jacych automatycznie, systemow ostrzegggh przed niebezpieczstwami
oraz zabezpieczgjych przed niepoprawnym dziataniem pilota, az¢éakyste-
mow realizugcych automatycznie sterowanie, pozwadajunikmé lub zapobiec
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sytuacji niebezpiecznej. Wprowadzenie automatykienm¢ rowniez rozumia-
ne jako automatyzacja pewnych czyféeipco omowiono w p. 3.

Zrozumienie interakcji poradzy cztowiekiem a automatyknie jest tatwe,
gdyz obejmuje rénorodne zagadnienia — od technicznych do psychctogch
i fizjologicznych. Poniewa jednak automatyka jest coraz powszechniej stoso-
wana, warto przeanalizowazaobserwowane efekty interakcji. W lotnictwie
komunikacyjnym wprowadzono e uktady automatyki, jak np. autopilot,
ktory w najbardziej zaawansowanej formie — popraspétprag z systemem
planowania lotu (FMS) — catkowicie zagtije czlowieka w procesie sterowania
oraz uklady sterowania gredniego (angdfly-by-wire), kiedy reakcje na wychy-
lanie organow sterowych zateod trybu, w jakim znajduje siuktad sterujcy.
Rezultaty wprowadzanych rozyzian to przede wszystkim zmiana roli pilota
w odniesieniu do lotnictwa klasycznego. Zaobserwowt jednak wyspowa-
nie niepoprawnych interakcji w wyniku realizacjiopesu sterowania przez
uklady automatyki, &dace efektem dezorientacji czlowieka co dozhémgo
stanu, jak wydczenie z procesu sterowania (angt-of-the-loop [5] i rozbiez-
nos¢ intencji oraz dziaka cztowieka i automatyki [4]. Pojawiapi takze zagad-
nienia o charakterze socjologicznym, np. pozionfaaa, ktory powinien b§
adekwatny do rzeczywistych wgtdwosci ukladéw. W badaniach przeprowa-
dzonych w 1997 r. na podstawie literatury [7] zbstkreslone ré&ne czynniki
wywotujace trudnéci we wspotpracy z automatykObrazuy one zakres zagad-
nien, jakie naley uwzgkdnia, przy czym najistotniejsze jest zrozumienie spo-
sobu dziatania.

Nie naley zapoming, ze automatyzacja obejmuje nie tylko automatyczne
sterowanie, ale tak przetwarzanie informacji i prezentagyspomagajca pro-
cesy przetwarzania informacji [2], niezine do osigniecia odpowiedniegwia-
domaci sytuacyjnej [3]. Jak pokazuje przeglliteratury [4], brakéwiadomdaci
sytuacyjnej jest esto wynikiem btdow klasyfikowanych w zakresie paoi
dziataa (ang.prospective memoyy Stad wniosek,ze uklady mog wspomagéa
pilota poprzez automatycgzmealizacg pewnych sekwencji inicjowanych przez
cztowieka lub informowanie o konieczsw wykonania okréonych czynnéci.
Ostrzeganie przy niepoprawnym stanie stanowidadzynnik utatwiajcy pilo-
towi ocere zaréwno stanu samolotu, jak i wlasnego dziataktizre do tego sta-
nu mogto doprowadzi

Wprowadzenie nowych funkcji jest kolejnym aspektstosowania ukia-
dow automatyki, z ktérym wke sk zwiekszenie zitaoncdsci informacyjnej
obiektu sterowanego. Jak pokazaly badania pilotémzaym dawiadczeniu
[12], w sytuacjach krytycznych ujawniagsniezrozumienie sposobu dziatania
oraz brak sprawrigi w obstudze urmdzen. Z przeprowadzonych préb wynika,
ze problemy zdarzajsie nieregularnie i niezbyt esto. W pracy [6] przedsta-
wiono trudndci wynikajace z braku informacji lub niezrozumienia stanu,
w jakim znajduj si¢ uktady sterowania, oraz podano sposéb analizyoziop
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mie projektu, pozwalagy na wykrywanie potencjalnycirodet tych proble-
mow.

Nalezy zauway¢, ze na powstanie sytuacji zagemia maj szczegolny
wptyw zmiany sposobu dziatania uktadéw, w tym autynzne realizacje pew-
nych sekwencji steragych. Niekiedy, najegciej w specyficznych sytuacjach,
okazuje st, ze wprowadzone w dobrej wierze i uwgghiajace najlepsze prze-
stanki projektowe rozwazania uniemgliwiaja realizacg pewnych dziala Do-
piero po zaistnieniu sytuacji niebezpieczngjvgprowadzane zmiany e
zapobiec powtdrzeniu eizdarzenia tego typu. W miaebierania déwiadcze
wysoce zautomatyzowany system sterowania stejevigsc coraz lepszym asy-
stentem pilota.

Najwieksi producenci stosgjodmienne podégia co do wprowadzania au-
tomatyki w samolotach komunikacyjnych. W zakregrategicznej decyzji do-
tyczacej hierarchii koncepcja sztywnych ogranitzest preferowana w firmie
Airbus, natomiast w projektach Boeinga petyjzatazenie, ze automatyka ra-
czej powinna ostrzedgap niebezpieczestwie niz uniemaliwi ¢ dziatania. Stero-
wanie z wykorzystaniem tej drugiej koncepcji, ckaeej mianem ogranicze
migkkich (ang.soft-limitg, jest bardziej podobne do sterowania klasycznego.
Jednak, na podstawie opinii pilotow linii komunilgych, nie da s jedno-
znacznie okrdi¢ przewagi ktoregoz rozwhzan. W wypracowanych zalece-
niach [11] wymaga sgj aby istniat system ograniazéang.flight envelope li-
mits), ale z maliwoscia awaryjnego przekroczenia przez pilota, co jesedbs
ne jako paiczenie koncepcji twardych i gkkich ogranicze.

Ogolne rozwaania dotycace automatyki w kokpicie, obejmuge wska-
zOwki dotycace zada automatyki, zostaty zawarte w raporcie [1]. Wedtug
gtéwnej konkluzji raportu automatyka ma wspomag#ota jako odpowiedzial-
nego za realizagjlotu.

Do opisu poziomu zagbowania cziowieka w procesie sterowania wprowa-
dzono pogcie poziomu automatyzacji [5] oraz poziomu wspdtiia z auto-
matyla [8]. Mimo ze poziomy automatyzacjaséznie definiowane, to pokazyj
obszary, w ktérych czyndoi sktadowe procesu sterowania i podejmowania
decyzji (czyli ogolnie rozumianego procesu steraapprzez cztowieka mag
by¢ zastpowane dziataniami uktadéw technicznych. W publjk§®] wyr6z-
niono cztery etapy tego procesu (zbieranie infojinprzetwarzanie informaciji,
podejmowanie decyzji oraz realizacja dziatania -deh@anany jako OODA (ang.
Observation, Orientation, Decision, Actjoindla kazdego z nich zostaly podane
mozliwosci automatyzaciji.

Ze wzgkdu na zmiany warunkéw oraz decyzje cztowieka hakse spo-
dziewa& konieczndci zmiany poziomu automatyzaciji w czasie pracy esyst
sterowania. Dla opisu tego zagadnienia zostato wadaone pajcie adaptacyj-
nej automatyzacji [5] oraz prowadzone mace majce okrdli¢ wptyw zmian
poziomu automatyzacji na interakcje cztowieka zadkimi technicznymi. Ze
Zmiara poziomow automatyzacji wte sk kolejne pogcie alokacji funkcji (ang.
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function allocation FA) [13]. Ze wzgédu na zmienn& sytuacji, w jakiej znaj-
duje st samolot, podziat czyngoi sktadowych realizowanego zadania pemi
dzy cziowieka i uklady automatyki powinien dgmieniany. Problemy z tym
zwiazane obejmujjednak wiele zagadnie sposéb realizacji zmiany (algorytm,
kryteria, role czlowieka i automatyki w procesieiany poziomu automatyza-
cji), efektywna¢ dziatania i odczucia cziowieka na zmiany poziongivtoma-
tyzacji (w tym efekty wydczenia z procesu sterowania i wymuszonegerd-
nia do tego procesu), zrozumienie sposobu dziataystemu pracagego
w wielu trybach i efektywne jego wykorzystanie. padstawie przeprowadzo-
nych bada adaptacyjna alokacja funkcji (AFA) poprawiagagipodczas reali-
zacji zada [13]. Istotry wiasciwoscia oshgars poprzez adaptagjprzydziatu
funkcji oraz zmiany poziomow wspoétpracy cziowiekawmomatyl na kadym

Z etapOw procesu sterowania jestziveos¢ zwiekszenia zaangawania czto-
wieka w realizagj zada strategicznych przez odeenie od zadabiezacych.

Gtownym problemem wynikagym z wysokiego poziomu zautomatyzowa-
nia jest take mazliwos¢ zaniku umiegtnosci podstawowych, ktére zostaly za-
stapione przez uktady sterge i analizujce informacje automatycznie. Brak
treningu przy zmianie roli pilota unierdavia utrzymanie tych umiefnosci na
odpowiednim poziomie. Oczy#die naley rozstrzygaé¢ kweste przydatndci
tych umiegtnosci, co zaley od tego, czy automatyka ma pracéwsawsze
i w calym zakresie standéw obiektu i otoczenia, tey istniep takie stany,
w ktérych interwencja pilota jest konieczna.

Specyfika lotéw matymi samolotami jest odmienndatdictwa komunika-
cyjnego zarowno w zakresie wypasaia samolotu, sposobu dziatania pilota,
jak i czasu trwania lotdw. Rozwdania stosowane w tych dziedzinach musz
wiec uwzgkdniat istniepce ré&nice. W tym przypadku wydajeesize koncepcja
automatyzacji z zastosowaniem ograniczeickkich we wspomaganiu pilota
jest dobrym rozwizaniem, ktére mege podnié¢ bezpieczastwo lotu i utatwé
pilotowanie samolotéw tego typu.

2. Poziomy automatyzacji

Definicje pozioméw automatyzacji podano za autorami pracdSjastp-
nie [8], aby pokazamazliwosci wynikajace z rénego opisu tego zagadnienia.

Model MGSI wyr&nia nastpujace skitadowe (etapy przetwarzania infor-
macji) procesu sterowania:

 odbiér informaciji (angmonitoring,

e propozycje dziak (ang.generating,

« wbor dziatania (angselecting,

« realizacja (angmplementiny



80 J. Pienizek

Na podstawie modelu MGSI wyidiono 10 pozioméw automatyzacjia S
to [5]:

1) reczne sterowanie (angnanua) — brak udziatlu automatyki w procesie

sterowania,

2) wspomaganie realizacji (angction suppoit — w tym trybie na etapie

realizacji wysgpuje wspotdziatanie cztowieka z automatyk

3) automatyczna realizacja (arzatch processing— realizacja jest catko-

wicie przekazana automatyce,

4) wspdlne sterowanie (anghared contrgl — wspélne dziatania dotygz

generowania propozycji dziataraz realizacji,

5) wspomaganie decyzji (andecision suppojt— realizacja jest zadaniem

automatyki, wspétpraca wygiuje na etapie generowania propozyciji,

6) wspolna decyzja (an@plend decision making- proces podejmowania

decyzji jest realizowany wspdélnie,

7) sztywny system (angigid system — cztowiek wybiera z opcji podawa-

nych przez automatygk

8) automatyczne podejmowanie decyzji (amgtomated decision making

— cztowiek uczestniczy w procesie generowani&limosci, a automa-
tyka wybiera i realizuje je bez jego udziatu,

9) nadz6r (angsupervisory contrgl— jedynym zadaniem cziowieka jest

udziat w monitorowaniu systemu dzialeg¢go w spos6b autonomiczny,

10) petna automatyka (arfgll automation — bez udziatu czlowieka.
Zadanie monitorowania na poziomactd2 jest realizowane wspdlnie, a od po-
ziomu 5. tylko automatycznie.

Podana systematyka nie precyzujezlimeosci réznych poziomoéw wspo-
magania poszczegolnych czydoip a przeci¢ maozna sobie wyobrazirézne
poziomy zaanggwania cztowieka i uktadow technicznych przy wsgdlreali-
zacji dowolnego z etapéw. W modelu tym nie uwdgiono te dwu etapow
zwigzanych z tworzeniem przez cziowieka wetvmnego obrazu bimcego
stanu otoczenia, tj. etapu odbioru (recepcji i ppofi) oraz etapu analizy. Inny
model poziomu automatyzacji [8] zostat aitomy jako poziom wspoétdziatania
cztowieka z automatykw zakresie kadego z etapow. Ze wazglu na réna
specyfilke kazdego z etapdéw wydajecsize szczegotowe definicje poszczegol-
nych pozioméw (poza najwgzym — pelha realizacja automatyczna i rajni
szym — brak automatyzacji) musky¢ specyficzne do czyndoi. W odniesieniu
do proceséw podejmowania decyzji wspomaganego kaewputer podano 10
pozioméw — od petnej automatyzacji, poprzemedformy uczestnictwa kompu-
tera w procesie decyzyjnym, do braku daidktamputera.

W pracy [10] zaprezentowany zostat model wspotp@GD’A zawieraj-
cy wszystkie etapy modeli OODA i MGSI. ki temu analiza zadania stero-
wania podzielonego naggi etapow jest petniejsza. Dlaidego z etapdw nima
okredli¢ metody wspomaganiaatlz zastpowania cztowieka. Aby zobrazowa
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podefcie to do okréania pozioméw automatyzaciji, na rys. 1. przedstawi
poszczegdlne etapy i schematycznie zaznaczono réaizacje z rénymi po-
ziomami automatyzaciji.

W pierwszej realizacji wyspuje wysoki stopi@ wspomagania w zakresie
percepcji informacji (np. alarmy, wytbianie informacji istotnych) oraz niski
poziom wspomagania procesu przetwarzania, co oansepodawane informa-
cje obejmuy jedynie wielkdci podstawowe. W podejmowaniu decyzji automa-
tyka przedstawia die maliwosci, natomiast wspomaganie wyboru opcji jest
niewielkie. W drugiej realizacji przekazywana infaacja jest wspnie przetwa-
rzana. Proces przetwarzaniazzaalotyczy biezacego kontekstu wynikagego
z realizowanego sterowania. W podejmowaniu decygjstepuje wysokie
zautomatyzowanie, jednak realizacja decyzji halpiz do cziowieka. Linia
trzecia stanowi alternatyaswv zakresie podejmowania decyzji — wyborAgie-
go poziomu automatyzacji me zalee¢ od cztowieka. Realizaf to, co zostaje
mu zaproponowane, wykonuje schemat 2. Czlowiekpwpdzagc wtasne roz-
wiazania i przejczapc sk zaleznie od sytuacji, wykonuje schemat 3. Przykia-
dem procesu sterowania, ktory odpowiada schematon3.2 jest podggie do
ladowania z wykorzystaniem wska@ka systemu ILS.

Percepcja Przetwarzanie = Generowanie Podejmowanie Dziatanie
informacji informaciji opcji decyzji
:§ : ™
8 Wysoki J— _-x — _—
© a,‘," / — “3 ’-,"" \‘“_\\
£ ., e ., =
2 o - < . e
N e -TW®
g -~ l“"'«,' _.D'\‘ \
N Niski el —
o

Rys. 1. Przyktadowe rozktady pozioméw automatyzacposzczegol-
nych etapach procesu sterowania

3. Zadania automatyki podczas wspomagania pilota

W procesie wspdlnego sterowania pilota z uktadaoihmicznymi zmiany
poziomdéw automatyzacjasnvynikiem ré&nych interakcji wysgpujacych pomg-
dzy nimi. Korekcja dziaka pilota oraz wspomaganie pilota przez automatgk
pojeciami opisujcymi procesy, a nie stany. Rezultatenidego z tych proce-
séw mae by zmiana poziomu automatyzacji. Przyktadowo ¢kszenie po-
ziomu automatyzacji nagiuje, gdy:

e automatyka rozpoczyna realizagadania wprowadzonego przez pilota

— czyli wspomaganie pilota, kiedy automatyka nagpadie oceny za-
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miaréw pilota wspotdziata w procesie sterowania, mpze to by stabi-
lizacja ustalonego stanu lotu oki@nego przez pilota poprzez uprzedni
sposOb sterowania,

* automatyka rozpoczyna dziatania korygg — kiedy automatyka zmienia
sterowanie (korekcja aktywnajdy informuje o konieczrixi zmiany
(korekcja pasywna) tego sterowania.

W obydwu sytuacjach konieczne jest poinformowardwieka o biea-
cym stanie, a zwlaszcza o zmianach stanow, praladukW pierwszym przy-
padku jest to potwierdzenie przgja zadania do realizacji, a w drugim przeka-
zanie informacji pozwalagej cztowiekowi zorientowasie w zakresie dzialania
automatyki. Korygowanie dziatacztowieka nie mge by zaskoczeniem, a wa
konieczne jest znalezienie sposobu pokazania zargwryczyny zadziatania,
jak i przyetego sposobu dziatania.

Nalezy zwrdcié uwag:, ze catkowite zagpienie czlowieka w procesie ste-
rowania po zwikszeniu poziomu automatyzacji oznaczanie musi on, a jedy-
nie mae odbiera i przetwarzé informacje. Problemy pojawigjsie wowczas,
gdy nastpuje (a w zasadzie powinno ngst) obnizenie poziomu automatyza-
cji, czyli przegcie sterowania przez pilota, ktory nie jest przggaany na dzia-
tanie. Konieczné uwzgkdnienia zmian pozioméw automatyzacji w procesie
eksploatacji systemu sterowania jestamMpodstawowym argumentem za trakto-
waniem automatyki jako elementu wspomagego, a nie zagbujacego czto-
wieka. We wspomaganiu istotne jest przekazywaria@nmacji.

4. Automatyzacja a przekazywanie informacji

W procesie sterowania, w ktorym uczestniczy cziéwiegktady techniczne
sa wyposaane w interfejsy umidiwiajace wspoiprag. Ogélnym zadaniem in-
terfejsow jest przekazywanie informacji. Interfejsyjczsciej peinh jedm
z dwu funkciji:

» przekazywanie informacji o stanie obiektu sterovgan@nterfejsy infor-

macyjne),

« przekazywanie sygnatow stegoych (organa sterowe, przekniki, za-

dajniki).

Wykorzystanie komputerow pozwala na g@aenie obydwu funkcji w for-
mie interfejséw interaktywnych, ktére ghudo komunikacji dwukierunkowej.
Komunikacja tego typu wie sk czesto ze zmianami sposobu dziatania ukia-
dow automatyki, czyli przy przagtzaniu modow pracy, kiedy zmienia gbior
informacji istotnych dla nowego modu pracy.

Z przekazem informacji wie sk tez pojecie $wiadomaci sytuacyjnej
(ang.situational awarenes$A). Przygto trzy poziomy okréajace swiadomaé
sytuacyjm [3]:
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» SA1 — odbidr informacji (angerception,

* SA2 — zrozumienie stanu i interpretacji w korfa& realizowanych za-

dan (ang.comprehension

* SA3 - przewidywanie konsekwencji w przysaio(ang.projection).

Swiadoma¢ sytuacyjna jest wynikiem dziatania mechanizméwiodbin-
formaciji (recepcji sensorycznej, percepciji) orazchamizmow przetwarzania
docierajcej informacji z wykorzystaniem dodatkowej wiedByocesy przetwa-
rzania informacji obejmajwiele skladnikéw, przez co trudno jest teoretyezni
okresli¢ wszystkie wystpujace rezultaty zwizane ze zmianami procesu stero-
wania, sktadnikdw zadania czy ksztattow i zawsagitanformacyjnej elementow
dostarczajcych cztowiekowi informacji.Swiadomdé sytuacyjna wymaga in-
terpretacji informaciji o stanie procesu sterowanedmntekécie aktualnie reali-
zowanego zadania, co oznacze,celowe jest wprowadzanie rozga Wspo-
magagcych ten proces.

Interpretacja informacji o stanie samolotu, otoéaeénuktadéw zainstalo-
wanych na pokiadzie (w tym ukltadow steaych) stanowi podstaswpodejmo-
wania decyzji. Oznacza tee uklady techniczne magvptywac na ten proces,
zZmieniapc sposob przekazywania informacji. Na podstawie flysoczywista
jest maliwoé¢ poprawy odbioru informacji tak, aby cztowiek zaeolyovat
swiadoma¢ sytuacyjra na odpowiednim poziomie poprzez: yste przetwo-
rzenie informacji i podawanie informacji syntetyegnpohczenie wielu infor-
macji w fornme utatwiapca interpretagj, wykorzystanie dodatkowych bacbhw
wplywajacych na mechanizm uwagi.

Przekazywanie informacji stedgej w zautomatyzowanym systemie rigle
takze uzna za proces transmisji danych, ktorgisterpretowane przez ukilady
automatyki zalenie od trybu pracy. Nie jest ono jedynie prostyndesganiem
komend. Oznacza to miwos¢ roznego wykorzystania sygnatéw stexeych
zaleznie od bigacego stanu obiektu sterowanego i jego otoczenigykRrdem
jest rozwiazanie stosowane w ukladach sterowania odiegawvego — w pew-
nym zakresie stanéw lotu wychylenie sterownicy plaga st na zmiag kata
pochylenie, a w innych stanowi waséazadam przecizenia.

W tym miejscu warto zwrééiuwag, ze organa sterowe przekaztpfor-
macg dwukierunkowy. Poza syghatami zadawanymi przez cziowieka isniej
informacja zwrotna odbierana przez zmyst dotykw ga&ko sztywnéc¢ elemen-
tu, poprzez ktéry s zadawane warkgi sygnatow zadanych. Te dodatkowe in-
formacje w samolotach z mechanicznym przeniesiemiaemdu sterow stano-
wia sprzzenie zwrotne informagce pilota nie tyle o warai wychylenia, lecz
o efekcie sterowania, na ktory wpltywa tiey stan samolotu (gtownie qakosé
lotu). Zastosowanie uktadow fredniego sterowania, gdzie nie magoaknia
mechanicznego sterownic z ptaszczyznami sterowwgpianiczyto odbior in-
formacji przez organa sterowe w postaci sit reakigrow. Pojawita gijednak
dodatkowa maiwosé wykorzystania sit reakcji wymuszanych sztucznie do
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przekazywania informacji od systemu sterowaniaf8ktadajc ciagtos¢ proce-
su sterowania, szczegOlnie w sytuacjach zmian puzi@automatyzacji oraz
realizacji przez automatgkfunkciji kontroli stanu samolotu i dziatgilota, ko-
nieczne jest zapewnienie informacji o Zaeych wartdciach sterujcych, a tak-
ze 0 zamierzonych dzialaniach automatyki. Organeoste, po wyposaeniu
w uktady umaliwiajace wymuszenia sitowe, uzupetrjagtrumiar informacji
przekazywany cztowiekowi z systemu. Uzyskane wdposob aktywne organa
sterowe pozwalajna sterowanie automatyczne z zastosowaniem wpmawad
nych wymusz#é oraz umaliwiaja przekazanie pilotowi informacji w formie sit
reakcji organéw sterowych.

Zastosowanie sit jako informacji o rozpgcm korekcji dziatania pilota
umazliwia potaczenie korekcji aktywnej (ruchzaiigni w przypadku braku prze-
ciwdziatania) z korekgj pasywn (odbior sit przez pilota). ROwnocade reali-
zacja sterowania automatycznego zex@bp¢ wychylanie organu sterowego,
w wyniku czego dziatania sterownikow widoczne i hagpuje whczenie pilota
W proces sterowania.

Przeprowadzona analiza pokazuje isfatrlg przekazu informacji w proce-
sie wspomagania cztowieka, ktory stanowi elemeatodu pom¢dzy cztowie-
kiem a ukladem technicznym. Spojrzenia projektansgatemow sterowania na
te informacje jako element dialogu, a nie jedyreéoj rozkazy umdiwia
uwzgkdnienie zagadnie odbioru przez cziowieka reakcji systemu wnych
sytuacjach, a tade otwiera horyzonty dla nowych rozwin, czego przykladem
sa aktywne organa sterowe.

5. Whnioski

Przedstawiona analiza pokazujezzncs¢ zagadnienia projektowania ukia-
dow wspomagagych cztowieka. Proste zapbwanie cztowieka nie zawsze jest
dziataniem skutecznym i me powodowa takie skutki, jak ograniczenie rio
liwosci dziatania czy niepoprawne interakcje. Na podstaanalizy etapdéw
przetwarzania informacji podczas sterowania przsdsno ogdlne koncepcje
wspomagania cztowieka przez automatyk

Jednym z proponowanych elementéw aktywne organa sterowe, ktore
powinny umaliwi ¢ realizacg automatyki adaptacyjnej i ktore w kongele
zaprezentowanego modelu O@Dpozwalaj na traktowanie elementoéw tych
jako interaktywne interfejsy lepiej dostosowane gdadania wspomagania
niz klasyczne rozwizania. Oczywicie wykonanie aktywnych organdéw stero-
wych obejmuje wiele zagadmienvykraczagcych poza ramy niniejszego opra-
cowania.
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Praca naukowa finansowana #®dkéw na nauk w latach 20072011 jako pro-

jekt badawczy.

AUTOMATION — PILOT SUBSTITUTION OR AIDING

Abstract

General idea of making personal air transport npagular demands new solutions mainly

in the area of aircraft and air traffic control.the aviation on the present stage of the air-tiegten
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making the airplane control easier is possiblermvt problems appears. The cooperation of auto-
mation and human should be analysed and variousihdactors should be taken into considera-
tion in the design process of new equipment.

In the paper the analysis of the known effects adfperation is a basis for presenting the
general method of cooperative automation analysisdescription. The active command interfac-
es are presented as promising solution of adaptit@mation.

Ztozono w Oficynie Wydawniczej we wiziel 2011 r.
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KONCEPCJA UKLADU STEROWANIA SAMOLOTEM
LEKKIM ZA POMOC A POLECEN GLOSOWYCH

W pracy zaprezentowano koncepslystemu sterowania samolotem asysego
pilotowi. System réni si¢ od tradycyjnie stosowanych tyrre sterowanie odbywa
sie za pomog polecé wydawanych glosem. W pracy przeanalizowancliwo-
$ci wykonania systemu sterowania z wbudowanym madw@atomatycznego roz-
poznawania mowy dla samolotéw ogodlnego przeznaazdtodito proke zdefi-
niowania gtéwnych regut, ktdrymi powinien kieroévsie projektant systemu. Zde-
finiowano i oméwiono gtéwne poziomy funkcjonakwd prezentowanego systemu
sterowania. Szczeg6towo oméwiono zastosowanie wylslakomend do bezpo-
sredniego sterowania lotem samolotu. Podano réwp@stawowe wymagania,
jakie powinny spetnia komendy gtosowe. Zawarto rownidrotki opis ekspery-
mentalnego systemu sterowania stangego podstawrozwijania systeméw gto-
sowego sterowania samolotami ogdélnego przeznaczenia

Wstep

Weciaz rosracy ruch matych samolotéw ogdélnego przeznaczeniaQRIS
jestscisle zwiazany z poszerzeniem grupy 0s0b wykorzygtygh samoloty tego
typu jako ,podniebne samochody.” Mate samoloty zxzrywac jako srodek
lokalnego transportu n&ednich dystansach [1].a®ne uywane przez osoby
niebedace zawodowymi pilotami, ktére ezto nie posiadajzbyt duego do-
$wiadczenia w pilotowaniu samolotow i mapdmienne podégie do tego za-
gadnienia ni piloci zawodowi [5]. Spodziewajsie réwniez innych wi&ciwosci
pilotazowych samolotu. Wydaje siwiec celowe podjcie prac konstrukcyjnych
nad samolotem wypoganym w system awioniczny przeznaczony dla tej grupy
uzytkownikéw. Takie systemyasprzedmiotem prac badawczych w wiekrau-
kach na catymwiecie. Systemy te majuprasci¢ proces sterowania. Zawiegaj
wiele rozwhzan technicznych ufatwiagych pilotowanie, nawigagji obstug
systeméw poktadowych [8, 10].

Wiekszai¢ rozwiazan utatwiajacych sterowanie dotyczy zmian étawosci
pilotazowych samolotu, ktéry jednak wgi jest sterowany za pompdrazka,
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wolantu lub ministerownicy. Wszystkie te systemyaimja rece pilota do ste-
rowania. Niniejszy artykut proponuje imrkoncepag systemu ufatwiacego
latanie matym samolotem. Obecnie jest fechnologicznie mdiwe wykonanie
systemu awioniki, ktéry dulzie rozpoznawat komendy gtosowe wydawane przez
pilota. Polecenia glosem mogtyby dotyézgbstugi systeméw poktadowych
i parametrow lotu samolotu. Najbardziejzpdary sytuacy bytoby, gdyby pilot
mowit do systemu w sposob naturalny, jak do inneglowieka. Ale na takie
rozwiazania trzeba jeszcze poczéka

Praca ma na celu zdefiniowanie, ckeaie zasad dzialania systemu stero-
wanego poleceniami gtosowymi pilota. Omawia révengoblemy zwizane
z interpretag rozpoznanych poleée Autorzy praga zwrdcié uwag; na fizycz-
na mazliwo$¢ realizacji systemu, ktoryedzie wykorzystywat polecenia glosowe
do sterowania systemami poktadowymi lub ich wybranfunkcjami.

1. Funkcjonalnos¢ systemu

Zanim zostanie oméwione zagadnienie sterowanieegicstatku powietrz-
nego najpierw trzeba odpowiedé&iea kilka fundamentalnych pyta

1. Jakimi funkcjami samolotu mpa sterowé za pomog komend gtoso-

wych?

2. Czy pilot mae gtosowo sterowalotem samolotu?

3. Na jakim poziomie pilot me sterowé samolotem?

Podczas typowego lotu pilot steruje bardzo wieldonmgkcjami samolotu.
Te funkcje posiadajrézne poziomy wanosci i zwiazany z tym rany wplyw na
bezpieczéstwo lotu. Mana zatem wyrni¢ trzy poziomy funkcjonalni, na
ktérych kgdzie pracowa system sterowania glosowego (SSG)ziig sic one
miedzy sol obstugiwanymi funkcjami oraz zastosowanymi procachi rozpo-
Znawania mowy.

Poziom I. Sterowanie gtosowe obejmuje jedynie dodatkowe djmkie-
wplywajace bezpérednio na bezpiecastwo lotu. § to: wigcz/wykcz odmra-
zanie, wigcz/wyhcz swiatta kotowania, wgcz/wykcz ogrzewanie rurki pitota
Procedura rozpoznawania mowy iaoby¢ w tym przypadku aplikagjrozpo-
znapca hasta z mowy agtej (ang.word spotting. Dopuszczalne jest popetnia-
nie nielicznych kddéw przez proceddr z zagwarantowanmazliwoscia ich
poprawienia.

Poziom Il. Sterowanie gtosowe obejmuje funkcje wplyaa na stan lotu:
podwozie schowaj/wypés klapy due/mate/schowajAutopilot maze by akty-
wowany i dezaktywowany, a zasadnicaxne krytyczne funkcje stenge nie
mom by¢ obstugiwane. Oznacza tze funkcje steruce kierunkiem lotu, &em
wzniesienia, stabilizagjszybkdci lotu nie mog by¢ uruchamiane gtosowo,
jezeli wcze&niej nie zostasm zaimplementowane odpowiednie zabezpieczenia.
System musi zostawyposaony w funkcje chronice przed wprowadzaniem
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nieprawidtowych wartéci parametréw stabilizagych lot oraz przed zbyt dy-
namicznymi manewrami. Procedura rozpoznawania maavgoziomie Il mee
by¢, podobnie jak na poziomie |, aplikagjozpoznajca hasta z mowy aitej,
przy czym wymagania co do skuteczciorozpoznawania mowyaswigksze
w poréwnaniu z poziomem |. Jedrekwciaz dopuszcza sipopetnianie kdow
przez system z nitiwoscia ich korekty.

Poziom Ill. Na poziomie tym dogpne g funkcje stabilizujce wysokec
lotu statku powietrznego, np. funkcje stabileng orientagj przestrzenm Po-
nadto powinny b§ zaimplementowane funkcje wyprowadzag samolot z nie-
bezpiecznych i nieprawidtowych stanéw lotu. Trzpoziom sterowania gtoso-
wego wymaga niemal 100 skutecznéci rozpoznawania mowy oraz bardzo
niewielkich czasOw rozpoznawania. System rozpozn@avenowy na poziomie
tym powinien by systemem rozpoznawania peonych stéw lub systemem
rozpoznawania mowy gitej.

W celu zapewnienia bezpiedstwa lotu wszystkie funkcje uruchamiane
przez modut rozpoznawania mowy maslzy¢ dublowane przez tradycyjne
urzadzenia sterace. Wszystkie rozpoznane komendy powinny pgtwierdza-
ne gtosowo. Natomiast piloci powinni zostarzeszkoleni w zakresie korzysta-
nia z systemu rozpoznawania komend gtosowych idpng radzenia sobie
Z potencjalnymi kddami rozpoznawania.

2. Sterowanie lotem

Na pocatku rozwaan nad systemem gtosowego sterowania samolotem na-
lezy zdefiniowa& sposOb sterowania samolotem. Yetaosci i charakter stero-
wania kcznego sprawiaj ze raczej niemdiwe bedzie bezpérednie sterowanie
potozeniem ptaszczyzn sterowych za pom&omend gtosowych. Dziejegsiak,
poniewet:

* pilot wychyla ptaszczyzny w sposobagly — w przypadku sterowania
glosem kdzie to sterowanie dyskretne, nawet gdy komengtia bvyda-
wane bardzo szybko (rys. 1.); dodatkowo nie jestlnve natychmiasto-
we poprawienie niewkgiwego polecenia, jakiczas samolotdulzie ste-
rowanyzle, &z do momentu nadg@ia nowej komendy; jak takie polece-
nia powinny by formutowane jako przyrosty czy bezwgdhe wartdci
potozenia steréw? Raczej trudno wyobkasobie sytuagj ze przykia-
dowo po podmuchu w skrzydio pilotdizie w stanie okii¢, o ile do-
ktadnie wychyl¢ lotke, aby utrzyma stan lotu,

* W sterowaniu ma znaczenie nie tylko p@oie kaxcowe ptaszczyzn, lecz
réwniez sposob, w jaki zostato ono aghicte; wane jest, czy ptaszczy-
zny @ wychylane dynamicznie czy wolno,
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* pilot czsto steruje wicej niz jednym sterem w tym samym czasie, co nie
bytoby mazliwe w przypadku sterowania gtosem (rys. 2.).

Polecenie 1. Polecenie 2. | Polecenie 3. Ciag poleceni

Potozenie A
sterow

>
\ / Czas

Rys. 1. Powierzchnie sterowe magg zmienié pozycje tylko dyskretnie

Wychylenie lotek
& | siery kierunku
Sterowanie
Sterowanie lotkami kierunkiem Ciag polecen
Sterowanie sterem kierunku
/
Sterowanie lotkami
Czas

Sterowanie lotkami
Pilot r¢eznie steruje lotkami i sterem kierunku Sterowanie sterem kierunku

Rys. 2. Przyktadowe przebiegi wychglpowierzchni sterowych w klasycznym systemie sterow
nia i w systemie ze sterowaniem poleceniami gtosoivy

Przedstawione spostrania prawdopodobnie przewgana korzyé stero-
wania pgredniego. System sterowaniadzie automatycznie utrzymywat para-
metry lotu zadawane przez pilota za pompolecé gtosowych. W praktycznej
realizacji oznacza to integracjautopilota z modutem rozpoznawania gtosu
w jednym uradzeniu (rys. 3.). Autopilotdazie realizowat zadania zgaane ze
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stabilizacy parametréw lotu aktywowane przez modut rozpoznaaviaimterpre-
tacji polecé gtosowych.

SYSTEM STEROWANIA GLOSEM

. Modut .
Rys. 3. P(_)iczenle systemu roz- rozpoznawania - Autopilot 1 Mechanizmy
poznawania komend gtosowych mowy wykonawcze

Z autopilotem

3. Mozliwosci realizacji

Nie ulega watpliwosci, ze polecenia gtosowe mady¢ stosowane do ste-
rowania samolotem jedynie w przypadku, gdy zastesgwsprzt i algorytmy
zapewni szybkie i wiarygodne ich rozpoznawanie. System inmagpozna
i zinterpretowa polecenie w czasie krétszynvrpilot zdhzy zauway¢ op&nie-
nie. Biomc pod uwag zdolndci percepcyjne cziowieka, moa zdefiniowa
czas reakcji systemu:

Tsr= %THR (1)

gdzie: Tsg — czas, jaki system potrzebuje na rozpoznanie kdge podjcie
wiasciwej akcji, Tur — czas, jaki cztowiek potrzebuje na wykrycie zéaia.
Przy zatgeniu, ze cztowiek potrzebuje ok. 0,18,2 s na reakejczas przetwa-
rzania komendy przez system must lyétszy ni z 0,1 s.

Algorytmy i platformy sprztowe mogce znaleé¢ zastosowanie w 0Opisy-
wanym systemieasrozwijane i udoskonalane od wielu lat. &gty one po-
ziom rozwoju umaliwiajacy ich zastosowanie w lotnictwie cywilnym. Telefo-
nia cyfrowa od jakiegoczasu oferuje gtosowe wybieranie numeru lub olestug
centréw klienta. Podobne rozwania spotyka siw urzadzeniach medycznych.
Niestety wszystkie te rozedania dziataj wedtug scisle zdefiniowanych ko-
mend i nie g one w stanie rozpozagolecenia znajdagego s¢ w ciagu stow.

Powszechnie stosowane systemy nie rozpazp@prawnie wszystkich po-
lecen, a skuteczn@ rozpoznawania zatg od wielu czynnikow: akcentu, into-
nacji, pedkosci mowienia, gténosci itp. Obecnie poziom rozpoznawania pole-
cen siega 90. W przypadkuwzle rozpoznawanych polegesystem nie mee ste-
rowat zadm odpowiedziala funkcja samolotu, w szczegolda funkcjami
zwiazanymi bezpfrednio ze sterowaniem lotem. Jedynie funkcje naeyime
lub dodatkowe magby¢ obstugiwane.

Biorac pod uwag ograniczenia systeméw rozpozg@jch mowe, trzeba
stwierdzt, ze obecnie nie jest nitiwe stworzenie kompletnego systemu stero-
wania gtosowego w statkach powietrznych. Niemnéejngk mana podejmo-
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wac proby zmierzajce do znalezienia optymalnego rozeénia. Dalej przed-
stawiono rozwazania dotyczce modutu rozpoznawania mowy w systemie ste-
rowania samolotem.

W pierwsze] kolejnéci naley zauwayé, ze rozpoznawanie mowy
w kokpicie samolotu dokonujeesiwv warunkach silnego zaszumienia sygnatu
oraz maliwych interferencji ze strony osoby towarzysej (drugiego pilota).
Skuteczné¢ rozpoznawania mowy jest dodatnio skorelowana psuskiem
sygnal—-szum (SNR) dla sygnatu mowy, dlategadiaszum lub édwick pocho-
dzacy ze zrodla innego i rozpoznawany gtos me spowodowa drastyczne
obnienie skuteczriwi rozpoznawania mowy. Trudém te mana czsciowo
zminimalizowa, stosugc specjalne mikrofony przyustne redulag poziom
szumow oraz nieczute nazwlieki dochodace z dalekiego pola. Jedrak
wspomnianesrodki techniczne magokaza sie niewystarczajce. Dlatego po-
mocne mog Sic okaz& dodatkowe metody redukige szum i hatas, np. filtry
Wienera, macierze mikrofonowe, filtracja sygnatuwgoOprocz tychsrodkow
wyttumienie kabiny pilota materiatamizaiiekochtonnymi mae réwnie: przy-
nies¢ dobre rezultaty.

W projektowaniu systemu sterowania glosowego samaoionaley row-
niez rozway¢ rozmiar stownika oraz stowa podobne w brzmienanétycznie
i akustycznie), lecz o piym znaczeniu. Stowa te niejednokrotnienigce sg
migdzy soly tylko jednym fonemem sprawigpowane trudnéci w rozpozna-
waniu mowy. Ogolnie mma powiedzié, ze im wickszy rozmiar stownika, tym
mniejsza doktadni i diuzszy czas rozpoznawania. Z tega tezgledu zbior
rozpoznawanych stéw powinien bynozliwie jak najmniejszy. Ména to cz-
sciowo osagna¢ przez dezaktywowanie rozpoznawania komend gtosbwyc
ktérych wydawanie w danej sytuacji nie ma sensunadto, jeeli zalazy¢ sie,
ze piloci korzystajcy z systemu zostanwczeniej gruntownie przeszkoleni,
rozmiar stownika mgna znaczco zmniejszy. W takiej sytuacji nie trzeba
wprowadza nadmiernej iléci alternatywnych komend, ktére mdp same zna-
czenia, ale wypowiadaneg sa r&ne sposoby. Mmna rownieg tak skonstruowa
stownik, aby zminimalizowa liczbg kiopotliwych w rozpoznawaniu stow.
Z drugiej strony, jeeli system ma by catkowicie przyjazny dla aytkownika,
rozmiar stownika musi kyodpowiednio day, aby zawrzé w nim wszystkie
alternatywy wypowiadania danej komendy gtosowepllkuje to wycie bardzo
szybkiego komputera poktadowego oraz odpowiednigbrggméw opartych na
analizie dyskryminacyjnej oraz analizie sktadowgbdwnych (PCA).

Innym zagadnieniem, ktére nalerozwazy¢, jest zalenos¢ systemu od
moéwcy. Obecnie wiele programow rozpozitgch mowe dziata w sposéb nie-
zalezny od mowcey. Jednak procedury dziatage w trybie zalenym od méwcy
pozwalaj z reguly na oagniecie wiekszej skuteczniei niz procedury niezale
ne od moéwcy. W przypadku opisywanego zastosowdoguskowo fatwo ma
na zaimplementowa procedury zalene od mowcy, poniewapilot posiada
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mozliwos¢ logowania si do systemu sterowania samolotem, jak rowmmeze
nagra& wszystkie komendy przed pierwszym uruchomieniestesyiu.

Istotnym parametrem, na ktéry natezwrdcic uwag: w projektowaniu sys-
temu sterowania glosowego, jest czas rozpoznawRieizpoznawanie powinno
przebiegd w czasie rzeczywistym z maksymalnym apiéniem ok. 0,1 s.
Krétki czas rozpoznawania posiada z reguty niekstray wptyw na skuteczréd
rozpoznawania.

4. Polecenia

Celem wyposzenia systemu awioniki samolotu lekkiego w uktadpmz
znawania polede glosowych jest zwkszenie komfortu pracy pilota i zmniej-
szenie jego obgkenia. Nie mae wyshpi¢ sytuacja, gdy pilot musi szukad-
powiednich stéw, aby prawidtowo zbudo$veozkaz. W zwazku z tym forma
wypowiadanych polec¢emusi by ,przyjazna” dla aytkownika, co oznaczze:

e musz to by standardowe frazyzywane w lotnictwie — kade polecenie
sklada si z typowego paiczenia stow mywanych przez pilotéw do
okreslenia swoich oczekiwaco do parametrow lotu,

* musz by¢ maksymalnie skrocone — krétkie frazy jest tatwiapamgtac
i mozna szybciej wymowd,

« akceptowane musgzby¢ zaréwno zmienne numeryczne, jak i lingwi-
styczne — ,przyjemniej” jest powiedzigkurstroche w prawd niz for-
mutowa: komend bardzo precyzyjniekurstrzy stopnie w prawd, cho-
ciaz druga forma jest niezldna, gdy pilotowi zaley na duej precyzji
sterowania,

e zmienne lingwistyczne musgzmiet rézne znaczenie zatrie od stanu
lotu,

» rézne frazy mog mie¢ identyczne znaczenie — pilot nie meoby zmu-
szony do wuycia tylko jednej zmiennej lingwistycznej, np. wyeaia
»lekko”, jtroche” powinny mié€ identyczne znaczenia,

e musz by¢ jednoznaczne — polecenia masie rozni¢c w sposob zabez-
pieczajcy przed ich pomyleniem.

Zaklada s, ze system rozpoznawania poléggosowych powinien ume

liwi ¢ sterowanie systemami poktadowymi oraz samym Itamolotu:

* poleceniavtgczwyliqcz, np.schowaj podwozikib wysu: podwozie

» bezpdrednio definiujce warté¢ zadawanego parametruprzechylenie
dziesk¢ w prawq

« definiujace wartd¢ sterowanego parametru przyrostowo przechyl
w prawo dziegi¢ wiece),

* specjalne polecenia na wypadek niebezpiesteea — polecenie zawsze
stabilizupce lot horyzontalnyvyréwnaj



94 T. Rogalski, R. Wielgat

Inna z kolei klasyfikacja poleéeuwzgkdnia sposdb definiowania parame-
trow lotow:

e za pomog dokladnej wartéci numerycznej — dziesi stopni, sto

pie¢dziesat weztow,

* za pomog zmiennej lingwistycznej — wcej, mniej.

Sam proces rozpoznawania i interpretacji palesidada si z nastpuja-
cych etapow (rys. 4.): modut przetwarzania sygnattawiekowych rozpoznaje
polecenia i wart& parametrow. Nagpnie identyfikuje si, czy parametry s
wartcicia liczbowa czy zmieng lingwistyczra. Zmienne lingwistyczneaskon-
wertowane na warkai liczbowe w zalenosci od stanu lotu samolotu. Naphie
polecenie i parametryakonwertowane do postaci akceptowanej przez system
sterowania samolotem i do niego transmitowane.

Polecenie
Jednostka > A
—> przent\;\(/)eiilzyama —»{ Tdenty fikacja Forma cyfrowa >l u
Wartos¢ parametru
formy - Wybor | t
parametru [ ot Konwersja ybor
b p do postaci [P o
Forma numerycznej P
lingwistyczna i
$ 1
- o
Warunki
t
lotu

Rys. 4. Proces przetwarzania sygnatu

W omawianym systemie wai® zmiennych lingwistycznych zatg od
stanu lotu samolotu. Dlaczego? Przyktadowo w syitleaiti z niezerowym k-
tem przechylenia pilot, chc zwickszy¢ przechylenie, wyda polecengzechyl
wiecej. System musi zinterpretowajaka wartdg¢ oznaczawiece). Poniewa
bedzie to inna wart@ dla juz utrzymywanych matych i diych katow przechy-
lenia, konwersja zmiennej lingwistycznej na waftticzbowa moze odbywa
sig¢ z wykorzystaniem kilku rinych metod. Ména wykorzystéa klasyczne za-
leznosci matematyczne:

V = f(Xq, X, +vey Xo) (2

gdzie:v — wyliczany parametrxs, X, ..., X,— wielkosci wptywajace na wartée
parametru wyznaczanego. Rownieetody logiki rozmytej lub sieci neuronowe
mog zostad wykorzystane do konwersji zmiennych lingwistyczinyta warto-
sci cyfrowe.
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5. Modut rozpoznawania mowy

Jak wczeéniej wspomniano, modut rozpoznawania mowy zedy na
poziomie | sterowania proceduwyszukiwania haset. Na najwgzym poziomie
powinien znajdowa sig zorientowany zadaniowo system rozpoznawania-pot
czonych stow lub system rozpoznawania movegleij. Wspolnymi etapami dla
wszystkich tych systeméw jest wphe przetwarzanie sygnatu oraz ekstrakcja
cech.

Wstepne przetwarzanie sygnatu

Do podwysszenia jakéci procesu rozpoznawania mowy oraz racjonalnego
wykorzystania zasobéw systemu w systemach rozpcamawmowy czsto
stosuje si metody wstpnego przetwarzania sygnatéw. Pierwszynadzeniem
w torze przetwarzania sygnatu jest mikrofon. Z rggd to mikrofony przyustne
w zestawach nagtownych (stuchawkach lotniczychkribfony te wraz z odpo-
wiednimi uradzeniami maj mazliwos¢ sttumienia szumu i zwkanej z tym
poprawy jakéci rozpoznawanego sygnatu mowy. Alternatywnym razaniem
jest macierz mikrofonowa z zaprogramowamocedug formowania strumienia
(ang.beam-forminy} Technika formowania strumienia pozwala na wznerme
sygnatu dwigkowego (np. mowy pilota) z dowolnego kierunku ocetabienie
sygnatow dochodgych z innych kierunkéw. Macierz mikrofonowa z zaley
mentowan technilky formowania strumienia nie by wykonana w postaci
samodzielnego ugezenia mikroprocesorowego, ktére nie wykorzystigsaz
béw komputera poktadowego.

Sygnat otrzymany z mikrofonu lub macierzy mikroferg po ewentual-
nym wzmaocnieniu powinien zostgrzefiltrowany pasmowo do zakresuw:stio-
tliwosci obejmupcego widmo mowy. Filtracja pozwala na wyeliminoweni
z sygnatu skiadowych o niskich i wysokichegstotliwosciach, leacych poza
zakresem widma sygnatu mowy, przez co sktadoweidebgtda negatywnie
wplywaé na jakd@¢ rozpoznawania mowy. Napaszy zakres aestotliwosci za-
pewniapcy jeszcze zrozumiadd mowy obejmuje od ok. 300 Hz do ok. 4 kHz.
W taki sposob najeZciej filtrowany jest réwnie sygnat akustyczny w kokpi-
tach samolotow. Jednak w przypadku systeméw rozpozg@jch move zbyt
dwze zawzenie pasma sygnatu i znaczco obniy¢ skutecznéé rozpozna-
wania. Optymalny zakres filtracji sygnatu nglezatem dobré& eksperymental-
nie.

Przefiltrowany sygnat akustyczny vma poddé procesowi detekcji, ktory
ma za zadanie wyogloni¢ te fragmenty sygnatu, ktére mpdpy¢ potencjalnie
sygnatem mowy. Na dalszym etapie program analiggnie te fragmenty,
ktére zostaly uznane za sygnat mowy, ogdeapc tym samym zasoby kompu-
tera i zmniejszag ryzyko bkdnego rozpoznania sygnatu.
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Czsto spotykanym kryterium uznawania sygnatu za sygnewy jest
przekroczenie ustalonego wén&j progu energii. Niektére nowe techniki opar-
te @ na detekcji sygnatu z wykorzystaniem jego entropii

Aby podnig¢ jakos¢ sygnatu mowy, mena zastosowapewne techniki re-
dukcji szumu, jak np. adaptacyjne filtry Wiennetgalmana, metogl subtrakcji
widma. Niemniej jednak natg mie¢ swiadoma¢, ze oprdécz usuwania szuméw
wspomniane metody w pewnym stopniu znieksztatcdyvniez sygnat np. po-
przez wprowadzenie tzw. szumu muzycznego. Najlepszdegia odszumiania
powinna by dobrana eksperymentalnie [4].

Ekstrakcja cech

Cechy sygnatu mowy nieztine do rozpoznawania mowy ekstrahowane
Z wstpnie przetworzonego i odszumionego sygnatlu mowyeddie najcgsciej
stosowan metod, ekstrakcji cech sygnatlu mowy parametry Mel-cepstralne
(ang. Mel-Frequency Cepstral CoefficientsIFCC). Parametry MFCC oblicza
sie w nasgpujacych etapach:

1) podziat sygnatu na ramki, okienkowanie sygnattamkach za pomac
funkcji okna Hamminga (midiwe jest wycie rownie: innych funkcji
okna),

2) przeprowadzenie szybkiej transformaty Fouriéf&T) na zokienkowa-
nych sygnatach z ramek,

3) obliczenie zakumulowanych wspoétczynnikéw widmawyjako mocy
FFT w tzw. krytycznych pasmach estotliwosci; pasma krytyczne za-
chodz na siebie w 5%, jezeli przyjeta jest melowa skala eztotliwo-
§ci,

4) obliczenie logarytmu naturalnego zakumulowanyespoétczynnikdw
widmowych,

5) przeprowadzenie dyskretrigj

6) transformacji kosinusowej na zlogarytmowanych pé¥szynnikach
widmowych =0, 1, 2,...0— 1):

®3)

X(m =40y In $)co{wj
k=0

2K

c(O):\/%, c(n) =\/% (4)

7) obliczenie pierwszej i drugiej pochodnej po ézatla wekoréw wspot-
czynnikow DCT, tzw. wspétczynnikéw delta oraz dellalta.

Rozszerzeniem wspotczynnikbw MFCG svspoétczynniki HFCC (ang.

Human-Factor Cepstral CoefficientsiFCC), ktére w pewnych warunkach s
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bardziej odporne na szumzréechy MFCC [6, 9, 12]. Raiica mkdzy parame-
trami MFCC i HFCC polega jedynie na obliczaniu skeéci krytycznych pasm
czestotliwosci. W przypadku parametrow HFCC szerék@asma krytycznego
oblicza s¢ jako [3]:

ERB=6,23 > + 93,39f + 28,52 H (5)

Ponadto szerokoé pasma krytycznego dla cech HFCCamdy dodatko-
wo skalowana przez wspétczynnikakszy od 1, przez co uzyskuje: depsze
rezultaty rozpoznawania.

Procedura wyszukiwania haset

Wynikiem ekstrakcji cech jest gt wektoréw cech reprezengajch ko-
mend; gtosows. Procedura wyszukiwania haset rozpoznaje koraeedstowni-
ka poprzez odszukanieagu wektoréw cech najlepiej reprezenatyjch rozpo-
znawan komend. Wyszukiwanie haset bardzoesto jest oparte na metodzie
nieliniowej transformacji czasowej. Gtéwidea metody jest znalezienigiezki
optymalnej z minimalnym kosztem przeip z lewego dolnego rogu do prawego
gornego rogu tzw. macierzy odlegtd lokalnych. Pojedynczy elemedt,, ma-
cierzy jest rowny odlegkzi migdzy mtym wektorem cech (np. HFCC, MFCC)
rozpoznawanej wypowiedzi mtym wektorem cech wzorca odniesienia. Miar
odlegtaici miedzy wektorami cech jest egto odlegté¢ Euklidesowa. Zakumu-
lowarg odlegtaé w kazdym punkciesciezki optymalnej otrzymuje sina pod-
stawie rekursywnej procedury. Przyktadowa procedakarsywna podana jest
w réwnaniu:

9(i-1,j)+d(.j)
9(i,j)=|9(-Lj-D+d (.j) (6)
g(i,j-D+d(.j)

W celu normalizacji otrzymanego wyniku zakumulow&ogzt jest zwykle
dzielony przez wspétczynnik:

D=4/N3+ N (7)

gdzie: N, — liczba wektorow cech wzorca odniesieriy — liczba wektorow
cech rozpoznawanego stowa.

Nie ma potrzeby obliczania odlegtd zakumulowanej przyayciu wszyst-
kich odlegtdci lokalnych, zateméciezka wzdtw ktérej oblicza si odlegtaé



98 T. Rogalski, R. Wielgat

zakumulowan lezy wewmtrz obszaru w pobtu przelatnej ograniczonego
dwoma réwnolegtymi liniami przesugtymi o pewr liczbe (7):

Q = round( wimax(N , N, )) (8)

gdziew — wspotczynnik przesuggia.

Doktadny opis algorytmu DTW nioa znale¢ w pracy [11]. Po obliczeniu
wszystkich kacowych zakumulowanych kosztow patiky rozpoznawanym
stowem oraz wszystkimi wzorcami za Kastowa rozpoznawanego jest uzna-
wana klasa wzorca dgego najmniejszy zakumulowany koszt.

Opisana procedura dziata dobrzegje SNR sygnatu mowy jest odpowied-
nio wysoki, a stowo, ktére ma byozpoznawane, jest wykrywane za pomoc
procedury detekcji sygnatu mowy. Jedmakvarunki takie s raczej niemaliwe
do spetnienia w praktyce. Dlategw teardziej efektywnym rozwraniem jest
uzycie metody DTW w procedurze wyszukiwania haset. Wgpomnianej pro-
cedurze zakladagize dlugaé¢ (w milisekundach) rozpoznawanego stowa jest
przynajmniej 1 dtugasci wzorca oraz co najwgj n razy wiksza od diug€ci
wzorca — zazwyczaj = 2.

Gdy minimalna ze zakumulowanych odleglosci (oznaczona szarg kropka) jest mniejsza od progu
zdefiniowanego dla wzorca, wowczas wektor cech skojarzony z minimalna odlegloscia wyznacza

koniec komendy, a samej komendzie przypisuje si¢ klase wzorca. W przeciwnym przypadku obszar
poszukiwan przesuwa si¢ o jedna ramke w prawo 1 proces wyznaczania zakumulowanej odleglosci
powtarza od poczatku.

4 Poszukiwanie kolejnej komendy
rozpoczyna si¢ od tego miejsca
4 )
[ 3N N J ] 000000000600
00O 0HL 00000000000
3% 5 o4
g 00O OQ’OOOOQ“.@"OOOOO
g O O..OOOQ‘»@"OOOOOOOO
= F0Q00000000000
0000000000000
g
—

Ciagla wypowiedZ z zawartg w niej rozpoznawang komenda

Rys 5. Znajdowanie komend za porageocedury wyszukiwania haset

Zatozenia te powoduj ze obszar poszukiwiaéciezki optymalnej przyjmuje
ksztalt ograniczony egtymi liniami na rys. 5. Najriszy spéréd zakumulowa-
nych odlegtéci na gornej granicy wskazuje koniec rozpoznawdmenpendy,

a ta odlegtéc jest mniejsza 1iprog dla danego wzorca. Klasa wzorca jest przy-
pisywana do komendy. Poszukiwanie npeej komendy zaczynagsod nastp-
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nego wektora cech tuza koxcowym wektorem cech aktualnie rozpoznawanej
komendy.

Aby procedury rozpoznawania mowy oparte na wyszakiw haset zadzia-
taty, musza zost& zebrane wzorce wypowiadanych komend. Wzorce teamog
by¢ wbudowane w SRM, a tak mog by¢ uzupetnione przez wzorce komend
nagrane przez pilota korzysteggo z systemu. Dodprokazp do nagrywania
wzorcéw komend dla danego pilota jest czas trenimggymulatorze lotu.

6. Rozpoznawanie pejczonych stow

Rozpoznawanie pagtzonych stéw jest z reguly wykonywane za pomoc
niejawnych modeli Markowa (an¢didden Markov ModelHMM) opartych na
modelach jednostek subleksykalnych, np. fonemovipdpailarniejszym mode-
lem Markowa fonemu jest model oparty na mieszanimielowymiarowych
rozkladow Gaussa. Z reguly jest to model tréjstanavazywany cgsto trojfo-
nem. Proceduartrenupca modele HMM dla fonemu jest zwykle uczenie zinte-
growane, bdace odmian procedury Bauma—Welcha. Rozpoznawanie odbywa
si¢ na podstawie algorytmu przekazywaneonu, Rdacego zmodyfikowanym
algorytmem Viterbiego [2].

STAR

T

>

Rys. 6. Przykltadowa siestéw dla wybranej komendy systemu sterowania gtegm samo-
lotem
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Bardzo wanym elementem procesu rozpoznawaniaganych stow jest
zaprojektowanie odpowiedniej sieci stow, weiva ktdrej program rozpoznagj
cy znajdzie najbardziej prawdopodabnipotez wypowiedzi. W projektowaniu
sieci stdbw naley uwzgkdni¢ stowa o tym samym znaczeniu, leczmce sg
wymowa (zapisem fonetycznym), oraz komendy alternatywia. rysunku 6.
przedstawiono przykladawsiet stow straca do sterowania gtosowego pew-
nym elementem systemu awioniki. Sieie uwzgkdnia r&nej wymowy stow,
ale pewne komendy alternatywne. Gdy program znajdajbardziej prawdopo-
dobry hipotez wypowiedzi (zaznaczanszarym kolorem na rys. 6.), wéwczas
komenda gtosowa jest interpretowana tak, jak tegstawiono na rys. 6.

Doktadny opis niejawnych modeli Markowa przekrazzkres prezento-
wanej pracy. Mena go jednak znaté w literaturze [13].

7. Eksperymentalny system sterowania

Katedra Awioniki i Sterowania Politechniki Rzeszdie$ pracuje nad sys-
temami sterowania dla samolotéw lekkick pd wielu lat. Opracowano system
sterowania SPS-1 [8, 10] sktagley sk z szeregu niezataie dziatagcych ele-
mentow, paiczonych za pomacmagistrali cyfrowej CAN-2B [7]. Zastosowana
w nim struktura sprgowa oraz modutow&® oprogramowania autopilota uto
liwiaja wymiarg jego podzespotow w zaleosci od realizowanych zada im-
plementagj praw sterowania na innych platformach gpwych. Na przykiad

Sterowanie sterem

kierunku ®
Drazek WOLNY (1, 4
CAN
Panel <->| MECH. WYKONAWCZY 1. |
sterowania
; 4—>| MECH. WYKONAWCZY 2. |

AHRS

4| KOMPUTER [«

ADC
Urzadzenia

nawigacyjne 4—P| MECH. WYKONAWCZY n
Wyswietlacz

Dzwignia
mogy 1 4

i

Rys. 7. Ogolna struktura systemu sterowania z Zaimgntowanym modu-
tem rozpoznawania poletgtosowych
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na potrzeby projektu realizowanego wspélnie z lnggm Lotnictwa system
zostat zamontowany na poktadzie samolotu 1-23 ziezionym modutem kom-
putera pokladowego.

Struktura SPS-1 (rys. 7.) urowia potaczenie z modutem rozpoznawania
i interpretacji polece glosowych za pomacmagistrali. Do komputera pokta-
dowego z tego modutuetla transmitowane polecenia steytg lotem i syste-
mami poktadowymi, powstale wskutek dziatania algmdw przetwarzania
sygnatu mowy pochodzego od pilota — operatora systemu.

8. Podsumowanie

Systemy awioniki wspomaggje pilota w rany sposéb @ obecnie coraz
czesciej spotykane. Tak wt system umdiwiajacy pilotowi gtosowe sterowa-
nie uradzeniami pokladowymi czy wybranymi funkcjami lotansolotu z pew-
noscia znajdzie aytkownikow. Technicznie budowa takiego systemu yaez
by¢ maozliwa. Pierwsze prototypy jusie pojawiap. Pierwsze montowane seryj-
nie systemy &da to prawdopodobnie systemy poziomu pierwszego. ftaim
wymagajce duo skuteczniejszego procesu rozpoznawania i intexgiiepole-
cen gtosowych, musgby¢ wciaz rozwijane i testowane.

Obecnie wydaje gj ze prezentowane roza#anie mae da wiele korzyci,
np. zwkkszenie komfortu pracy pilota, ktory staje bardziej osodp zaradzap-
ca niz pilotem. Pilot, obstugar systemy poktadowe, niedizie musiat odrywéa
wzroku od przestrzeni wokdt samolotu. W przysetopilot réownoczénie ze
sterowaniem samolotem mégtby tekwykonywd inne zadanie niezwikane
bezparednio z wykonywanym lotem.

Praca omawia wybrane problemy mog pojawé sie w systemie awioniki
wyposaonym w uklad rozpoznawania polécgtosowych. Pokazuje mtiwe
drogi rozwoju systemow tego typu oraz ogollne zasellyvykorzystania. Praca
nie daje odpowiedzi na wszystkie #ive pytania i wiele z nich z pewsocia
wciaz pozostaje bez odpowiedzi. Jednak w opinii autowdwrzyszigci syste-
my umazliwiajace glosowe sterowanie lotem samolotu na pewno pajsivna
poktadach samolotéw ogdlnego przeznaczenia.
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A CONCEPT OF VOICE GUIDED
GENERAL AVIATION AIRCRAFT

Abstract

The paper presents a conception of an airborneaasystem assisting the pilot, different
than classical approaches present. There is a ptocef voice commanded control system pre-
sented in this paper. The paper analyses pos&bibif realization of aircraft control system with
the speech recognition module for general aviaéivoraft, at this moment. The author tries to
define the main rules, which must be kept to ptogex operate such systems. The main functio-
nality levels of such control system are defined discussed too. The use of voice commands for
the direct controlling the flight of the plane ils@ presented and analyzed in details. The paper
discusses also types of voice commands pilot cas&lto control the plane. The main require-
ments voice commands must meet are defined andsdisd. The last chapter contains the short
description of the experimental control system,olthtan be the base for developing an experi-
mental voice controlled general aviation aircraft.
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