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INTRODUCTION GENERALE

Dang le cadre du projet de fin o études du cvcle Ingénieur, Option Installations. nous avons
choisi de réaliser une interface graphigne permettant de simuler un systéme important de
navigation aérienne qui est le dispositif RAIM (Receiver Auténomous Integrity Montlor} gui
permet de surveiller IVintéerité du sysiéme de positionnement global GPS.

Le futur systéme de navigation par satellites GNSS {Global Navigation Sateilite Svstem}
devra satisfaire les exigences définies par 'OACT {Orzanisation de "Aviation Civile
internationale) en termes de précision, d’intégrité de disponibilité et de continuité de service.
Malheureusement. les systémes de navigation par sateliites actuels, tels que le GPS {Global
Positioning System), ont des limites de précision et de fiabilité qui ne leur permettent pas de
satisfaire pleinement ces exigences de maniére autonome. Ii apparait donc nécessaire de
contréler certains paramétres comme l’intégrité qui est la conflance gu’on place dans
I’exactimde de s informations délivrées par le GPS. Pour cela. on utilise des algorithmes
RATIM.

Un algorithme de contréle d mtéerité du signal GPS basé seulement sur la redondance des
satellites poursuivis, de type RAIM snapshot induir généralement deux fonctions : une pour la
détection et 1'autre pour Pexclusion des anomalies, cet algorithme ze sert dun critére des
moindres carrés, établi sur la base des résiduels d'erreur des mesures courantes, pour vérifier
I'intégrité de la solution de navigation.

Lobjet de notre travail et d’étudier et de présenter les fonctions détection ef exclugion d’un
algorithme RAIM de type Snapshot basé sur les résidus de la méthode des moindres carrée et
de simuler ces deux fonctions avec des données réelles format RINEX,

Notre mémoire est divisée en guatre chapitres :

L¢ premier chapitre donne présente et décrit le systéme de positionnent satellitaire GPS.

Le deuxiéme chapitre développe les méihodes de détermination dde la position du
récepteur a partir des mesures de pseudodistances et la description des indicateurs précision
de la position.

Le troisiéme chapitre définit tous les parameires ayant un rapport avec la détection de
panne et décrit ’algorithme de détection et d’exclusion Snapshot et explique les méthodes de
déterminaticn de critére de décision et du seurl de décizsion

Le dernier chapitre est réservé a la description des différentes interfaces graphiques de

notre logiciel.
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1. LE SYSTEMFE DF POSITIONNEMENT PAR SATELLITES : LE GPS

L1. Iniroduction
Nous consacrons ce chapitre & donner le principe de fonctionnement du systéme de

positionnement par satellites américain, le GPS. tout en décrivant les éléments principaux en

insistant =ur la formation des signaux permettant le positionnement.

I.2. Historigue

Le systeme américain GPS (Global Positioning System) est un systéme de radio
positionnement par satellites. Tl a été développé par I'armée américaine. a partir de 1973 pour
ses besoins propres. Il remplace le systéme TRANSIT qui tut développé a lafin des années 5O
et opérationnel jusqu'an milien des années 80.

e Les spécitications de départ &:i terme de localisation sont les suilvantes :
¢ La position et la vitesse d'un mobile. a tout instant, en tout endroit et dans un systeme
de référence mondial {appelé WGS84) avec une précision inférieure a 10 m,
e le temps a une microseconde prés dans "échelle de temps GPS qui a été défini a partir
de I'UTC. Au 5 janvier 1980 a minuit, Tope = Trrpe. Par contre le temps GPS est linéaire,
on a donc aujourdhui en 2000 un décalage entre les temps GPS et UTC de 19 secanides
pleines (Tyme = Tres - 195)

De plus sa conception militaire a imposé des contraintes supplémentaires :
e Invulnérabilité du systéme (satellites en orbites hautes)
o TFacilité demploi sur le terrain et récepteur indétectable. Pour cela le systeme est
descendant, les sateilites transmettent toute I'information nécessaire pour se positionner et
les récepteurs sont passifs.

Autre avantage de cette conception, le nombre d'utilisateurs est illimité et anonyme. Il
suffit de posséder un récepteur pour obtenir sa position. Les principales phases de
développement sont les suivantes :

e 1973 - 1978 : mise au point du concept. lancement des appels d'offres
e 1978 - 1985 : phase pré-opérationnelle avec lancement de 11 satellites du block I

e 1989 - 1997 : lancement de 28 satellites du block ILIIR de ta phase opérationnelle.
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e Février 1994 : le congrés américain le déclare opérationnel.

Les possibilités offertes en terme de localisation onf fait gue la commupanté civile
scientifique s'est intéressée trés rapidement a lui, dés le début des années 80. T est aujourd’hui
sous le contréle du département de la défense (DOD) pour les parties, construction des
satellites, Jancement, contréle ef mainfenance. Mais Je congrés américain a décidé de
développer les utitisations civiles du GPS. En particulier les américains voudraient imposer le

systéme GPS comme seul mode de navigation pour I'aviation civile.

L3. Principe du GPS

Les satellites émettent des signaux répétes périodiquement. La disposition des satellites
est telle qu’a tout instant sur la terre on peut capter le signal d’au moins 4 satellifes. Les
signanx sonf captés a I'aide dun réceptenr. Lorsqu’on achéte nn GPS on achéte nn yécepfenr
qui captera le signal des satellites et calculera la position du récepteur. Le récepteur a en
mémoire un almanach, lequel contient la position prévue -des satellites a chaque instaﬁl.
Cependant, comme des petites erreurs sur Iorbite sont inévitables, les cotrections a apporter a
la position du satellite sont codées dans le signal du satellife {la mise a jour de la position des
satellifes est faite toutes les heures. Chaque satellite émet son signal continiment. La période
dus signal est fixe et les instants de débur du cvele du signal sont inscrifs dans 1'almanach Les
satellites sont équipées d*horloges atomiques extrémement précises permettant que le signal
soit parfaitement en phase avec ce qui est annoncé dans 'almanach. Lorsque le récepteur
capte un signal il ¢ met lui-méme A émettre les signaux des différents satelhites et il les
translate jusqu'a ce qu'un des signaux qu’il émet soit en phase avec le signal re¢u (il mesure
ceci en calculant la corrélation entre les deux signaux.) II peut alors calculer le témps de
parconurs du signal.

Cette technique consiste & mesurer au moins quatre pseudo distances sur quaire
satellites 4 partir dim seul récepteur (figure11). La durée d’observation est de quelques
secondes. Le résultat est une position absolue. instantanée, en temps réel. avec une précision
de quelques métres en planimétrie et inférieure a 10 métres en altimétrie. Avant 2000, on avait
une dégradation nommée SA qui donnait une précision de 100 métres.

Cette méme technique peut étre utilisée pour un positionnement statique o dynamiqe.
On améliore la précision en augmentant la durée d’observation et en calculant une position

moyennée sur plusieurs heures.
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Fig. 1.1 Principe de positionnement

L4. Description du systéme GPS
Comme pour ['ensemble des systémes spatiaux, nous présenterons [e GPS sous [a forme

de trois secteurs (figure 12} :
— Le secteur spatial
- Le secteur de contrdle

— Le secteur utilisateur

Constellation de
saietliie

Secteur de
control

Secienr
afilisateur

Fig. 1.2 Présentation des secteurs
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1.4.1. I.e sectenr spatial

+ La coenstelation GPS

La constellation compte anjourd'hui 27 satellites. Ce sont des satellites qui ont éié
lancés en 1989 et 1997, Ces satellites sont équipés de facon a pouvoir activer les dégradations

volontaires. Ils ont une durée de vie nominale de 7.5 ans. Leurs orbifes sont (figure L3):
— guas: circulaires
- de rayon 26500 km (zoit a une altitude d'environ 20200Km}

— de période égale a environ 11h 58mn.

Plan de 'arbite e,
Twa Ty Satellite

N S8

Terre

[ 3
5 — Fian de
' e I"equateur

Fig. L3 Plan orbital des satellites GPS

Il sont répartis dans six plans inclinés de 55° par rapport a 'équateur {figure 1.4). Cette
inclinaison a été choisie afin d'optimiser la qualité de la constellation an-dessus des USA. Par
contre dans les zones polaires les satellites sont trés bas sur l'horizon, ce qui rend le
posttionmement pius difficile.

Le satellite est muni d’un émetteur-récepteur, d’horloge atomique. d’ordinateur et
d*équipements auxiliaires destinés au fonctionnement du svstéme.

Lénergie utile a Péquipement est fournie par 7 m* de capteurs solaires tandis quun
svstéme de fusées d’appbinf jﬁermet de réajuster la position du satellite sur sorr orbite et de

contrdler sa stabilité.
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Fig. 1.4 Les 24 satellites sur 6 plans orbitaux

¢+ Les différents types de satellites
On distingue actuellement trois classes de satellites qui correspondent chacune a une

étape dans la constitution du systéme. Ce sont :

— 1le block I 11 satellite lancés enfre 1978 et. 1985 .Ce bloc a constitu€ la phase
initiale de fest du systéme. Seul un satellite de ce block peut encore &tre ufilisé
(juin 96)

_ le block TI: 28 satellites ont été constituent 4 partic de fin 1993 la phase
opérationnelle du systéme 21 satellites, nominale D’activité des satellites est de
7.5ans, mais la durée individuelle poﬁrrait attendre 10ans. confrairement an bloc T,
le bloc T posséde un systéme i permettant d’activer des dégradation volonfaires,
restreignant ainsi les possibilités d’utilisation civil .

— le block TR : la livraison des premiers exemplaires est en cours (1996) et is
sont destinés a remplacer les satellife du bloc L La durée de vie nominale des
satellites est de 10 ans. Des horloges atomigues de type maser 4 hydrogene seront
embarauées, ce qui représente et tubidinm du bloc IL D’autre part, ces satellifes:
possédent un systéme de communication inter satellite, ce qui permetira

&’intervenir sur un satellites, qui west pas en visibilité d'une station de confrol; via

g
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un autre satellite. Ces satellites seront lancés par la navette spatiale américaine qui
powTa en transporter trois & la fois.

¢ Identification des satellites
Plusieurs numérotations des satellites GPS cohabitent.

~ la numérotation du type Space Vehicule (SV} qui vorrespond & lordre de lanceresnt
des satellites

— Le numéro PRN {(Pgeudo Range Noise) qui est celui que contient le message de
navigation ef qui est le pJus souvent ntilisé par Jes réceptewrs et les log ciels ealenls,.

— La numérotation dans le catalogue de la NASA

- La numérotation internationale.

L'incliraison de 55 desrés des orbites par rapport & V'équatenr tait apparaitre dans le cied
une zone non couverte par le passage des satellites. A la latitude de Ja France, celle-ci se
trouve au nord. Fn conséquence un masque au nord ne perfurbera pas la réception des signaux
GPS. Par contre la visibilité des satellites GPS an pole Nord montre foute Ja difficulté de fae
du GPS dans les zones extrémes nord ou sud de la terre. La faible élévation des satellifes rend

le positionnement difficile.

I.4.2. Le secteur de conirele

Le secteur de controle dépend de Iarmée américaine et doit maintenir en permanence le
svsteme GPS opérationnel. Pour cela 5 stations de poursuites observent 24h /24 les satellites
GPS. confrolent et modifient si besoin lewrs frajectoires et lewrs transmettent les informations
qui seront diffuzées par le message de navigation.

Les cing stations (figure L5) sont Colorado Springs {la station principale). Aszcension,
Dieso Garcia. Kwajalein er Hawaii qui eoregistrent en continy Jes signans GPS sur Jes denxy
fréquences (L1 et 12). effectuent des mesures météorologiques et envoient les données a la
station principale Colorado Springs (master control station).

A Calarado Springs. les éphémérides des satellites ainst que les paramétres d’hotloge
sont calculés, prédits et envoyés aux stations de transmission (Ascension. Diego Garcia et

Kwajalein} qui retransmetient les informations du messages GPS aux satellites.
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Fig. 15 Carte des stations du secteur de controfe

Les éphémérides radiodiffusées sont calculées une fois par jour pour chague satellite,
des éphémérides a posteriori par la DMA (défense Mapping Agency) en ajoutant les
observations de cing autres sites.

Des réseaux de poursuite civils se sont mis en place pour calculer les éphémérides et
surveiller le fonctionnement du systéme en particulier : CIGNET (Coopérative international

GPS network) puis IGS (international GPS service for Geodynamics).

¢ Le services IGS (international GPS service for Geodynamics)
L’association infernationale de Géodésie (AIG} a crée en 1992 un service L'IGS

(international GPS service for Geodynamics). qui est opérationnel depuis 1994 et fournit a

I’ensemble des utilisateurs du systéme GPS les produits suivant :
— des éphémérides précises.
— des paramétres de rotation de la terre
— des modéles d’ionosphére
— des corrections horloges satellites.

— L’organisation de L’infrastructure de IGS est la suivante :

¢
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—  un réseau de stations de poursuifes réparties sur tout le globe qui observent en
permanence Vensemble des satellites GPS et qui fransmet anfomatiguement Jes
observations a des centres de données régionaux .ce réseau comporte aujourd’hui une
quarantaine de station :

— des cenfres de données régionaux qui transforment e données brutes en RINEX puis
les transmettent aux trois centre mondianx

Les trois centres de données mondiaux qui collectent I’ensemble des observations des
stations. qui les refransmetient aux cenfres danalvse puis récupérani aupres de cenx-ci les
orbites précises et les paramétres de rotation de la terre. Lun de ces cenfres est installé a ign
au Jareg (laboratoire de recherche en géodésie) ;

Les zept centres de caleuls qui traftent les données des stations de poursuites gour
obtenir les orbites précises et les paramétres de rotation de la Terre. Un de ces centres est
installé a 'université de Berne {Suisse).

Ce sont les centres de données mondiaux qui mettent & la disposition des atthtsateurs
GPS les données des stations de poursuite ainsi que les orbites précises et les paraméires de
rotation de la Terre

Leg doanées dispontbles sont :

~  les orbites préciges et les parameétres de rotation de la terre sont disponibles en ligne
depuis le mois de juillet 1992

— les domnées des stations sont disponibles en ligne en temps différé pour les 150
derniers jours obzervés, depuis le mois de juilletl992 pour Uensemble des stafinng de
poursuite. Parmi les données se trouvent non seulement les observations mais aussi
I"ensemble des messages de navigation émis {sauf almanach : éphémérides approchées de

tous les satellites). Toutes ces information sont archivées an format RINEX.

1.4.3. Le secteur utilisateur
Il représente l'ensemble des utilisateurs du sysiéme GPS. En mode navigation

(souvent appelé "mode naturel”), on distingue deux types de service:

¢ Le service SPS (Standard Positioning Service}

Tous les utilisateurs disposant d'un récepteur GPS v ont accés. Ce mode est gratuit et
anonyme. les Américains n'ont actuellement aucune possibilité de connaitre le nombre

d'utilisatenrs m de les identifier.

11
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Par contre les utilisateurs sont soumis aux dégradations volontaires imposées par les
Américaing. Deux types de dégradations existent .
¢ la SA (Selective Avaibilityl, accés sélectif en francais, qui consiste a dégrader les
performances nominales du systéeme et qui n'est plus actif depuis le 2 ma1 2000
¢ T'AS. {antispoofing), anti-leurage en frangais. qui consiste A rendre mconnu une
partie des informations transmises afin qu'elles ne puissent étre reproduites. Concrétement

le code P originel est remplacé par le code Y mconnu.

+ Le service PPS (Précise positioning Service} :
Tl est réservé aux militaires américains ef (eurs alli€s et consiste en [ufiflization de cles

de décodage permettant d'éliminer les dégradations volontaires {SA et AS).

La figure L6 montre les différentes interconnexions a 'intérieur du systeme GPS.

Segment
spatial

. ?
Signanx de nav. |

L""x\D;o wikink daé=

Tphewarides i 2 . .
Cﬁdﬂ { Position orbitale
Sante }i ’i}%}fﬁ’}‘l‘ﬁ‘ﬁﬁﬁ
Retard propagation | o L o .
C orrections horloge/ ; i v Y Monnor siations
. 8 Colorado Spri
[ / Uplink data % K oloraly Springs
I ) i + Ascension
{ / Corrections ephemerides )4 — ! 2 Dieso Carcia
! / Corrections horloge = 5 F SN Kﬂﬂ_j{ilﬁiﬂ
: | Tiawait
¥ \ h Y 7
e i

Seoment de

o 5
- conroie
T H s 1 g -
{plink stations Aaster control station
Se ‘ Ascension Colorado Springs
. gm ent Diego Garcia
atilisatenr Kwajalein

Fig. 1.6 Liaisons inter-GPS
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L5, Structure des signaux GPS
L5.1. Les différentis types de signaux émis
Chaque satellite posséde plusieurs horfoges atomiques ce qui permet ‘assurer aux
signauy. générés une grande stabilité. La précizion des harlages internes est de lordre de L0
PP :
& 1077 sur ua jour.

Pour 'ensemble des satellites la fréquence fondamentale est £, = 10,23 MHz. A partir
de la fréguence fondamentale, chaque satellite génére deux ondes porteuses qut seront
modulées par des codes pseudo-aléatotres PRN et qui seront transmis en direction de la terre.

Ce sont ces ondes ainsi que les informations qu'ils véhiculent qui permettront de se
positionnet,

Ces deux ondes porteuses sont

L1 =154.f, = 157542 Mhz {Jongueur d'onde d'environ 19.05 cmj

2 =120.F, = 122760 Mhz {longueur d'onde d'environ 24 45 cm)

=

La modulation utilisée ext la modulation bi-phase BPSK {Bi Phase Shift Key}. la phase
de la porteuse tourne de 180° chaque fois que le signal modulant change de parité (0.1}

{Figure 1.7).

e DDAANDNANNAND
TAVAVAVAYAYRYAYATAY

A

k 4

T
ol ST
Uode PR f i

Signal BESY n n I ﬂ m ﬁ E l
VRV,

-.--.._ F -

L

Fig. 1.7 Modulation BPSK

Le systéme GPS comme presque tous les systémes de radio-positiommement par satellite
émet sur denx fréquences. Cela permet d'éliminer les effets de Iionosphére.
Elles sont modulées par des cades pseudo aléatoires, qui sont les survants :
¢ Lecode (/A
{est une série pseudo-aléaroire de T1 définie d'une facon déterministe par une
fonction mathématique de période 1 ms a une fréquence de £/10 égale a 1.023MHz la

courte période de ce signal permet au récepteur une acquisstion rapide des satellites. Uin code
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spécifique est attribué a chaque satellite afin que le récepteur puisse les identifier d'une fagon
univoque. Le code C/A n'est transmis que sur L1 et n'est pas crypté.
4+ LecodeP
Cest une série pseudo-aléatoire de période 267 jours et de fréquence F,=10.23 MHz. Il
est modulé sur les deux fréquences L1 et L2, Afin de ne pas se faire lewrrer, les militaires
américains ont remplacé le code P par le code Y. Ses caractéristiques sont inconnues et il est
done impossible de le reproduire. Ce code n'est accessible qu'aux utilisateurs possédant des

clés de décryptage comme 'armée américaine et certains de ses alliées.

La figure 1§ montre la tormation des différenies fréquences & partir de fréquence

fondamentale.
- .
| z
-
‘i |
=10
| \ i {
i i | | i |
" iqna | | 1 |
S154 S - 4
12 | khz f Mihz ! Ptz ‘
i 1 s
[ 3 H |
| | e
| ! s B |
- " | : 10,23 '\
=120 | “ i s
| ; i Wbz i
L I ' |
— I| - !
e R e |
A0 BEY i PR SR AR SATELLITE

Fig. 1.8 Generation des frequences

Les modulations de la porteuse par des codes PRN, correspondant a des suites de 1 ef

0, doivent coexister, sans intertérer entre ¢lles. sur chaque porteuse. Pour ce faire les deux

codes PRN sont superposzés aux données de navigation par addition modulo 2 {ou exclusif)
{tigure L9}

Par ailleurs la porteuse 1.1 subit un déphasage de 90° pour fournir deux ondes pures

de la séquence de superposition de P (code P) et d (données) et autre par la séquence de

superposition de ¢/a {code C/A}) et d {domnées). Ensuite la somme des deux composants va

restituer le signal L1 comportant les codes CéA et P et les données de navigation.
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La torme de signal complet a transmettre sera alors

L.ty =L, .pihditpcos (28t} +L, clalthditlsin (2 75,0
Lott)=Lo,.pithdith.cos{2 71, 1)

Lqy z: les amplitudes de L et L2, £ - : les fréquence deLiet I

p {f) (code P}, ¢/a (1) (code C/A) et d (f) (données) ne prenant que les valeurs +1 et -1.

11010011001211000011001110011111001101011

y T S y—“ —sd T T8 T T
Dommes dit) . ‘f ‘! ﬁﬁj |

ﬁIIIiOGIIGdOOUIIIIGOfOIIIUGIIIfOIIGGIOIﬂQ
7 I T s B e T e e O 1

S i |

- T J ! ! 4 I i L
s OO QREM G I B 3 L — Ll GE T (R fd b n_.,_
: t

Fig. 1.9 Superposition des donnees er du code (/A

Ta figure [.10 montre le schéma général de constitution des signaux L, et L; & partir des
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Fig. 1.10 Formation du signal
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L.5.2. Codes pseudo- aléatoires (PRIN)

La reconnaissance du satellite ¢t la mesure des repére de temps porté par un signal
assurant la liaison nécessitent la datation précise de I"événement. Cette datation est obtenue
par une transition de niveanx. Ceci conduit a utilisation de la technique de séquence binaire
qui n’otire gue deux états {1 ou 0.

Une telle séquence est périodique et constituée de n élément binaires. Elle est générée
par des registres & décalage de ta étages contre-réactionnés. La longueur mavimale de cette
séquence est de 27-1.

Dans le figure L11. on a montré la génération d’un code PRN simple.

; s
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\J
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w
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Fig. 1.11 Genération des codes PRN

Un code pseudo-aléatoires PRN est défini comme ¢tant une séquence binaire de
Jonguenr maximale. et les codes PRN ufilisés dans le GPS sonf des combinaisons de séquence
de longueurs maximales appelés “*code Gold ™

Le code d’acquisition C/A (coarse/Acquisition) est un code de Gold obtenu a partir de la
somme modulo 2 de deux registres & décalage de 10 étages. La longuenr de Ja séquence et
de 1023bits. et de durée 1ns. ce qui implique que la période de la séquence est de 1 ms
{tigure 112}

Le cade de précision P est généré par une horloge de fréquence 10,25 MHz, soit 18 tots
celle du code CYA. et donc une durée de 0.1 us. Ce code est obtenu par la combinaison de
quatre registres a décalage de 12 étages. Il en résulie que la longueur du code P est égale a

267 jours. Cetfe durée longue entraine une difficnlté d’accés,
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Fig. 1.12 Genérateur code C/A

1.6. Le itiessage de pavigation

Le message de navigation, de fréquence de 50 Hz est modulé sur les deux fréquences.

Ce message contient les informations spécifiques au satellite ainsi que des données communes
3 Pensemble des sajellites ef des informations générales sur le svstéme. Ces informations sont
les suivantes :

—  TUne indication de temps, la semaine GPS et le moment dans la semaine GPS que lex

réceptenrs ntilisent pour synchroniser en premigre approximation lenr horloge interne.

— Les corrections d horloge du satellite, qui permettent mathématiquement a l'aide d'un

polynéme drordre 2 de convertir le temps satellite dans 'échelle de temps GPS,

—  Les éphémérides du satellite.

—  Un modéte mondial d’onosphére,

—  La différence UTC et le temps GPS.

Les almanachs de I"enzemble des satellites opérationnels : ce sont des éphémérides et
des corrections d'hotloges dégradées. Les réceptenrs les utilisent powr covnaitre
approximativement la position des satellites dans le ciel. ce qui leur permet de les capter plus
facilement et plus rapidement. Ils sont aussi utilisés par les logiciels pour les prédictions de
passages de satellites enun hien doané.

Les informations spécifiques a chaque satellite. comme les corrections dhorloge et les
¢phémérides des satellites, sont transmises en totalité toutes les 30 secondes sur une période

de 18§ zecondes.
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Le message de navigation est, quant a lui. transmix dans sa tetalité en 12 minutes et 30
secondes. Sa construction est Ia suivante { figure 1137,

It comporte 25 "trames” de 1500 bits d'informations & la fréquence de 50 Hz. Chaque

trame est donc émise en 30 secondes. Chaque "trame” est divisée en 5 "sous-trame" de 300

bits chacune émises en 6 zecondes.
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Fig. 1.13 Organisaiion et saucnure du message de navigation

Tes sous-trames commencent par le mot TLM (Telemetry Word} utilisé par les stations

de controle an zol, suivi du mot HOM (Handover Word).

Les sous-trames n°2 et n°3 fournissent les éphémérides du satellite qui définissent le
mouvement du centre de graviter du satellite. gui sont

a : demi grand axe de 1"orbite {en métre)

i; - inclinaison sur I"éguateur (en rad)

e . excentricité

Q) ascension droite du nceud {en rad}

o: argnment du périgée (en rad)

M : anomalie movenne qui est la seule variable pour une orbite non perturbée.

telle que © M=M; + n.. {f-t..) avec:

M, : le temps de référence des éphémérides {en sec)

-
[l
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i;. ranomalie moyenne en temps de référence (en rad)

i, o e moavenent moven (déting plus N}

Les paraméires {a. in. €, $%. . M) sont appelée éléments Képlériens de Porbite. En
réalité, ’orbite subit une certaine perturbation a cause de la non sphéricité de la terre. la
trainée atmosphérique, I"aftraction additionnelle des autres corps (par exemp!e le =oleil et la
lune), la pression des radiation (principalement solawe . directes an réfléchies), et les warées
océanique et terrestres. Ceci a conduit la définition de 10 autres élémenis a ajouter aux 6
parameétres précédents.

Tes zova-trames 4 of 5 fouwrmissent der donnéer Almanach définizsent des dommées
orbitales maiz moins précises et moins souvent mises a jour que les éphémérides et des
données UTC permettant de déterminer 1"écart entre le temps GPS et le temps UTC, atnsi que

des pacamgtres de corvection ionasphévioue tels g’ ils saof définis dans les tableaus.,

1.7 Les réveplenrs GPS
Un récepteur GPS permet toujours de déterminer la position pourvu qu'il dispose de

deux éléments d'information essentiels.

~  La distance enfre le récepteur of chaque satellibe Jair maams 4 .

- Lanposition exacte de chacun de ces satellites dans V'espace.
Lorsque le réceptenr GPS dispose de ces deux éléments d'information essentiels {la

distance a par rapport a chagque satellite et la position exacte de chacun dans l'espace}. il peut,

par des calenls mathématiques  déterminer sa pasition 4 la curtace de la terr

L stlite LR LA

1.7.1. Les types de néceprenrs GI'S
Les récepteurs GPS peuvent, selon leurs caractéristiques, étre sous-divisés en irois
catégories:
+ Les réceplenns multfoamany
Tls constituent le top-nivean des récepteurs GPS. Ils sont généralement utilisés pour des
applications ultra précises on dans des applications de positionnement dynamique. Ces
réceptenrs disposent d'in canal de récepricn par satellite, par lequel chaque safellife pent fre

suivi en continu.

On peut également tfaire une distinction entre les récepteurs SPS et les récepteurs PPS.

Tes réceptenrs SPS mesurent uniquement les codes (U0A ef les phases 112 alars gne les

récepteurs PPS peuvent également taire des mesures sur le code P.




+ Les récepteurs séquentiels

Tls existent en version un ou deux canaux. Le deuxiéme canal est généralement utilisé
pour 'acquisition d'un satellite initial et pour recevoir le message de navigation. L'autre canal
traite les satellites Pun aprés Umntre avec upe fenéire dahservatiaon, typirne de 1 seconde par
satellite. Cela implique. pour chaque satellite, une courte phase d'initialisation. Une des
conséquences de cette méthode est que le récepteur peut seulement déierminer une position
tridimensionnelle fontes lex 4 a S secondes.

¢ Lesrécepteurs multiplex

Forment un compromis enire les récepteurs multicanaux et séquentiels. Iis peuvent.

concentinn amélinrée, faire un enchainement enree les différents satellites en moins de 20
millisecondes. Grace a cette hante fréquence de traitement, on élimine le temps d'initialisation
nécessaire pour les récepteurs séquentiels, Pour les récepteurs mulliplex. comme pour les
réceptenrs séanentiels. le message de navigation est téléchareé. pour chaoue satellite d'nne

maniére asynchrone.

1.7.2. Poursuite et sélection des satellites

La séquence de poursuite des satellites commence dés que ces demniers sont visibles par
le récepteur. Le récepteur utilise généralement les satellites qui sont an-dessus d’un angle 5°
par ranport A horizon local et pent générer la salition de position en se hasant siur les mesires
effectuées et les données provenant d’au moins quatre satellites.

Par démodulation des données satellitaires, le récepteur peut acquérir I’état de santé des

/)

satellites accrachée, et nent exclure de Ia solution de position Jee satellifes gur ne sont pas £0

bon éiat.

La zélection des satellites repose sur la connaissance du facteur PDOP {position

Dilutian OF Précision) qui définit les performances du systéme. et done le caleal dun PDOP
optimal & chaque instant est important.

Ainsi, le récepteur doit assurer la mise 4 jour des données d’éphéméride et de correction

v a un changement dans 1'un ou dans les deux termes ensemble. Le récepteur mei a jour les
données en moins de deux heures, et doit assurer que les données uithisées dans le processus

de ta solution de position sont conséquentes ef les nonvelles données ne sont pas mélangées

avec les anciennes données.
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1.7.3. Acquisition du signal GPS

La puissance se signal satellites sur ou prés de la surface de le teire inférieure au niveau
du bruit du récepteur. La figure [.14 illustre la puissance minimale du sigral L; recu par un
utilisatenr prés din sol en fonction de Pangle délévation dn satellite en utilizsant les
suppositions que 1'élévation du satellite de 5°, que la perte du trajet atmosphérique est de 2 dB

et que erreur d’attitude du satellite est de 0.5°.
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Fig. I.14 Puissance dn signal recu

.es niveaux du signai recu peuvent éfre causés par plusienrs facteurs rels que ies erreurs
d*attitude du satellite. les erreurs de la mécanique d’alignement d’antenne, les variations de la
puissance transmize dues aux variations de fempérature et [a variabilité des pertes de trajets
atmoszphérigues. Utilisation des signanv GPS

¢+ Mesures GPS

Les récepteurs GPS peuvent enregistrer sur une ou deux fréquences (L,: mono

fréguence on I+ Tochi-tréguence ) deny fynes de mesures
—  mesure de pseudo-disiance sur les codes c/a et ou ply)
~ mesure de phase sur les porteuses L, et [,

Les récep
navigation. Ils servent 4 des applications peu précises dont le but est de positionner un mobile
{un avion par exemple). Les codes diftusés par les satellites permettent au récepteur de
mesurer le temps de transmission des signa, et de ce tait de déferminer 1a chztance entre les
satellites visibles et Putilisateur. Le message de navigation fournit des données pour calculer
la position de chaque satellite visible. De cetie information. la position et le décalage

d*horlnee nilizatenr sont calenlés
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Les récepteurs effectuant des mesures de pseudo-distances ¢t de phases sont utilisés

\_...

nour des applicationg plus précises felles que éadésie ef Ia topneraphie.

KI*

¢ Mesure de la pseudo-distance
La mesure de la pseudo-distance entre le satellite visible et utilisateur se fait par la

mesure de la durée de propagation dn sienal émis par le safellite jusqi’a son arrivée an
récepteur utilizateur. Le signal émis arrive au récepteur avec un retard At correspondant au
temps mig par I*onde pour parcourir le chemin satellite-récepteur.
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de comparer des corps identiques, pour ce faire, le récepteur GPS géneére un code pseudo-
aléatoire (PRN} de la méme forme que le code émis par le satellites. Le récepteur retarde
ensuite son siznal (code) jusqn’a ce q’il soit aligné avec celui provenant de catellite. T.a

comparaison de ces codes permet la mesure du décalage du temps Al.
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11. LE POSITIONNEMENT PAR LE GPS

Ii.1. Introduction

Dans ce premier chapitre nous commengons par donner le principe du positionnement
du systéme satellitaire GPS, puis nous développons e calcul détaillé de la position ainsi que

les différents indicateurs de la précision sur le calcul de cette position

[1.2. Principe du positionnement par GPS

Le GPS est un systéme satellitaire qui utilise fe concept du positionnement par [e temps
d*arrivée pour la détermination de la position de I'ufilisateur. C'e concept entraine la mesure
du temps que met le signal émis par le satellite situé dans une position connue pour atteindre
le récepteur. Cet intervalle de temps qui représente le temps de propagation du signal est
multiplié par la vitesse de la lumiére pour obtenr la distance sateilite-récepteur. En mesurant
les temps de propagation des signaux émis par plusieurs satellites situés dans des positions
connues, le récepieur pent déterminer sa position.

Supposons le cas d’un seul satellite tout d’abord. Une horloge a bord controle
I>émission du signal. Cette horloge ainsi que tous les horloges des satelhtes sont synchronisés
a un systéme de temps appelé temps GPS. Le récepteur contient anssi une horloge que nous
supposons pour le moment synchronisée avec les horloges des satellites. Une information de
temps est incluse dans le signal émis par le satellite pour permettre au récepteur de connaitre
la date d’émission du signal. En relevant la date d'arivée du signal, le récepteur peut
déterminer le temps de propagation du signal. La multiplication de ce temps par la vitesse de
ta lumiére donne la distance R entre le satellite et le récepteur.

De ce résultat, on peut déduire que le récepteur est situé quelque part sur la surtace de
la sphére de rayon R centré sur le satellite {figure [L1-a ). Si une aure mesure est eftectude
sur un second satellite, le récepteur serait situé sur la sphére centrée sur ce satellite. Par suite,
le récepteur serait situé sur le cercle, intersection des deux sphéres (figure IL1-b 1

Fn répétant les mémes mesures sur un troisiéme satellite, la troisiéme spheére intercepte
le cercle précédent en deux points. Cependant, un seul de ces deux points correspond a la

position vraie du récepteur. Une vue de cetie intersection est représeniée dans la figure I1.1c.
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(a)

o)

Fig. I1.1 Principe de positionnenent

I1.3. Les systémes de coordonnées de reférence
Pour formuler le probléme de navigation des satellites, il est nécessaire de cholzir un

systéme de coordonnées de référence dans lequel les positions des satellites et du récepteur

peuvent étre représentées. Différents systémes sont utilisés dont voici quelques-uns.

Dl
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11.3.1. Svstéme de coordonnée inertiel centré sur la terre (ECT)

Dans le but de mesurer et déterminer les orbites les satellites du GPS, il convient
d’utiliser le systéme de coordonnées ECI (Earth-Centrerd Inertial) dont 1’origine est le centre
de 1a terre et ont le plan xOv coincide avec le plan égpatorial. axe des x érant dirige en
permanence dans une direction fixe de I’espace {point vernal). La détermination des orbifes

des satellites est effectuée dans ce type de repére. Ce repére est représenté en figure I12.
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Dans le but de calculer la position du récepteur, il est plus intéressant d’utiliser un

Hrweli 2 - =mn —wd
1% L

ppoi

&y

systéme de coordonnées qui tourne avec la ferre appelé repére ECEF  (Earth-Centred Earth-
Fized). Par rapport an repére FCOT. Paxe x dn repére FOFF pointe dans la direction de la
longitude zéro, I’axe des y dans la direction longitude 90° EST. Les axes % et y sont donc ¢n

rofation avec la terre. Ce repére est représenté en figure IL3.

Meridien de

Jv— Pll-.-.“
ref érence = :
(Greenwich) Equateoria




11.3.3. Systéme de coordonnées géodésiques
Pour rendre les coordonnées de position ufifisables sur fe terrain, [e récepteur GPS doit

encore converfir la position de I'observateur dans un systéme de coordonnées terresfres plus
habituel. Un systéme approprié est le systéme qui correspond a la latitude, 4 la longitude
géographique et a 'altitude au-dessus du niveau de la mer,

Pour transformer les coordonnées cartésiennes ECEF en latitude. longitude et altitude, il
est nécessaire d’avoir un modéle physique décrivant la terre. Le modéle standard de la terre
utilis¢ dans les applications GPS est le World Geodetic System 1984 (WGS-84}. Ce systeme

(tigure IL4) consiste en un modéle elliptique de la surface de la terre.

Fig. I1.4 Modele elliptique de Ia terre

Dans ce modéle, les sections de la terre paralléles au plan équatorial sont des cercles. Le
cercle éguatorial a un rayon de 6378.137 km gui est le rayon moyen de la terre. Dans le
modéle WGS-84. les sections de la terre normales au plan éguatorial sont elliptiques. Le demi

erand axe a est égal a celui du plan équatorial, soit 6378.137 km, le demi petit axe b de

P g
f B

Pellipse est de 6356,7523 km. L’excentricité est donnée par = =1~ —

&
Ia conversion des coordonnées de position entre le systéme ECEF (coordonnées X, Y .
Z) ¢t le systéme (latitude. longitude et altitude h} est un peu compligué par le tait de la non
sphéricité de la terre. 1l est nécessaire d'introduire ict deux grandeurs intermédiaires Fet N. g
ne servent que pour fes calculs de conversion
On définit 1" aplatissement t de cette ellipse par la formule £ ={a—b)’a.
Les paramétres a ef t varieni légérement selon les régions du monde. Le systéme

séodésique WGSSS définit ces paramétres de maniere précixe pour chaque région, et les

=
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valeurs les plus couramment utilisées sont généralement stockées dans les mémoires

électronigues des réceptenrs GPS

D'asire part, on peut calculer pour un point du zlobe de latitude la grandeur
intermédiaire N selon la formule :

<ad

= sqee———=
ﬁ*f{ﬁ—fism‘ o

Avec les notations introduites, les formules de conversion enire les coordonnées locales

. 0 et h et les coordonnés FCEF X, Y | Z sont données par les formules suivantes :
X={N+hjcosgcosA
Y = (N +hjcos g#sin A
Y= (14“3)N+h_%sin¢ﬁ
Dans lez calculs de position du GPS, ce ne sont pas précisément les formules

ptécédeuﬂeq il <nnt philigées mats nlufm‘ les inverses de ces tnrmules c'est-a-dive e_‘_\'_lljri_n_‘n_er

les coordonnées locales 4, 0 et h a partir des cordonnées ECEF X, Y , Z Ces formules

inverses sont données par les fransformations suivantes :

i

Al a:crt[

kX
X

¥ 1 ™ . Rl L ] L) L L) L) ) L L L) .
Lh.4. LFCLCFIINALIO I ey UIDILes gey NHRIvIHnes
L utilisateur du GPS doit connaitre une information exacte sur les positions des
satellites afin de déterminer sa propre position. Il est donc nécessaire de comprendre comment
sont caractérisées les arhites des satellites
Il v a différentes formulations de la résolution du probléme de la détermination de la
position des satellites T.e sysiéme GPS niilise la solition classigpe oni nfilise nun enzemble
particulier de six paramétres appelés paramétres orbitaux de Kepler. les trois premiers

éléments illusirés dans la figure ILS définissent ta forme de "orbite. Dans cette figure. I'orbite
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elliptique du saiellite a pour foyer F. qui correspond au centre de gravité de laterre. Le temps

t. ob le satellite est en un certain noint de référence A de Dorhife est anpelé épngue ef tan
partie du message des éphémérides. Le point P le plus proche de la terre est appelé périgée ef
I’instant T o passe le satellite en ce point est un auvfre paramétre de Kepler. Les trois éléments

arbitaux de Kepler sont (ficure 11145 -

a . demi grand axe de Pellipse
e : excentricité de Pellipse

5 wacgapmvay sl §o oAb EssEmen e €l o
Lo LGP U lJt‘L‘J.‘)i:I,Et' il P isee

Le wvetéme GPS utilive un naramétre e»nnlvnbnf du temns e passace T et rnu et

I’anomalie moyenne qui est un angle relié & I'anomalie vraie » (angle PFA). L'anomalie vraie
ne variant pas linéairement avec le temps, on a définit un nouveau parameétre qui varie

airement aver le temne ef mn ext Tannmalis mnyenne M Elle exf (‘Iﬁﬂ[lfjf‘ v la relatinn -

Iiné 0

M=E-esin{E)

moyenne a |"époque t et i = 3986005.10° m? / sec”

Le GPS utilise anssi un paramétre appelé vitesse moyenne. noté n, avec :

doin M=M_ +uft-1 )
Les trois éléments orbitanx suivants définissent 1orientation de Porbite dans le repere
ECEF ifioure HILO)
- i:inclinatson
—  £2 : longitude du neeud ascendant

— w0 argument du périgée
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trois éléments orbitaux définissant la forme de 1’orbite du satellite
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Fig. 11.6 Eléments orbitaux définissant I’orientation de I’orbite du satellite
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Tes différentes étapes du calcul de la position du satellite avec un certain nombre de

L7

corrections sont données en annexe. Ces différentes étapes sont dans I'ordre .
Calcui de Panomalie movenne M
—  Caleul de "anomalie excentrique E {calcul itératif)
—  (alcul de I’'anomalie vraie v

—  Caleul de Iargument de la latitude ¢ =via@

—  (alcul des coordonnées ECET du satellite

IL5. Détermination de Ia position du récepteur i 1'aide du code

la transmission du signal GPS s'effectue en ufilisant une modulation directe des
porteuses ce qui permet la transmission des signaux de distance, ainsi que les données
essentielles de navigation telles que les éphémérides et I'état de santé des satellites. Les
signaux de distance transmis sont des codes pseudo-aléatoires dits PRN {Pseude range Noise)
qui modulent les deux porteuses L1 et L2 en modulation binaire de phase {BPSK).Ces codes
ont des propriétés spectrales similaires aux suites binaires aléatoires mais sont déterministes
dans leur nature puisqu’ils vont se répéter cycliquement. Un exemple simple d'une séquence
de code PRN est montré en figure IL7. Ces codes ont un modéle prévisible, qui est périodique

et qui peut étre dupliqué par un récepteur adéquat.

H |

Fig. I1.7 Code PRN de distance

IL.5.1. Détermination de la distance satellite receptenr

Les signaux (GPS consistent en deux jporteuses (L1, L2) sur lesquelles sont fransinis
deux tvpes de codes, le code C/A pour Coarse Acquisition court et le code P pour preciston.
Long. Le Code (VA a une durée de cycle d'une milliseconde gui se répéte constamment.
tandis que la durée du cvcle de Code P est de Pordre de sept jours. et gui se répéte chague
minuit de Samedi an Dimanche. Jusqu’a ce jour. le Code P est towjours crypté. Ce cryptage
est dénoté code Y. et qui est accessible seulement aux utilisateurs de PPS {Precise Position

System) a travers la cryptographie.
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Nous allons examiner 1'aspect théorique de D'utilisation des signaux de distances ¢ est-
a-dire les signaux permettant de mesurer la distance satellite-utilisateur.

Plusieurs sources d'erreur peuvent affecter I'exactitude de la mesure de la distance (par
exemple, le bruit du canal de transmission, le décalage temporel di au temps de propagation,
etc...Y. cependant, ces erreurs peuvent généralement étre négligeables comparés avec ceux
dues a la non synchronisation des horloges des satellites et de I'horloge du récepteur.

Pour cela nous allons examiner dans un premier temps. les concepts fondamentanx
nécessaires a la détermination de la distance séparant le sateliite et 'utilisateur. en tenant
compte de la désynchronisation des horloges uniquement et en négligeant les autres sources
d’erreur.

Pour comprendre le probléme, nous allons prendre le cas simple d’un seul satellite et de
utilisateur symbolisé par son récepteur GPS représentés en figure 118 ot Ion cherche &

déterminer les coordonnées x, v, 2z, du récepteur dans le repére ECEF, le satellite se

trouvant aux coordonnées x .y .z dans le repére ECEFR.

Satellite

B

. Réceptenr

Fig. T1.8 Représentation du vecteur de position du récepteur

Le vecteur § représentant la position du satellite par rapport a I’origine du repére ECEF

est calculé a partir des données des éphémérides diffusées par le satellite comme on I'a vu,




La distance r =43 i} entre le satellite ef le récepteur est calculée en mesurant le temps

de propagation du signai pour parcourir ie trajet entre {e sateflite et fe recepteur. Le processus

de la mesure du temps de propazation est illustré en f1gure 119,

Cienere le code : !

par le satellite f l
1 1
& * L1
I i
t i
X i i
Le code arrive I i
de satellite ; ’
¥ ty H
r l—i E 5 ] " | [ i | [ mne |
S o B B R R [ I B R
] 1
Le rerepteur genere [ |
code repligue i |
|
N4 | |
ok ! l II ] I
RI_W I .
Le recepteur genere code ! i
replique retarde At ' i
L i
v : i
t
E i
1 LU LT [T
= * —
At t

Fig. 119 Utilisation de la réplique du code pour le calcul de la position

Par exemple, une phase du code générée par le satellite an temps f; arrive au récepteur
an temns . Le tempe de nronaeation est nnté nar At Le récentens oénere lncalement en
synchronisme la copie exacte du code transmis par le sateilite. La recherche des dafes
d*armivée des codes est effectuée en décalant dans le temps le code local jusqua sa
synchronisation avec le code arrivant dn satellite.

Si I'horloge du satellite et celle du récepteur sont parfaitement synchronizées, le
processus de corrélation donnera le temps de parcours réel du signal entre le satelitte et le

récentenr . En mnltinliant ce temns de propagation. At par o vitesse de la lamiére onoonra la

3.



distance vraie cui sépare le satellite a Duttlisateur. Cependant. les horfoges ne sont
généralement pas synchronisées,

L’horloge du récepteur posséde généralement un écart systématique avec le temps de
référence. De plus, la génération de la fréquence du satellite ¢t le chronométrage sont basés
sur une horloge atomique frés précise, an césium ou en rubidinm qui n'est pas synchronisée
avec le temps de référence.. Ainsi, la distance déterminée par le processus de corrélation est
appelée pseudo-distance g qui contient :

la distance géométrique satellite-utilisateur r=ciT -T,1= c.At

avec Ts : date de départ du signal du satellite {femps systéme}

T, : date d*arrivée du signal dans le récepteur {temps systéme )
¢ vitesge de la lumieére

I'écart t, entre I’horloge du récepteur et le temps du systéme

I"écart ¢ entre Phorloge du satellite et e temps du systéme

Elle «*écrit :

p=c (T, +t,)-(T, + o1)]

=¢f{T, - Ti+eclt, - ot
=r+cil, -5t

avec

T.+ 0t :le temps lulorsque le signal quitte le satellite.

T.+. :le temps lu dans lorsque le signal atteint le récepteur.

Les relations entre les différents temps sont montrées dans la figure I1.10.




(Ax, . Ay,.A2,) en fonction des coordonnées connues et des pseudo-distances. Le processus

Soit la prendo-distance :

o=
f i

‘!r(x ~X‘_‘l‘” g s, v a(z -7, et

-

R _ o 7'_._ T T =
o=yl b Y Yy L —2 T (X, .V, 4 1)
Cgiiifiie
'\'.:':\”4.“\‘?_
¥, = ¥, TAY
Z, = &+
o=t =+ At
5 i

Nous pouvons écrire par conséquent :

L) =F(E, AR, FAY, 2, Az FALD)

t ( Xu ¥ ne Z:,l iy
Le développement en série de Taylor an premier ordre de cefie expression antour de Ia

position approchée donne -

1. évaluation des dérivées partielles est donnée par les expressions suivantes :

] E{i‘i‘i‘ } i “ii,;’tu } - '\J - X i}
&x,, 5,

at (\Xu?yu ’ZW,I‘t!j :' . :'l: = },‘

| CVz"yu I‘V1

AR R ey 22y

[ Y S T P S
& 1
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avec .1, :\/{"X1 b AL A N S R W

Oon obiient finalement :

Ly TRy o “Fnp Zi_iu
22 P AR e — Ay A el
’ . r ) T ) T : :

i i i

Nous avons ainsi obfenu un systéme d’équations linéaires par rapport aux inconnues

Av Axv Az et At Fn rénvoanizant cet <4 O
LE L - El L a3 L e I ol L s Yo il Dt Sl o e i el S
il u i u
X X ¥, ¥ E £
. i U T 3 e I 1 .
o s R Ax 4 Av +——- Az —cAt
1 1 r 1 F © il r it u

Pour simplifier cette expression. on introduit les nouvelles variables :

[Ap =p ~-p

Les termes a .a .a  définissent les cosinus directeurs des vecteurs unitaires pointant
B

AX Ay Az et Al

Ay +a Az —cAt

5

[Ap =a Ax +a

Ap, =a _Ax +a Ay +a Az —cAt

jﬁ.p? =a_Ax +a Ay +a Az -cAt

)

Ijio__a ,fﬁ)t + g ‘j_\‘r +a .jiZ _C;ﬁlt
K . G ye T u =4 1 i}

(e systéme d’équations peut éfre mis sous la forme matricielle suivante




i
avec

. r : =1 ] -

", :3..01 § | a‘"l a a:l L ! X !

oo : ‘ | | |

CAD ja_, a_ a1 I Av

Ag=l < w={ T T AX =1 R

| A ja. a. a. 2 " ;pooAs

i Ay ! Bl Vi o ' ;.

[ : ! i b ;

| a, a_, a_ I L

o =2 |, S ¥ pid] R - e

La solution de ce systéme d’équations est fournte par :

AY = HT Ap
L organigramme de la figure 1111 montre les différentes étapes d'un algorithme récursit
permettant de calculer la position du récepteur a partir d'une position approchée et un seuil

pour stopper le processus 1iératif.

Tnitialisation position initiale (% Yy 2o ST2)

o=k
i s

{ e e * 4 \

F Mesure des pseudo-distances 0 ‘

: L Extraction des coordonnées {x. v, 2 ) des satellites

: . -

! ~calcul des 2 etde H |

! ! i

i ~caleul de Ax ,

' . . |

; s e

D M THa PAX Ve TYL T AV L 2 T2 AZ

AT AT +AAT)

; — |

1 non [ S

et DRl g T Test de copvergence e

[ ol T o T e

Fig. 11.11 Algorithme de caleul de position

+ Remargue

Les mesures des pseudo-distances sont entachées d’errenrs ¢ causées par différentes

s

sources de bruit, Ces erreurs engendrent une erreur & sur la poxition caleulée. avec larelation

suvante © & = H
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L’erreur ¢ sur la position peut éire minimisée en uiilizant un nombre de sateilites

supérieur & quaire, ce qui abouiir 4 un sysiéme surdéierminé qui peut éie résofu par ia

méthode des moindres carrées. (est cetie technique qui est généralement uhilizée

Ii.6. Performances du GPS
La précision avec lagueile un utilisaleur défermine sa position ou sa vitesse ou
détermine le temps en synchronisme avec le temps GPS, dépend en une interaction coniplexe

inéral la précision dénend de La qualité des mesures des

11

de nnmhbreny naramétres.

1Y nar H It
i il E

i}"i

psendo-distances, aussi bien que des données des éphémérides. La valeur de Uerreur effective
sur les preudo-distances est appelée TERE {User Equivalent Range Errory qui est considérée
comme nne variahle aléatoire ganssienne centrée de variance éeale la somme anadraticie
des différentes sources d'erreurs.

La précision sur la position/temps est déterminée par le produit de I"UERE par le facteur

,

de sénmétrie de la comstellabion -

Errenr sur la sotution GPS = factewr de géoméirte x UERE.

11.6.1. L.es sources d'erreurs

Les ¢ffets des biais des horloges des satellites et du récepieur ainsi que ¢ auires sources
d*erreurs affectent la précision des calculs de positionnement. Ainsi, la propagation du signal

& travers atmosphére g'effectie aver vo refard  Die méme, les effefs des

trajetz}. ia sélectivité, le matériel peuvent conduire & un retard ou 4 une avance du sign

figure 1112 représente ces sources d'errewrs.

Orhite réelie




Chimoiine 1T

¢ Errewr d'hortoge satellite
Les satellites zont équipés d’horloges atomiques qui contréient tous déphasage en temps
par rapport an temps de référence. Bien que ces horloges sofent fortement stables, of peut
dévier jusqu'a approximativement ims du temps de systeme de GPS (un écart d'une

milliseconde conduit & une erreur de distance de 300 km). Les erreurs d'horloge du =atellite

produisent une incertitude dans la mesure de la pseudo-distance de i'ordre de 3m, la station

maitresse {Master Coniréle Station) détermine et transmet des paramétres de correction
d'horloge aux satellites de la censtellation, pour les retransmettre anx utilisateurs dans le

message de navigarion, (les paraméfres de correction sont appliqués au niveau du récepteur en

p el

utilizant un polynome du second ordre :

St=a, ta {t-t Yra -t VM
u il G Tz~ G I

avec @ a_.a_.a_, des coefficients polynomiaunx issus des données des éphémérides.

t estle temps de référence et At une correction refaiivisie qui est calenlée par :

180

s ‘J-’: -
=Fei A) smE_

]

e

*
Y

ot les parameétres (e, A, Fy) sont des parameétres d'orbite ¢f F une constante doat la

valeur est :

s

F= =M 4 4428076331077 seeim!’e

La temps t doit 2ire corrigé de la maniére suivante :

gl t—t  =302400 alors retrancher 604800 de t

sit—t < -302400 alors ajouter 6048060 at

A

604800 secondes représentent la durée d’une semaine en secondes ef 302400 secondes
représentent donc la mniiié d’une semaine.

* Dégradation volontaire du signal SA (Sélective Avaibility}

La technique S'A de dégradation volontaire du signal a ¢té mise en oeuvre jusqu'en
1999 pour enfraver P'utilisation du GPS par les civils. Elle limitait en principe Ia précision de
la position 4 100 m dans 95% des cas et 4 300 méires an pire.

La dégradation est accomplie en intervenant sur les données des éphemeérides

fransmises {les emrenrs d orbite), et sur Phorloge des sateiiites {erveur d’hortogel.

1
(2]
V)

]
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* La troposphére

La troposphére est 1a conche hasse de Vatmosphére gni tonche le sal ef dont Pénnresenw
est comprise entre 7 a 20 km. Elle produit une réduction variable de la vitesse de l'onde
wransmise ce qui allonge le temps de parcours. ("est le retard troposphérique. L'amplitude de
1a variation dépend exsentiellement des condifions météaralogigues - pression, fempératire
séche, humidiié et de Pélévation du satellite. L'errenr est minimale au zénith.

('est un milieu non dispersif, le retard troposphérique ne dépend pas de Ia fréquence.
Contrairement 4 Pionosnphére cefte errenr ne peul étre annnlée par la mesure de denx
fréquences. I taut done utilizer un modéle.

Le retard troposphérique se décompose en deux parties. une composanie séche qui
représente 80% dit retard et ine composante humide o renrésente 20% du retard. (Mest cefte
derniére qui est la plus mal modélisée. La valeur du retard tropospliérique est d'environ 2,20
métres au 7énith et de plus de 20 métres a § degrés.

2 R

2 T e ) L
1L k™ 0 UMV i BIULICICE UC LU

7

s T'ionozphére

I'ionozphére correspond a la couche haute de I'atmosphére comprise enfre 35 e 1000
lom. Clest une zone chargée de particnles électriques qui interagizsent avec les ondes émises
par les sarellites (GPS et en allongent le femps de trajet Te rerard ionosphériane (alloncement
du temps de parcours satellite-récepteur) est compris entre 0 et 50 métres et varie en fonction
de I'agitation ionosphérique. Contrairement a la troposphére, il n'est pas possible de modéliser
catrectement cet effet Uinnnanhére o nar conire une nropriéié frés imnactante clest wn
milieu dispersif pour les fi¢quences qui nous intéressent. Le retard électronique dépend de la
fréquence et donc lutilisation de deux fréquences va permefire d'eliminer le retard
ionosphériane. T'agitation ionosphérique n'est pas constanfe an cows du femps €l varie

fonction des paramétres suivants

~  de ia latitude du point. I'tonosphére est plus agitée an pcle et a I'équateur

~ de Vadiivitg soldire. Tous Jes 11 uns e soledt # un ple Fuciiviné pendani tequel tes
vents solaires {constiiés de particules électriques) sont beaucoup plus violents et feurs
interactions avec I'ionosphére la rend beaucoup phus agitée.

Pogn popwads s 2k N L S
- GT et QIR LUl ue I cuies

- dniowr on de la nnit pendant laguelle elle est trés calme

-10-



[.6.2. Algorithme de corrections des erveurs

Dans la figure 11.13. nous avons donné I"algorithme de correction des pseudo-distances

qui est généralement ufilisé.

Psewdodistance/c

—+

Correction polyvnomiale de
I'horloge satellite

i H 2

Maeodele ionospheérique

Estimation du temps

4

Caleul de la position

de fransmissian
—
?
i+
; i
‘ i
-
i
-~
' i
I | Position
‘ 1 Vitesse
YT Temps
-

R ok r 473 s ) x .»
FEG. Ll.L RO e Lorreciiony

T1.6.3. Bilan des errenrs

Le tableau suivant indique a titre d'exemple, la contribution des différentes

dTerrenrs dans e calend de PTUERE

 Segment ' Source d'erreur Derreur GPS (m)

| | saps SA

' © Stabilité d'horloge =atellite 3.0

| spatial | Perfurbanons satelites SRV

H E ¥ 3 |

’ - Aatre (rayonnement, thermiques 0.5 :
Loeie) ! i

: : | |

‘ 2 ‘ A S in ok X as AD "\f";—:h'\";\.il"li'l (I'ﬁf\l’\‘- i1t _5- i

i ':Oﬂtfolﬁ‘ . J_-L;l el u-{ £ \- ..,u:;: .'»- ‘.. AR P , ‘

‘ | anfre {exécution d'éjecteur, etc. ..} |
| :

— — 4 s 4
' Retard du a l'ionospheére 5.0 ;

—— | Retard du a la troposphéricue L5 :

 Unilisateur ‘ : e e el -

" - Bruit et résolution de récepteur L8

| - Mults-trajefs § 25

Autre (polarization, inter canaux 1 0.5

: Fetc... )

UERL | tota 8.3 ;
P o mme e oo cult . SR

Tablaon ILY Bilan des erreurs

SOUIrCes
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I1.6.4. Géométrie des satellites et dilution de précision

Le concept de dilution de precision est ["idée que ['erreur de position qui résulte des
erreurs de mesure dépend de la géométrie de la géoméirie utilistanr-zatellite. . Graphiguement,
ces idées sont illustrées dans la figure 1114, Deux géométries sont indiquées. Danx la ficure
IL14 ta), les satellites ont sttués approximativement a angle droit par rapport a I*utilizaieur,
Dans la figure .14 (b), I"angle entre les satellites vus de Putilisateur est petit. Dans les deux
cas, les aires représentant la position éventuelle de I'utilisateur sont représentées autour de la
position de "utilisateur, avec des erreurs en distance identiques. La précision sur la mesure de
la position est trés ditférente dans les deux cas. Avec les mémes erveurs en distance, la
céoméfrie {b} provoque plus d erreur dans la position calculée que la séoméirie {a). la

séométrie b} correspond a une plus grande dilution de précision gue la géométrie (al.

Woatiatios rasron de dhigbatios

chiis de errent

g - e W Poston dr—n .
Es E - 4 s T
- - L ok = I'utilisateur -
i el 2 Variation raven de
J Ty 5 distance due a4 Usreenr
) / 1 K o F ~
: ~
/ j ; '\\
h : % o ‘_' St
y Uialelsgateas 5 .
‘ | 5 3
satt % satl sat?
saiz
{a) ib)

Fig. 11.14 Mustration de la dilution de preécision

Une dérivation formelle des relajions de DOP (Ilution Of Precisiont du GPS
commence par la linéarization des équations de pseudo-distance comme on 'a vu et qui
fournit la relation reliant 1’écart Ar de la position réelle et la position calculée est relié a

Perreur en distance Ao

HAx = Ap




Chiaitre I

Le vecteur A+ a quaire composantes. Les trois premiéres sont les écarts de position de
Futitizaienr pa rapport an point de linédansation. le muairiémie est Pécart entre fe hiais horloge ef
le btaiz au point de linéarization.

La matrice H est donnée par :

r L
! a . a i
Dot vi i i
i
o - a 1

H:_ o W B |
Pa a a 1

el i1 i

la position de satellite N°i. Lorsque le nombre de satellites est de qualre, on obtient :

A= H ;x,f_\.p

Lorsgue e numbre de saeliiies o8t supdiear o gomiie, ta meithode dey montres Lires
peut étre utilisée pour résoudre le systéme d équations. Le résultat de cette méthode peut efre

e . . r ST
obtenu en multipliant les deux extréme de équation par H' qui donne
: i
H BAx=H Ap
dod:
piiess Bord
Ax={H H} H Ap
Tu posant par dx el ¢o. tes vedeurs estnmaion de S e S, on peul motirer e
relation :
A T | .
de = (H'HV'H dp=K.dp

Cetie équation est la relation fondamentale entre les erreurs sur lex distances et Perreur

N !

sur fu position. La mwirice (4 Hj H de dimensivn (uxd] dépend seufemnent de fa
zéométrie de Iutilisateur et des safellifes participant dans le caleul.

Les erreurs de pseudo-distance peuvent étre considérées comme des variables aléatoires.
Le vecteur deg erreurs 4o est généralement considéré formé de composantes gaussiennes de
meyenns nulle zn zevn de mume de laverable dy

: v [
A48 T Liean v, DG TG isluaat weaas SRR LN L 4
J 71 =2

la covariance de dx est

cov{dx = Etdadx 3




T ofdErirr oyt
L Y 7

o e b -
T3 GOk n o

Ay = (E

Ta covanance de do pent étre mises zons Ia toeme -

covidpi=1 & ures

T

Ce gm donne finalement -

covidsi= I‘H?H f} r',T"‘,

dE

T
H

AVED ©

Les composants de la matrice (H Hy traduisent influence des errenrs de prendo-

distance sur I erreur de postion.

Les paraméfres de

combinaisons de covidx) et de o

i
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A partir de celte derniére relation. on peut dire que le GDOP représente I’amplitication

ey de mesure s la sohition

Plusieurs autres paramétres sont utihisés pour caractérizer la précision des diverses
composantes de la position, ce sont : le PDOP ( Position Dilution Of Precision), le HDO

{HorizontaiDilation OF Precizion), le VDOP {Verfical Thlution Of Precisioni et le THOP

{Time Dilution Of Precision). Leurs expressions sont lex sutvantes :

C'es parameétres peuvent £’ exprimner aussi par

¥ T
VDOoP= 1D

YOG
TDOP= /I3 /¢

hY 44

gnification des

13

Nousz allons maintenant montrer troiz exemples qui illustrent la s

ils proviemnent d'une simulation du calcul de position GPS. La figure 11.15 représente la

position des =afellites vizibles al%h 18" et 5377 par un observateur situé a une certaine posifion

-

géographiaie. Tes satellites visihles A cef instant ont les numéros respectifa 5. 6.9 16,1720

et 24. Chacun d'entre eux envoie au récepteur GPS des informations sur sa propre posifion
actuelle, a partir desquelles le récepteur peut calculer sa posttion exacte avec plus ou moins de

g la drnite de ia

ichés

¥
e}
2,
2
sl
a3
m

ﬁi’?‘ i, Les

W
:.—'I
g

mdicateurs DOP powr la configuration correspondante. On s'apercont que ces valeurs
numériques calculées soni plus ou moins proches de 1. Cela est le caz lorsque les différents
satellites visihles a Pinstant correspondant et an point d'observation donné sont asser hien
distribuées, c'est-a-dire ils sont suffisamment bien dispersés dans la portion du ciel visible a

cet endroit,
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La figwe IL16 montre la situation 6 minutes plus tard (a 19h 24" 3770 lorsque la
confignration de satellites est moinz hien répartic dans Ia portion visthie dy ciel Fn affer
plusieurs couples de satellites sont _a cet instani relativement proches l'un de l'auntre, et les
informations que ceux-ci envoient au récepteur GPS sont redondantes. Il y a donc.a cet mnatant
ef i ce point d’ohservation, une diminution de ta gnantité d'informations uttlizahles. ce o
entraine une baisse de précizion dans la détermination de la position. et done une

angimentation des indicateurs DOP.
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Fig. 11.15 Exemple de constellation simulee avec bon DOP
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JH. CONTROLE D'INTEGRITE DU GPS: LE RATM

TI1.1. Introduction
D’un point de vue général. le but des algorithmes de contréle d’intégrité et d indicuer

les limites de Ierreur de position en fonction de probabilités de détection et de fansses
alarmes données. Si la position calculée n entre pas dans les limites des niveaux d’alerte fines
par les normes GACL une alerte est lancée au pilote pour le bascuiement vers d’autres
sysiemes de navigation.

1 obiet de ce chapitre est la présentation des exigences opérationnelies telles qu’elles
ont été définies par POACI et des définitions des paramétres utilizsés dans les algorithmes de
détection. Nous ferons ensuite 1"éfude d’un algorithme du controle de Iintégrité RAIM de

tvpe Snapshot qui fait I"objet de notre simulation.

I11.2. Svstéme de navigaiion global par sateilites GNSS
[I1.2.1. Les débuts du GNSS (Global Navigation Satellite System)
les recommandations de la communauté aéronaufigue mondiale lors de la 1077
Contérence de la Navigation Aérienne en 1991, suivies de celles du consetl de I'OACI
approuvani, en Février 1994, les conclugions du comité FANS (Future Air Navigation
Systems} ont permis de lancer la navigation par satellite. En octobre 1994 la lettre du
gouvernement des Frats-Unis & I'OGACT otfrant, =ans percevoir de charges directes. un service
de positionnement ouvert a I'aviation civile. puis, en juin 1996, la letire de la fédération de
Russie proposant un service identigue pour GLONASS ont donné une impulsion décixive
permettant 4 "OACT dengager les travanx de standardisarion du GNSS. avec pour obiectit de
définir des systémes GNSS utilisables pendant toutes les phases de vol. de la naviganon
océamigue aux atferrissages de précision de Catégorie ITL Suite a ces décisions, les travaux dn
groupe d’expert GNSS Panel ont permis & ?OACT de publier. en Novembre 2002, dans
I"Annexe 10 a la Convention de Chicago. des standards GNSS couvrant Iensembie des
phases de vol jusqu’aux approches de Carégorie 1 Tl fut decidé de s arreter aux applications
de Catégorie I dans cette premiére version des standards GNSS car les travanx de détinition ¢t
de validation des standards GNSS avaient monirés qu'avec les signaux actuels GPS ou

GLONASS tmono-fréquence’, it érait trés difficile d assurer un niveau de performance tel que




celul requis pour FILS ou le MLS Catégorie TV Afin d’assurer les niveaux requis en

matiére de précision, dintégrité, de continuité de service et de disponibilite du GNSS pour les

ditférentes phases de vol, les normes GNSS OACI définissent différentes architectures de

renforcement des constellations de base {GPS ef GLONASS} !

Ia

= ABAS {Airhome Based Angmentation System)
= GBAS {Ground Based Augmentation System)
= SBAS (Satellite Based Augmentation System)

La figure 1111 montre les différents composants du systéme GNSS.

) “Geostati enary Satellite Gas ol ST
Augmentation System 2 GPS _
‘ (S5BAS) Pl S
SO T o
AN =
fy, -
'_‘-.: PSS ‘!JJ'—
— i GNSS
T Cadilée I Ay ?:JS___ I P A B
B Galiléo P lf Y et GLONASS
P ~\ T
it 4"_._/7 \-\‘-,ﬁ e ———
e e g s WO
. Grauned Based o Aircraft Based
Augmentation System " Augmentation System _
‘ (GBAS) S (ABASY

Fig. TI.1 Composants du systéme GNSS

I1.2.2. Le systeme ABAS

Les systemes GNSS ABAS utilisent uniguement des éléments de redondance interne a

consteliation GPS. par exemple la multiplicité des mesures de distance a ditiérents

satellites. ou la combinaizon des mesures GNSS avec celles d'antres genseurs de navigation.

tels gue les centrales & inertie, pour élaborer un controle d'mtégrite. Ce controle d’intégriré est

crucial pour le GNSS car. zelon les caractéristiques de défatllance anforizées dans Jes

standards OACL les satellitex GPS peuvent conduire @ des erreurs de position trés importantes

pendant dez durées de plusieurs hewres. Le renforcement de type ABAS le plus simple est

traditionnellement dénommé RAIM {Receiver Autonomous Inteerity Monitoring). il = agif

d’exploiter les redondances d’un nombre de mesures supérieur @ quatre - nembre minimum

pour ¢laborer une mesure de position. CUest 1"algorithme généralement implémenté dans les

récepteurs GNSS de 'aviation générale ou d’une partie de ’aviation ¢ affaire. Pour les aviens




disposant d'une centrale a inertie. il est possible d’exploifer les propriétés complémentaires du
GNSS et de inertie pour combiner leurs mesures et élaborer un contréle d’intégrité. Il esta
noter que contrairement aux autres renforcements de type GBAS et SBAS, le renforcement
ABAS ne permet pas d’améliorer la précision de positionnement. Fn conséquence. compie
tenu des exizences de 'Annexe 10 pour les opérations utilizant le GNSS. PPutilisation dez

systémes ABAS est limitée au mieux aux approches de non precision.

10.2.3. Le systeme GBAS

Pour réalizer des opérations de type approche de précision de Catégorie 1 1} est
nécessaire de pouvoir éliminer un certain nombre d’erreurs de mesure des signaux transimis
par les satethtes GNSS. en particulier les erreurs de tra ectographie et d horloge amnsi gue les
erreurs dues a la propagation dans I'ionosphére. La méthode la plus classigne repose sur une
fechnigue appelée différentiel local. ol une station de référence située sur un aeroport par
exemple. permet de mesurer précisément ces erreurs el done de les refransmettre a un usager
pour qu’il puisse les oter de va propre mesure. La norme GBAS de I"COACT repose sur cette
technigue via Putilisation d’une liaison de données dans la bande de tréguences VHE des
systémes I1S — VOR (30§ — 118 MHz). Les antres éléments fransmis sur cefte haison VHE
sont les données d’infégrité des différents satellites en vue. ainsi que la base de données
utilisée pour le segment d approche final. Pour une station GBAS. la couverture esf d environ
une trentaine de k. donc tvpiquement une zone d’approche associée a vn aéroport, et une
seule station GBAS peut fournir des approches & toutes les pistes de cet aéreport. Les
standards OACT les plus récents prévoient gu’'il soit possible dlinterconnecter des stations
GRAS pour former un réseau diffusant des corrections ditférentielles a grande échelle. un tel
svetéme éfant identifi¢ plus précisément par I’acronvme Pacronvme GRAS (Ground Regional

Augmentation Systems}.

I11.2.4. Le systéme SBAS
Le SBAS transmet, comme le GBAS, dex corrections différentielles et dex messages
dintéerité pour les satellites de navigation gui sont en vue d'un résean de stattong de
référence, typiquement déployées @ Déchelle d'un continent entier. FEn fonction de
IParchifecture du systéme ef du niveau de performance visé_ il faut de 20 & 35 stations sol pour
couvrir un continent. Il v a trois différences tmportantes par rapport au GBAS. Tout d abord,
la bande de fréequence de la liaison de données est identique a celle des signaux GPS {autour

de 1575 NMHzj. ce qui permet d'utiliser les étages d'entrée standards de récepteur GPS.

Ensuite. I'utilisation de satellites géostationnaire permet de diffuser les messages sur de fres
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vastes zones. Enfin, on peut également faire des mesures de positionnement sur ces satellites
géostationnaires, comme s’il s agissait de satellites GPS, ce qui a pour effet d’augmenter
d’autant le nombre de satellites de navigation en vue. Par contre, compte tenu de la limitation
du nombre de stations de référence au sol afin de maitriser les coiits de déploiement et
d’opération, on considére que le meilleur nivean de performance atteignable actuellement par
les GNSS SBAS correspond aux approches de performance APV I ou II qui sont présentées

plus en détail dans la suite de cet article.

La figure ITL.2 donne une classification des systémes des navigations en ce qui concerne

I*approche.
[ Classification OACI |
| |
E
[ - ! l_
NPA APV ] PA |
Approches de Non Précision Approches avec guidage l| f Approches de Precision }
vertical II
| [ izl
& : x 1 : ) .
| Systemes | Rmvav RNAVY | | Systémes | |RNAV Guidage
_conventionnels | | Guidage latéral Guidage latéral + vertical lL | conventionnels | lfal;éral + vertical |
I | ' ) i |
e I § |
| APV || APVI&I |
'l Baro VNAV |i|i |
| l il i
VOR /DME j GNSS / ABAS || | GNSS /ABAS H GNSS 7/ SBAS || }l TS Ii |{ GNSS /GBAS i
. NDB DME /DME | DME /DME || GNSS Galileo||  MLS |
Localizer } | +Baro VNAV JIlI I; E! PAR il IJ

Fig. I1.2 Classification des systénres de mavigation

ITL.3. Exigences opérationnelles
I1.3.1. Exigences de performances de navigation (RNP)

L’OACI a établi pour chaque phase de vol, des exigences de performance en matiére de
navigation aérienne qui doivent étre remplies par les systémes de navigation. Ces exigences
découlent du concept RNP {Required Navigation Performance) et sont exprimées en termes
de précision, d’intégrité, de continuité de service et de disponibilité.

La figure IT1.3 donne les valeurs de RNP pour les différentes phases de vol.
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Fig. T11.3 Les types de RNTP

IM.3.2. Définitions

Nous donnons quelques définitions utilisées dans la définition des exigences de
pertformances,
¢ Précision
La précision sur la position représente la limite de 'erreur totale du systéme dans 95°%
du temps. La précision verticale est donnée uniquement pour les approches de précision.
¢ Integrite
Lintégrité représente la confiance quon place dans 1 exactitude de Vinformation
délivrée par le GPS. Ce paramétre inclut la capacité du systeme a délivrer dang lex délaiz des
alertes a Untilisateur lorsque le systéme est défectueux. Pour assurer intégrit¢ du systeme en
cas de défailiance, Ialerte doit étre donnée dans un intervalle de temps inférieur au temps
d*alerte qui est un paramétre opérationnel.
+  Continuité
La comtinuité du systéme est sa capacité a fonctionner sans intertuption.
¢ Disponibilité
1a disponibilité est Uintervalle de temps durant Tequel e systeme est capable de délivrer
information correcte.
Dans le fableau suivant. on donne en fonction des phases de vol {approche sans

e

précision], les valeurs des différents paramétres opérationnels.




{I1.3.3. Exigences de performances

Le tableau suivant précise les ditférentes performances exigées pour quelques valeurs

i
i 5 1 §
i i H 1

L

de RNP.
| Phase de vol Taroue | Dnoc w0 Approthe mithale 2
CRNP0A10  RNPSal | NPA départ
i | |
RNP0.540.3
?i_?récision g5%% latérale ' 2 nm ; 4 nm 220 m
fiLLimite d’alerte HAL i dnm ' t 1 nm TEE3Em #
}?Vlﬂtéf_-'vr 1té | i i - 1-10" ‘heure o a
| Teimps d aleite {5 nmi o Fiss 18w .
~Continuité - T T A0 A 1-10 heure )
| 5 |
" Disponibilité 0.99a0.99999 | 0,99920.99999 | 0.99 4 0.99999

Tableau II.1 En’gehfreﬁ de performances
ITL.4. Le Controle d’'intégrité

[ii.4.i. Dérecuion er exciusion de panne
4 Le principe
Les fonctions de détection et d'exclusion de défant, telles qu’elles sont exécutées par le
réceptenr. fonrnissent un moyen de surveiltance de T'intéeriié de la solntion de navigation en
utilisant des données redondantes ou complémentaires. Ces données redondantes peuvent étre

des mesures additionnelles de distance, par exemple.

T oo dlbcmiiman Ao ALL it STTNL _ ok K cdanf o annas e B P e e JF.’,¢, U G I
e GUICCLIg Aac GClaul 14/ O CVhitaruce }JUiu C‘r l I Ul VAMIICILIRHIY W lInT f‘_',,lllC VU us

probabilité d'erreur de position inacceptable. dans une phase de vol donnée. Elle provoque
une perte de continuité. Aprés détection. le processus d'exclusion de défaut {FE} détermine et
exchit Ia sonrce de défant. sans ideniifier nécessairement Ia sonrce individiellement. de ce fant
permettant le GPS d’étre opérationnel sans interruption.

La conception d algorithmes pour effectuer des opérations de détection et d'exclusion de
défant dépend des prohabilités désirées de fansse alerte Pro de détection manguée Py el
d'exclusion manquée Prz Les performances de la tonction de détection de détaut soni
principalement mesurées par les niveaux de protection horizontal HP1. et vertical VPL qut
sont liés anx prohahibités Po. et Pyr. Tes performances de la fonction exchnzion de défanr
sont principalement mesurées par les niveaux dexclusion horizontale HEL et verticale VEL

qui sont liés a fa probabilité Pry

-5

—



Chapitre 1T Alzorithmes de Controle d’intégrité du GF,

La diagramme de la figure IIL1 tous les cas qui peuvent se produire en cas validité ou
de non validité de la position calculée. Par exemple, en cas ou la position n’est pas valide et

qu’il y a eu détection de celle-ci mais pas d’exclusion du satellite en panne, il y a une alerte

vraie.
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Fig. ITL.4 Diagramme des conditions FDE

Nous allons définir maintenant les différents parameétres utilisés dans les algorithmes

RAIM.
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4 Temps d alerte

Le temps d'alerte est le temps écoulé maximal permis entre e début d'un échec de

positionnement juzqu'a Iinstant ol Péguipement donne I'alerte.
La fisure TL2 illusire le cas d’un positionnement gui n'a pas ét¢ détecte. Cecl est un cas

de détection manguée.

Position estimee

Nivean de pretection (HPL]
calculée ) ) g

w 0 Temps draferte

Fig. IIL.3 Définition du temps 4 alerte

¢ Détection manquée : Définition
Une déteciion manquée se produit quand ([ y a une erreur de positionnement qui n'est

pas été détectée par lalgorithme de détection ¢t d’exclusion FDE dans le temps d’alerte
spécitie.

La probabilité de détection manquée notée Pyn est une fonction du risque d integriteé.
Nous donnons dans le tableau suivant deux valeurs usuelles de Py applicables a deux tvpes
de phase de vol {Van Dvke. 2001) ol NPA désiane es approches de non précision ef les

APY._ les approches avec précision

a Dhase de vol : Risgue 4t ;rs_fge :i - P ii
) |

| | B . : ) o
! Enroute 3 NPA 10" 'h i 107
! : : . :' = -
' APV APVIT et .10 Yapp i 4,048 |

, a - ‘; : r
Approches de précuson : |

Tableau [11.2 Probabilit¢ de detection manguee




+ Fausse alerte : délinition
Une fausse alerte est définie comme une indicafion d’erreur de position au pilote
lorsque celle-ci ne s'est pas produite. Cela correspond a une fausse détection dans le cax de
FD et d evelusion mannnée dans le eas de PDE

Le taux de fausze alerte Py, est 1i¢ aux exigences de perte de continuité. Nous donnons

dans e tablean suivant deux valeurs usuelles de Prs ponr deux types de phases de vol {(RTCA,

19991
‘r Phasze de vol ‘ Prs
T " Euroute a NPA W 177810 et
T APVL APVILel 1.333.10 ftest

Approches de précizsion

Tablean HI.32 Probabilite de fausses alarmes

Dans fe processus de détection de panne, on wtilfze en genéral fa probabifité de tausse
détection Pyr,. Sous certaines hypothéses, on peut assumiler Pep et Pre.

¢ Défaut d'exclusion : Définition
Un détant I exclusion se produit lorsque une erreur de position réelle est délectée alors

gue la condition de détection n’est pas éliminée dans Pintervalle de tempx d’alerte. Un défaut
d’excinginn provoane nne alerte Te tanx de défant dexclision est relié anx exigences de
continuité du systéme.

Nous donnons dans le tableau suivant deux valeurs usuelles probabilité de défant

d’exvelngion Pr- nour deny tynes de phases de vnl {Tee 19993

| Phase de vol Pzp |
i Enroute a NPA ; SRILING
| ADUT ADVFT ar - 011Gy
i i LI P s ¥ ¥ oLLE w1 i A R
: ! !
Approches de précision :

5 }

Tablean II1.4 Probahilite de fansse exclusion
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I11.4.2. Disponibilité des fonctions de détection et d’exclusion de panne
La disponibilité du systéme GP est vérifiée par les algorithmes de détection en
comparant les niveaux de protection calculés ave les limites d’alerte (HAL. VAL) spécitiées
par les exigences opérationnelles définies de "OACT
Les niveaux de protection et d’exclusion soont définis de la maniére survante .
4+ Niveau de protection horizontal HPL
(“est le rayon du cercle dans le plan horizontal dont le centre ext confondi avec la
position vraie et pour lequel les exigences d’alerte manquée et de tausse alerte sont remplies
pour nn ensemble de satethres donné lorsque la fonction détection est ntilizée.
4+ Niveau de proteciion vertical VPL
(“est la moitié du segment vertical dont le centre est confondu avec la position vraie et
ponr fegel les exigences d alerfe manguée et de fanese alerte <ont remplies ponr n ense thie
de satellites domé lorsque la foncrion détection est utilisée.
4 Niveau d'exclusion horizonial HEL
(est le ravon du cercle dans le plan horizontal dont le cenfre est confondu avee la
position vraie ¢t pour lequel les exigences d alerte manquée et de fausse alerie sont remplies
par un ensemble de satellites domé torsaie les fonctions de dérection et d’excinsion sont
utilisées.
Dun point de vue pratigue, pour une phase de vol donnée, la disponibilité des fonctions
FD et FDF est déterminée en comnarant les niveans de protectinn/exchision ealenlés aece les

niveaux d'alerte correspondants,comme le monire le tableau suivant.

Phase de vol | Disponibiiité de FD Disponibilité de FDE
Enroute A NPA | HPL-HAL HEL="HAI
‘ Approches T HPL-HAL ef VPLoVAL UPI<HAT ef VEL-VAL

|
L —r— R E i S

Tableau LS Niveaux de protection ei d’alerte

Par exempie, dans ia figure {113, {a fonction FDJ ext déciarée disponible si fe volume de

ravon HAL est a intérieur du volame de rayon HAL

<56<
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Fig. IT1.6 Disponibilité de la fonction

1f.4.3. Principe de détection et exclusion de panne ¢'un algorithme RAIM de type
Snapshet
Tous les algorithimes de détection de panne sont basés sur un test d'hypothése :
s H, Tas normal : anomalie
¢ H, Cas anormal : pas d anomalie

La fonction de détection doit cholsir entre les deux hypothéses, pour cela. on arecours a
des comparaisons.

Un critére de décision T est calculé a pariir des données observées, puis comparé a un
seuil de décision Tr, caleulé en fonction des exigences imposées par algorithme de détection
FD. Larégle de décision pour ta détection est la survante -

e St T=T;., hypothése H, est chotsie
¢ Si T Tp, hypothése Hy est chotsie

L'algorithme de détection doit avoir été au préalable déclaré disponible. Cect est réaliseé
en comparant les niveaux de protection xPL calculés  aux niveaux dialerte xAL
correspondants.

Le diagramme de la figure 114 récapimle les principales érapes de la défection : cet
aleorithme utilise des mesures GPS par le code. On remarque les deux types de tests vus
anférieurement : le premier permet de décider de la disponibilité ou non du systeme GP3, le
second permet de savoir °il v a une anomalie ou non. En cas d’anomalie. on fait appel a la

fonciion excluzion.
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HI.5. Les différents types d*algorithmes RAIM

Les algorithmes de contréle d’intégrité sont basés sur le calcul des dérives de Cerreur de
position ou de vitesse qui peuvent étre dues a un distonctionnement du systéme. Ces dérives

sont comparées 2 des wenils ponr vérifier Dintéerité des solntions

On distingue deux classes d’algorithmes de controle d’intégrité




o Les algorithmes dit Smapshot qui ufilisent les mesures instantanées sans s'occuper des
mesures précédentes Tls ant Pavantage d'érre simples

o Les algorithmes dits séquentiels qui utilisent plusieurs mesures pour dérecter fes
dérives. Ils sont les plus performants..

Ia fioure 111 S montre le princips de la détectian
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Trois types d'algorithme RAIM Snapshot sont pr incipalement utilisés.. La distinction
enfre ces algorithmes réside dans le choix du eritére de décision. Ces algorithmes sont les
guivants

¥ Wikthode basee sud 1a Compan aizon de dniances (Lav)

Avec I'hypotheése de 6 satellites, les équations de navigation donnent un systéme de six
équations a quatre inconnus. Les quarre premiers sont rézolus pour obienir une solution de
navigation ani est emplovée pour prévoir les mesures des denx derniers =afellites.

¢ Méthode des résidus des moindres carrés (Parkinson)

Le critére de décision est évalué a partir des résidus de la solution de la méthode des

momdres carréy,

+ Maeathode de parité (Sturza)

Le critére de décision est évatué a partir du vecteur de parité qui est le résultat de la
projection dir vectenr de mesures sur I'espace de parité.

1l a été démoniré que ces trois méthodes sont équivalentes (Brown). Le choix de "une
des trois méthodes dépendra du volume de calcul nécessaire. La méthode des résidus des

g caitfetice dans ce sens clest cefte méthn e o u a été chiare dansg

noire travail.
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I11.6. Algorithme RAIM Snapshot hasé sur les résidus des moindres carrés

v

T - o = 3 L] 2
111.0.1. CXPIONSIOIL Gl HIUutie o HiesUIres

Notons parP_ ={x vz ¢ . le vecteur position du récepteur angmenté du biais

horlage et par D!; une estimation de cefte position calenlée par le GPS a partir des pseidn-
distances nmesurees,

I.a psendo-distance p mesurée du satellite N°i peut étre mise sous la torme :

i T

ol I, esi 1a distance réciie entre le sarellite ¢t te récepreur el B, I'erreur de mesure (orale.

Pour taus les satellites. an pent écrire

p=

on

B s [ S s B L - O RT | I L Tty i T o TR ) P L
==L B AN VOLLE pﬁcuuu‘ua,‘;uuuc OO WELRECIENEULIL 1IN L 1 TLaill 1C vl © M SRV

utilisés dans te calcul de [a position du récepleur.
1. le vecteur distances réelles de dimension nx
bt de meswre de dimensen nst
Dans ce travail, le bruit de mesure B est considéré comme une variable aléatoire de

distribution normale a movenne nulle

fi.6.2, Modele de panne
Fn plus du bruit de mesure inhérent au systéme GPS, une anomalie quelconque
atfectant un des satellites va engendrer la mesure des pseudo-distances. Différents tvpes
d'anamalies peuveni affecter lex zatellites, mais 1a plupart des anomalies ant pour origine
I'horloge des satellites et peuvent étre modélisées par un changement de la valeur moyenne
du bruit de mesure qui n'est plus nuile. On considére aussi que la probabilité pour que deux

satellites tomhent cimultanément en nanne est frés fathie Dans ce fravaill an supposers 10
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On infroduit donc un vecteur I' des perturbations ;

¢y

avec A= (biaig) ou A =% {rampe} appliqué au satellite N,

En conséquence, lorsqu’il y a une panne, la pseudo-distance s écrit -

g=0+5+0

I.a zohition de navigation par la méthode des moindres carrée

~— ) T .
Ia recherche d'nne estimée P de la nnifinnP ={x v 7z ¢AtY nar la méthnde dex
R L e r22A3E g T ) " K 1

E o g2 __F i i Pt v i i S ]

moindres carrée consiste a minimiser la somme quadratique des résidus.

La linéarisation de g = 0+ 5 +1 permet de déterminer :

Y=p-p
K=P -P

R E
ol

Y le vectenr des mesures des preirdo-distances 4 n composantes
X Uerreur prédite de posihion de dimenstons 4x1

£ le vecteur estimé des pseudo-distances

P_ position prédite du récepteur
d

On peut montrer 1a relation suivante :

V_oLIv LD

Th.cm 7 1w

ol B est le vecteur des erreurs de mesure et H la matrice des cosinus directeurs.

Enposant G=[{H Hj H', ona GH-= 14_,, . Ceci qui permet d’écrire I’ expression de
! /

I’estimée de la position X :

X=GY
= X+GB
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THa 77
Charnine fT

Cette relation montre le lien existant enire les erreurs de mesure ¢f ["erreur sur Ja
position délivrée par le sysieme.

Fn général, la solution de navigation ef Perreur E sont exprimés dans le repére local
NED (Nord-Est-Down} par I'utilisation de la matrice de passage du repére ECEF vers le

renére NED  On supposera par [a suite cette transthrmation réalisée

ITY

r4 L~ A A4
LELeE.

2 2 Sen A2
Fa % L= VT T L

it

Dans cette méthode. on supposera un disfonctionnement du GPS du a nne anomalie

touchant un seul satellite, ce qui est en général véritiée en pratique.

| T N
ivtL

PO Y TeT ot i I RN JEN BN a3 e EIDQ o4
PONITI UL Gl el FLoa TGN AL F O

norme pondérée des résidus de la méthode des moindres carrées. Nous allons donner son

eXpress10n.

M s gerseos pilpes e S Musae ileemmessas e pew sosuik des GENEIAR oo o i somieren pilen SEE  weas wwer rseeeiliuecaes
O VEOiCl Oes [USIUUs s CIIEis ¢ Unl ld AHUTITHLVE VHUT el UL U £1 »el VdAIT

nrédite @ 7=V — H.X

b i

Comine X=GY = e=YV-HGY= ;f"i ~PiY avee P-HG

Onaaussi £=(1-PiB

Cette relation monire le lien existant entre les résidus et les erreurs de mesure.

. ol
=

Le paramétre & & = > {‘;‘:{ij‘]“ représente ta somme des carrés des résidus des etreurs
a— -

|

de mesure. Il est caractérisé par les propriétés suivantes .

s (estune variable aléatowre posifive.

s Lorsaue les composantes du vecteur heuait de mesure © gant indénendames avec uns

distribution gaussienne de movenne nuile. alors la distribution £7°¢ est indépendante de

la géoméirie de la constellation des satellites quelque soif le nombre n de satellites en jeu.

T
i
1

- O R W g R L e Lo § [N T, A e W e o ALY swet s fesan e
x ANTL IO IVRPUILHESTU» i TUCUENIeS S0f 1o WS IGO0, o o 2k BHT WIS IDGLIULL e Ly pe

L

¥ centrée a k= n -4 desrés de liherté {on sunpose un nombre de sarellites s = A 3

On détinit le critére de décision T par .

w5l



II1.6.4. Seuil de décision et probabilité de fausse détectien

On rappeile que le seuil de décision TD permet par une comparaison avec le critére de
décision T de savoir il v a un mauvais fonctionnement de ['un dex satellites.
RN O | DY P
L) Pl S FL NN W S Vg

TN man e
3

125, s 1 e LI | Pl rls) P - P
3 f o) 1 L L

S 3 e - e rds 2 P T ]
L £ L LiRL AN RN VFNLEY FULOY Y ) ilv71 111401 Lits L ST N N [V Rl d Y A g e [N L

fonctionnant normalement. les erreurs sur leg mesures de pseudo-distances sont des variables

indépendantes de distribution normale de moyenne nulle ef d’écart iype 0 (& ~ N{ 0.c3) La

# oy T . . . W, s
somme des carrés des résidus & ¢ est une variable aléatoire de densité de probabilité de tvpe

Dans e dizpositif RAIM, une alarme sera déclenchée routes les fois que le critére de

décision T devient supérieur au seuil de détection TI2. Ce seuil TD est fixé de fagon gue la

nrohahilité de détecter une nanne lorsque cette panne nlexivte pas dans la réalté  wnif

inférieure & un taux de fausses alarmes P donné. Le seuil de détection est done fixé en
o

écrivant

T

4 Fer e
i’I'OD&EiPl

xoit

t
d 7
i}

f  estialoi Chi2 centrée de k degrés de liberté donnée par 1
ik

['(z) la fonction « Gamma ».
n—4___:
s TH
CA'.

Le zeuil de détection < écrit :

S
] -l )
) fac” o
Th=,i———= S
v o-d 4
-~ a ~ - - - s 5 . 1 . . A e v ‘-—l
¢t désigne ia fonction cumuiative {(mtegraie ) de {a loi Lhil centree €1 . 500
FaE Y Fiky

iverse.
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La figure I0.6 montre la densité de probabilité Chi2 centrée & 4 degrés de liberté. Sur
cette figure, on a représenté en abscisse par un trait une valeur du seuil a=§ an quelle
correspond 1a probabilité de fausse dérection Pry = 0.916 représentée par I'aire hachurée. En

utilisant la valewr de 6=12.5 m, on trouve pour le seuil de détection TD = 23

SR 4
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Fig, HL9 DHsuribution de pl‘ilb'd}ﬂ‘.ﬁﬂ" ChiZ a 4 degres de Hberté,
[1.6.5. Probabilité de détection manquee
Dans le cas d’un fonctionnement anormal du GPS. ¢Cest-a-dire dans te cas ou une
anomalie quelconque touche P'un des satellites et produise une mesure de preudo-distance
erronée. le vectenr erreur de mesure est toujours constitué de variables indépendantes
normalement distribuées de moyenne nulle, sauf pour la mesure biaisée qui est de moyenne

gon ylle (&~ N{u+0.0). Le variable aléatowe ST ¢ wait malstenant wie loy type

7" de dearé k=n— ¢ non cenirée de paramélye A= 0.

Une alerte est signalée foutes les fois que le critere de détection T devient plus plus
erand que le seuil de détection T S1 T n'atteint pas le sewl, nous avons une détectton de
panne fanquée.

La probabitité de détection manguée est donc :

o iwidx

o)
g Y

P =Pr (ﬁmIT TD} = :l'f

oit T . est la fonction densité de probabilité Chil non centrée de k=n-d degrés de

ek

liherté et de paramétre 7.




La relation précédente permet de calculer le paramétre 4 connaissant la valeur du seuil
normalisé a et la probabilité P, Nous verrons Putilisation de ce paramétre 4 par la suite.

. La figure IIL7 montre un exempie la densité de probabilité Ch2 non centrée a 4
degrés de liberté et A=10. Sur cette figure. on a représente en abscisse par un frait une valeur
du senil a=§ au quelle correspond la probabilité de détection manquée P représentée par

1" aire hachurée.

Riat ] : e}
i st
| = :
| e |
1vid ‘L - 4 ¥
E ! | @ ;
= P . i :
= ' . i
i { i 4 |
L 3 B o
i s : i
: < [' !
x L ;
t gl i i
il - ? !
AN . 1 -
h 0
- 2 B 1 i
| 4 ‘
rog i
aut i 2 ) |
| i |
. s
ke it L L I} P
2 g il ; N 14 E 2

Fig. 1110 Distribution de probabilite Chi2 non centree a 4 degres de liberte

II1.6.6. Niveaux de protection

Aprés avolr déterminé les expressions du critére de decision T ef du sewl de détection
TD qui permettent de détecter la panne éventuelle d’un safellite dans des conditions de
fanssesx alames et de détection fixées. il ¢'agit maintenant de déterminer les expressions des
niveaux de protection horizontal HPL et vertical VPL il permetient par COMPArason avec
les limites dalame horizontal HAL et vertical VAL respectivement de décider de la
disponibilité ou non du systéme GPS.

Pour cela. on va définir pour chaque satellite un parameéire appelé pente.




4 Définitien des pentes

Le vecteur des erreurs de mesure noté¢ BB a une distribution gaussienne B~ N(&. W) ol
et W = rj“?l'nsom respectivement la moyvenne ei la matrice de covariance des erreurs de
mesure. Le vecteur résidu résultat de la méthode des moindres carés & ~N( Q) a anssi une
distribution gaussienne ot J ¢t Q sont respectivement la moyenne ¢t la matrice de covariance
des résidus de &,

Pk A T \ Ay e NP TR 3 e Sz r e
Cousidérons une auoutaiie & anpliinde (0 jsur fe saieliiie N7 Les moyennes du drud

hizl
s

w o 3 .
P =Yl AT A L
P L G A (A

000 CoPeline(ty

0
ﬁ——BZ_é v (1) .9-225::.{1—13(11;}”“]_%

o :

L0  —P{n.1}v(t})

Comme £=GB.ona:

I"erreur horizonfale a pour composantes HE =

i W
L HGE3,))

ef VE = or——

C - P

On peut done écrire HE = L?

Ces equations montrent fa proportionnafité qui existe enfre {es emreurs horizontale ou

verticale et Perreur résiduelle ef qui dépend du satellite atiecté.

En écrivant :




res de Tl o eI gritd d G

Chgriirg 1T =

f
g J{G(3.1)
in—4 \J 1-P1.1)

(n— 4]

et en posant :

(Gi3. i)

VE = VSiope

S oon cunnnes maintenant ana 1a nartio Stiator 1 verteir et de 1S Cre B act nlla
St on suppose mal ntenant que la partie aléatore du vectenr brnt de mesure 5 o358 ML,
Ll I .
Hival Hel AME S
o i _ oo _ z .
alorsona — = I = e =T
T ; ;
“n—4 n—-4 n—4

UT - Valgntlr
Y1 — hPE A L
Cex denx relations expriment le lien entre les errenrs et le criiére de décision ntilizé pour

tester le bon fonctionnement du GPS.

Ne connaissant pas le satellite fautif, on prend les bornes superieures des erreurs :

VE 2 Vsiope T

avec HSlope = max {HSlope"” E et VSlope  =max {\f Slope!'”}
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¢ Niveanx de protection

En PPabsence de bruit de mesure, on peut remplacer le critére T par le seuil de détection

TD pour trouver les limites supérieures des erreurs antorisées :

HE . I‘IS!O})& ) TD et \‘EIEL = \7S10pen”v TD

et H =N i
Ces errenrs maximales ne constituent pas les paramétres HAL et VAL a cause du bruit
dont i} faut tenir compte. I v différentes méthodes calculer HAL et VAL. Dans la méthode

= {3"\1;} al

que nous avons adoptée {Brown et Chin}, on remplece TD par le parametie p

dépend donc du parameétre de non-centralité 4. Cna alors :

HAL=HS lopfl_'.a:'.'p\;.‘—

VAL = V5lope I

La figure 111.8 montre les différentes relations qui existent entre les paramétres que nous
venons de voir dans le cas de I"erreur horizontale.

On voit sur cette figure que le senil TD et le nivean HAL délimitent guatre régions
distinctes. Ces régions correspondent aux quatre situations gui résultent des festz de détection
de panne :

¢ Région {1} : pas de panne, pas de détection {situation normale, pas d’alarme)
¢ Régioni2) : pas de panne mais détection de panne {fausse alarme)
¢ Région {3} : panne et détection de panne {alarme vraie)

¢ Régjon (4) : panne mais pas de détection {détection manquée)

[ 3 HElopeyax

{4

HAL

TMuage de

)

seuit TD Phias critere T

Fig. 11111 Niveaux de protection et seuiks
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iI1.6.7. Fonction Exclusion du RAIM

Dans le dispositif du RAIM. la phase d’exclusion commence uniguement lorsque une
panne a éé détectée. Dans les architectures classiques gue nous avons adopté dans notre
simtlation. 1a tonction exclusinn consiste a calenler la movenne anadratione des réstdus pour
chaque zous-systéme de n-1 satellites. Ensnite. le sous-systeme de satellites qui présente la
movenne la plus petite est considéré comme celul qui ne contient pas le satellite défectueux.

Cette maniére d exclure ne tienf nas camnte de la prahahiliré de +tangee evainsinn,
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IV, SIMILATEUR RAIM

I[¥.1. Iniroduction

O décrit dans cette partie la description de I'interface graphique réalisée pour la
simulation et la visualization des différents diagrammes comme la vizibilité des saiellites. le
déroulement des fonctions de détection et d’exclusion. Cette interface est conque avec I'utihité

« Guide » de « Matlab ».

1V.2. Présentation du logiciel Matlab

Dans noire iravail, on a wifisé [a version 6.5 de MATLAB qui est considér¢E comme
un systéme interactif convivial de calcul numérigue et de visualization sraphique destiné aux
ingénieurs et scientifiques. On a choisit MATLAB par ce gu'il posséde un langage de
programmation 4 la fois puissant et simple d*utilisation. Il permet d exprimer les problémes et
solutions d’une tacon aisée, contrairement aux autres langages de programmation.

MATLAB ini¢gre des fonctions d’analyse numnérigue. caleul matriciel, de traitement de
signal, de visualisation graphigue 2D et 3D. interfaces sraphiques. etc.

Dans MATLAB, I'élément de base est {a matrice. L’utilisateur ne s’occupe pas des
allocations mémoire ou de redimensionnent comme dans les langages classigues. Les
problémes numériques peuvent éire résolus en un temps record, gui représente gu’une fraction

infime du temps a passer avec Pautre langage comme le fortran.

1V.2.1. Présentation de Ia simulation

La simulation telle qu elle est détinie généralement est un outil de prédiction permettant
d*étudier et d*analyser le comportement des systémes complexes afin de prendre des
décisions de fagon plus objective et scientifique.

En simulation, le systéme est modélizé par un ensemble de structures de données
interconnectées et un ensemble de procédures qui opérent sur ces gtructures détinissant amsi
la dynamique du systéme.

L évolution des performances du systéme est prise d’aprés son quantitatif ¢’est-d-dire,
lié a démontrer les propriétés du comportement du systéme, ainsi que sa compréhension a

partir de son aspect fonctiomel.
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IV.2.2. Les interfaces graphiques sous MATLAB (GUIDE}
1 utilisateur peut créer ses propres interfaces graphiques pour les applications. bn effer,
MATLAB prévoit un ensemble de commandes et fonctions dont Putilisation est relativement
aisée ponr Ta création et la manipilation d’ohiets graphiques (fenéires. menns, hontan de

commande, cazes a cocher, efc.)

L élément de base d une interface graphique est la fenétre. Elle permet de grouper des

g

outils granhiaues dans un méme cadre dans un hot de clarté et de manipulation tacile A noe
fenétre, sont associées des propri¢tés modifiables telles que la taille, Je nom, la position. e

titre. la couleur. etc.

IV.2.3. Les controles
Les controles sont des objets qui réagissent et provoquent une action lorsqu’ils sont
manipulés par la souris ou le ¢lavier.

LIERY Sy PN
1 1

#rarbons o i 1. PRt R S
+ LGN

racl g ﬁ'ijlhzs.luu_ i OOEITIATUNNC&IIGT 8%
établie a laide des «controles » tels que les groupes d’options. cases a coucher, boutons de
commande. textes statiques et textes modifiables. Ainsi, les programmes offrent une meilleure

convivialité  car il =uffit d'un simple clic avee le pointenr de la souris ponr détinir, par

exermple. de nouvelles valeurs.

IV.2.4. Les types de centroles
¢ Bouton pousseir (PuchButton)

Réalization d’une action.

Un eroupe de boufons radic permet une sélection exclusive (un seul bouton activé 4 la

fois). Lorsqu’on en a un seul, il permet la permutation entre deux ¢tats.

¥ Uase a voiher (Thetkbox )
Un groupe de cases a cocher permet une sélection exclusive (1 seul cases peuvent etre

cochées a la fois). Lorsque en a une seule, elle permet fa permutation entre deux états.

Affiche une ligue de texte d’intormation.

¢ Texte éditable (EditText)

Zone de texte éditable. permettant a I'wiilisateur d’entrer une chaine de caracteéres.

4 Menu

Permet de choisir un élément dans unc liste.

.



¢ {adre {Frame)
Affiche une bordure rectanguiaire auteur d'un ou plusieurs contréles pour former un
groupe logique.

a M o ny s EMRE
v DWW v Uy UrRiiieist
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- ]
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Permet a Vutilisateur de choisir une valeur dans un intervalle donné {en ghssant uu

CUrseur}.

IV.3. PRESENTATION GENERALE DE L'INTERFACE
Te cahier de charges que nous nous sommes fixé est la conception d'un outil
pédagogique permetiant a [ utilizateur de visualiser le dérouiement des ditférentes éfapes. sur
un éeran dun PO Nofre inferface <e compose d'nn ensemhie de 6 modules er de 35
programmes. La plupart des modules peuvent étre exéeutés indépendamment les nnes des

autres.
Loz six modules sont les suva
¢+ Premiere module : « Raiml »

Cest un modnle d’ouverture du fogiciel et de démarrage.

5 By el S S (R, ST B g PR |
LrEUXiciie muuily o« motitpls »

L™

C’est un module pour visualiser les satellites visibles.

4+ Troisieme module ;: « Raim3 »

Ce module permet de déterminer la position d un récepteur et les performances.

4+ Quatriéme module : « Raimd »

Ce module permet de visualiser I"erreur Horizontal de la position.

¢+ Cinquiémemeodule: « Raims »
"e module montre le déroulement de la détection de panne d'un satellite et Iexclusion

du satellite détectueux.

Module d'aide qui explique le fonctionnement des fenétres précédentes.

IV.4. Utdilisation des fenetres

iv.4.1. Moduie « Raimi »
Pour démarrer. I'utilisateur tape la letire « R » sur son PC. Il voit apparaitre ue fenetre
indiquant le nom du logiciel avec la barre de menu « raim_2. raim_3. raim_4. raim_ 5. Help »

en hant 3 eauche {Fionre TV 13




Chapitre IV Simsileterr RAIM
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SIMULATEUR D'UN ALGORITHME
DE CONTROLE D'INTEGRITE
DE GPS DE TYPE RAIM SNAPSHOT
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Fig. IV.1 Fenétre d’ouverture

Iv.4.2. Module « Raim2 »

Ce module a plusieurs fonctions :
—  Visualiser la position des satellites en fonction du choix de la position de 1’utilisateur
ou du nom de I"aéroport.
—  Visibilité des satellites sur 24 heures

¢ Description
En cliquant sur 1’icéne « Raim2 », on voit apparaitre la fenétre de la figure TV.2.

Pour entrer les données, on clique sur le bouton poussoir « START ». La fenétre des
données comporte trois menus et un bouton poussoir « >>» toujours en bas a gauche (Fig
IV.3) pour exécuter les programmes.

L’entée des données se fait a ’aide de trois menus :

¢ Cefte barre de menu contient deux choix de lieu. « Aéroport » et « Position ». Si on
choisit « Aéroport» on voit apparaitre une liste déroulante gui contient un certain
nombre d’aéroports en Algérie {Fig IV.4), par contre. si on choisit « Position». on voit
apparaitre trois cases pour entrer les coordonnées. latitude. longitude et 1’altitude du

récepteur {Fig IV.5).
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Fig. IV.2 Fenétre d’ouverture pour la visibilite des satellites
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Chapitre IV

Simulatenr RAIM

B <ar ravms

Rudimt Tuaawl Pawd PaA

Tieu Adraooty - 3
THasqe O - ﬂ

Faoouat - \

3CU SAAZA -

NN Lans ]]

W= A

AGIEFS |

UIARE] |

ALY A

ne |

TAMASRASSET |

FERHAT a3B45

ME CHERI, |

AN :

CONSTANT MEIALG) |

TZRFS5A ;
!
|

TORY "
LASHOLAT i
E_OUED/GLEM*R 1
L TA UM

ULAIIL LA |

- Enlien (wr Uonrsive

-4 88 % _yreend

RPawi RIS RIS Ramd

Fig. IV.4 Choix d’un aéroport

1
Lisw At ;v i| Ledlsnleft 1 anatudal’l Glik bl 1,
Maspie 2 . !
Fonmat - E
i
> Entrer Ics donncos

Fig. IV.5 choix d’une position




Chapitre IV Simulatenr RAIM

¢ Menu pour le choix du masque
Trois choix de valeurs de masque sont possibles : 0°, 5° et 10° (Fig IV.6).
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Fig. IV.6 Choix d’une masque

— Memu pour le choix du format de visibilite
Cette barre de menu contient trois choix de format de présentation des satellites
visibles :
~  AZ/EV : pour visualiser I'azimut et I'¢lévation du satellites visible (fig IV.7}
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Fig. IV.7 Visibilité des satellites en 2D
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Similaterr RAIM

—  Barre 12h : Visualise la durée de visibilité des satellites sous la forme d’un graphe de

barres horizontales. (Fig IV.9).
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Fig. TV.8 Visibilitée sur 12 heures

— Colonne / 12h : visualise le nombre des satellite visibles sous la forme d’un graphe de
barres verticales durant 12 heures (Fig IV.9}.
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¢ [organigramme principal

il est présenté dans [a figure IV 10,

Lecture des données :
o des coordonnes {latitude. lonsttude et Valtitude ) ou le nom de
1’ aéroport.
s Lavalewr de rrasque.

; e . _
Choix du format d'atiichage
i Lecture la durée et le pas pour fe format az'ev.

. s i ———— —_—

| s

Caloul [a position de tous [es satellites:
¢ Tecture e fichrer o almanach
le repére ECHY
o Calcul des élévations ¢f azimuis des satellitks

o Calcul les coordonnées cartésiennes des satellfes (N3 Vs Zs) dans

Non

Afficher Jes résnbats selon le choiy
e 1"&élévation et Iazimut des satellifes vistbles.
+ Laduree de vimbilités
¢ Nombre des satellites visibles.

Fig. TV.10 Organigranune du module « Raim2 »
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Chapitre IV Simulaterir RAIM

Ce module utilise les sous-programmes suivants :
— yuma : sous-programme pour la lecture du fichier almanach .
~ sowinv ; sous-programme de calcul d’temps applicabilité des almanacs (début}.
— alm2xyz: sous-programme de calcule de la position du satellites {les coordonnées
ECEFXs,Ys,Zs) .
—  xyz2aze: sous-programme de calcule de I'azimut et I'élévation des satellites visibles.
—  ctog : sous-programme de transformation des coordonnées.

— plot_fig: sous-programme de trac des graphes

IV.4.3. Module « Raim3 »

Ce module a one double fonction :
—  Donner la position du récepteur en fonction du choix des satellites.
— Indiquer les valeurs des indicateurs de performances DOP

¢ Description
Le choix du module « Raim3 » fait apparaitre 1a fenétre de la figure 1V.11. En cliquant

sur »RUN », on fait apparaitre la fenétre de la figure IV.12 qui montre les satellites visibles.
L’ utilisateur doit sélectionner quatre satellites au moins en cliquant sus les cercles numérotés
représentant les satellites, puis exécuter le programme.

L’exécution du programme, montre a gauche de la fenétre (fig. IV.13), la position
géographique du récepteur et la valeur des indicateurs DOP (PDOP, HDOP, VDOP et
TDOP). L’ utilisateur peut ainsi vérifier en choisissant des satellites ditférents, 1I’amélioration
des indicateurs ou leur dégradation.

o : - &=

Foind  Puwz P2 ot

R STTIONY (R RECEPTEUR

Fig. IV.11 Fenetre ¢’ ouverture du module position ¢ parformances
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Chapitre I} Simudaterir RAIM

Blros : : ' .

Paind Ran Rl Fdbod

Fig. IV.12 Sélection des sateilites

L2 P - B

Falmi RafmZz Ram3 Ramd

Positiondu recepteur

Latitude :© 43" 33 53.4478"
Lengitugde : 1V 28 BRLTRY
Altitude @ 223547 m

PDGP | 30904
HDOP : 42383
NDOP . 15800
TDOP . 3.2666

7

RN Sélechonmer 4 saliteles oo

Fig. IV.13 Position de récepteur et performances

¢ L’organigramme

L’organigramme général d’exécution du module « Raim3 » est donné en figure IV.14.
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Sinlaenr

Sl

{eciure des données :
o Lecture le fichier de navigation format RINEX
o Lecture le hichier & observarion format RINEX

| Calen! fa position des satellite FCEF (Xe V5. 25)

Py

Y .

Aftichage des satellites visthles

.

«

; Chotx des satellites (4 au rirotns)

L .
x . T iR

&

1

Gutialisation de Ia méthode des moindres carr¢es (LAS)
e Nombre max d'itérations de Ja méthode TMS

e Position approximative

N

Détermination de 2 position du réceptew:
o Calenl de 1a matrice des cosipns directewrs H

sateilitaires
* Taleul des coordonndes FCEF

e Corrections sur ja position due 4 la rotation dGe 1a terre

et tes arbites

Non

Ot

du réceprenr
= Caleul des indicateurs de précision (DOFP)

s Caleu} des cosrdennées géographiques (latimds, Jongitude et Ialtinide)

Attichayge &
s jatitude, fongitude et altitude den recepteur
o GDOP. HDOP, VDOP, TDOP




Chapitre IV Simudatersr RAIM

IV.4.4. Module « Raim4 »
Ce module permet de voir 1’effet d*une perturbation sur un des satellites sur la position

horizontale.

+ Description
En cliquant sur ’icéne « Raim4 », on fait apparaitre 1a fenétre de la figure TV.15.

Bleen - 2

Peinl Peawt Deawd Pl

|
|
Les Emaurs |
|
|

Fig. TV.15 Fenetre d’ouverture pour la visualisation de erreur

flan o s

Raind Raba® Rabad Raot

| Visialrratiorne

Past )
l

S A8 L] T

i i ey & e Sa -echeun o erie e st aormees v s alelive ‘:




Chapitre IV Simulaterir RAIM

En cliquant sur « RUN » de cette fenétre, on fait apparaitre la figure IV.16 qui montre
les satellites visibles. L utilisateur doit sélectionner le satellite qui sera I’objet de Ia simulation
de I’erreur et indiquer ensuite la valeur de la perturbation et la probabilité pour le calcul de
I’erreur horizontal

L’exécution du programme va faire apparaitre a gauche de la fenétre un schéma

représentant ’effet de la perturbation sur la position : direction et importance {figure TV.17).

L’ utilisateur peut ainsi I’effet des perturbations sur tous les satellites visibles.

B mr o -

fabal Pakur Parwd Dand

Visialisotion Avec port -

Pert 100

Lntre la waleur du perte 2t séflectionner un salelite

Fig. IV.17 Erreur sur la position horizontale




Chaitne

i Sromileienr RATRS

¢ Organigramme

1. organigramme du module est représenté dans la figure 1V.15.

Lecture des données -

Lecture [e tichier de navigation
Lecture le fichier ¢ observatron
La valeur de la parturbation

La valeur dela probabihié

-

1 Calen] Ja position du réceptent FCEF (Xr, Yr.Z5) ]

' Transformation es coordormécs cariésienmes (X1.1,Z) en géoyraphimes |
! i

i i

'

ll Affichage satellites visibles

v
!

Sélection du satellite 3 perturber ) !

Détermination de Uertenr havizontale:
o Calcuf des matrice de covariance ¥ et G
o Calent lerveur horizontale HE ¢f Pangle £ ef le rayon du cerele

:

Tracé des caractéristques de Ierrcur horizontale

Fig. TV.18 Organigrarnme du module « Raim4 »
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Chapitre IV Simndaterr RAI

IV.4.5. Module « raim3 »
C’est le module de simulation de la détection et ’exclusion du RAIM Snapshot. En

cliguant sur I’icéne Raim3, on voit apparaitre la fenétre de la figure IV.19.

i3 CTTTF R . - |
Roim I Faim & Cair_I flam_”  Hep

SIMULATION i
DETECTION ET EXCLUSION |

Fig. IV.19 Fenetre d’ouverture pour la detection et exclusion

En exécutant la commande « RUN », on voit apparaitre la fenétre des données (Fig
IV.20) qui contient & droite les satellites visibles et un ensemble de cases de données et de
commandes.

¢ Présentation les satellites visibles.

¢ Un bouton poussoir « détection » ; pour ’exécution de la phase détection de panne
¢ Un bouton poussoir pour passer a la phase d’exclusion

¢ Une case pour enter | valeur de la perturbation

e Un case pour entre le début et la fin de la simulation

¢ Une case pour le choix de la phase de vol

¢ Une case pour entrer la valeur du masque




Chapitre IV Simulaterr RAIM
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Fig. TV.20 Fenétre d’entrée des données pour la detection et exclusion

¢ Phase de détection
Aprés avoir entrer les données et sélectionner un satellite, on exécute le programme de

détection sur le bouton « Détection» et la simulation de la détection commence : on voit
apparaitre sur un graphe progressivement en fonction du temps, la valeur des résidus
représentés par des barres verticales et en surimpression, la valeur du critére de décision.

Lorsque les résidus dépassent, il y a détection de panne qui est signalée (figure IV.21)
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Fig. IV.21 Fenétre d’évolution de la détection
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Chapitre IV Simudaterir RAIM

¢ Phase de détection et 'exclusion

Cette phase contient la phase précédente et la phase de exclusion. A Iinstant ol une
panne est détectée, la phase d’exclusion du satellite se démarre automatiquement. C’est le
méme processus de détection mais sur des ensembles de n-1 satellites, c’est-a-dire en enlevant
a chaque itération un satellite, jusqu’an moment o on trouve le groupe de satellites qui
fonctionne normalement. A ce moment, on aura isolé le satellite défectueux. c’est-a-dire le

satellite qui ne fait pas partie du groupe. Le numéro du satellite défectueux est affiché
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|

Fig. IV.22 Fenétre d’évolution de la phase de détection/exclusion
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Chapitre IV

Simulaterir RAIM

¢ L’organigramme de la phase détection

Lecture des données des paramdtres du Glide -
s Phase de Vol

e Perturbation
e Début/Fin du Perturhation

s Masque.

s Signal GPS
e Calcul de la position
e Calcul des résidus

» Calcul des niveaux de protection HPL ef VPL

FD Non D
Disponible Disponible

e Tracé du résidu
e Signalement d'une détection de panne

st vésidu < eritdre

Non

ierminee 7

Fig. IV.23 Organigramme de la phase detection
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CONCLUSION GENERALE

Dans le cadre de notre projet de tin d*études. nous avons présenté notre travail gui consiste
en la réalisation d’une interface graphique sous Mattab permettant de visualizer les safellite
visible du systéme GPS et détermination la positon d’un récepteur a laide des donnée de
navigation {(RINEX et Almanach) ensuite coniréle le GPS par un module RAIM.

Ce travail. nous a permis de nous familiariser avec I'outil « Guide» de Matlab qui facilite
Ia réalisation d’interfaces graphigues. De méme. nous avons approfondi nos connaissances
dans le domaine vaste de navigation spatial et compris importance de la notion de intégrité

et la disponibilité du systéme GPS.

Comme est démontré en chapitres TV, I’évaluation de I'exécution théorique de RAIM
instantané {(Snapshot} n'est pas une tache facile. La théorie exécute beaucoup
d'approximations et, méme si le processus de la détection de défaut est bien compris. D'autre
part, V'instantané RAIM est incroyablement facile a metire en applicaiion et n'exige pas
beaucoup de puissance informatique pour exécuter. Ce sont les raisons pour lesquelles le
concept de RAIM instantané est bien accepté au niveau de la communauté d'aviation civile
qui n'est pas connue pour étre risquée (pour des raisons évidentes de siret¢).

Nous espérons que ce travail sera utile pour les émdiants mtéressés a ce domaine et qu’il
pourra avoir une suite, par exemple pour qu’il soit possible de traiter Pintégrité du systéme

GPS avec d’auire systéme.
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ANNEXE A

| Paramétres | Définition u—f
i J
‘ a2 ji Coefficient d®ordre 2 du modele de temps fen seciseed) i!
: aft i Coeffictent ¢ ordre ¥ du modele de temps {en see/sec)
[ afd | Coefficient d’ordre G du modéle de temps {en sec) |
‘ ale 11 Tetnps de référence d horlage {en sec) éi
| agd { Temps du groupe de satellite {en sec) !
L 10DC  Date de la semaine pour laguelle les pavamdtzes de camaction ant 86
| | calculés ) i
Paraméires d horloge du satelhite
' Parametres j Diéfinition
[} 1 - L
J An “ Correction de mouvement meyenne ﬁ
] GDoT | Vitesse de ascension droite. ]
tDOT 3‘ Vitesse d'angle 4 inclinaisan ‘
| Cue , Cus ‘»‘ Correction dex termes de Pargument de fatrtude. 13
N Cie ., Cis | Correction des termes & inclmaison.
| Cre . CUrs b Correction des termes du rayon wibital. {
‘} tde | Temps de référence éphémerides. ,‘
Paramétres d orbite
! Paramitres : Définition 1
?—AE' | Cacklicient & ordre D du modéle pour le tems universel isec) ;‘f
DAl i Coefficient d"ordre 1 du modele pour le tems universel {secisec) i
AtLS : Variation de temps fen sec) "
G ; Temps de référence pour {es domdes UTC (en sect i!
| WNIH ! Semaine de référence (en semame) E
3 WNILSE ': Nagnéro de la semame du fuby delta temps (en sewmain) ii
| DN : Numere du jour du futur deita {en jour) |
| AILSF ! Futur delta temps (en sec) ,5
Paramétres de correction
| éphémérides | Définition
I e ! Excentricité ;i
i 0 i Temps de référence Almanach {20 see) :
J i0 | Inclinaison au temps référence (en rad) :
% anoT 5 Vitesse de Pascension drotte {en rad)
la i Tremi grand axe de I orbite [en metre}
P Q0 | Ascension droite fen rad) !
a 5 Argurnent du périgée (en rad} :
| MO J Anomalie moyenne {en rad) ]
| afl | Coefficient 4 ordre 1 dumodile d'horlose (en sea/see}
| afZ . Coefficient d’ordre  du modéle d'horfoge (en seeised)

Paramétres d almanach
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; Parametres | Défimtion

Al Coef d'ordre 0 de Féguatenr de Pﬂ!';l:l:;l“hl(‘lﬁ iz délai vertreal fen sec)

4 A1 i Coef. dordre 1 de Péquateur de Pamplitude du délai vertical {en see/rad)
Sl | Coef. dordre 2 de I'équatenr de 'amplitude du délai vertieal (en sec/radl
o3 | Coef. dordre 3 de I'équateur de Pamplitude du délai vertical (en sec/rad3)
" BO - Coel. d*ordre 0 de I'équatemr de la période du délai vertical (en sec)

| Bt | Coet. d'ordre [ de [ equateur de ia periode du defal vertical (en secirad)

| p2 | Coef. dordre 2 de I équateur de la période du délai vertical (en seciradl)
L U tank A aeden T Ao 13 E o ventaner da Lo mdeiada dhe ddtel caetiand faon caafen B0

L B3 L Coafl dordre 3 de Udgaatvar de la pdrinds do Al vertedd i el

Paramétres 17T




ANNEXE B
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ANNEXE C

4+ Fichier almanach

Tin almanach des satellites GPS contient des données de lorbite et de la position dex
satellites. Correspondant ici aux satellites PRN-01 et PRN-02. Ces données sont mises a jour

chaque semaine {la semaine 1323 a partir de 6 janvier 1980) et soni publiées sur Internet

*tr¥ \Week 1323 almanac for PRN] #rkeeseaks | i
1

| To: o0 1
. Health: . 000 [
! Eceentricity: | A.867038069<-003 |

5.808240000¢ +005 |
9 £4MGO04G-001 g
|

Time of Applicabilityis):
Orbital Inclination(rad):

' Rate of Right Ascen(r/sj: ‘& -TAO3 16801 4e 009 |
' SQRT(A) {m"1:2): | 3.153601079¢+003 |
" Righa Ascen 2t TOA{rad): | 2913579667 1000 |
' Argument of Penigee(rad): : -1.666746525¢+000 |
| Mean Anomi{rad): ! 1453927289 +000 |
| AfO{s): L A0435791026-004 |
EAFLEsSs): | 0.000000000e+000 |
| week: | 1323 g!
| e Week 1323 almanac fos PRNQL #rorrerre | 1;
is! . 002
! Health: | D00 |
;i Fecertricnty: Ei G 4TINS -003 E
! Tume of Applicability(s): | 5.898240000¢+005 |
| Ochital Inclinatientrad: | 9.551211905¢-001 |
| Rate of Right Ascen(r's): | .1831980066-009 |
| SORT(AY (m 112y | 5.153640625+003 |

- ';
| Right Ascen at TOA(rad): | TETTS9480e-001 |
| Argument of Perigee{rad): 1.839267308¢+000
b Wean Anomi{rady: L LOGS0ARTI0 Y000 L
3

| AfO(s): | -1.574920654¢-005 |
U AfLisfs): 0.0000000D0e +000 |
week: | 1323 |

L o

¢

Extrait d'un almanach

-G -



Anrexes o

¢ Fichier RINEX :
Le¢ format RINEX (Receiver Independant EXchange Format), format d'échange

indépendant du récepteur. a été développé par I'Institut d’Astronomie de I"Université de Berne
dans le but de fournir dans un méme format les données collectées en format propriéfaire par
des récepteurs de marques ditférentes fors de la campagne GPS EUREES9. 1l existe =ix types
de fichier différents :

» Un fichier contenant les données d'observation

» Un fichier contenant les messages de navigation

e Ug fichier contenant les donmées météorologiques

e Un fichier contenant les messages de navigation Glonass

e TUn fichier contenant les messages de navigation des satellites Géostationnaires

e Un fichier contenant des informations sur les horloges des récepteurs et des

zatellites.

! .
] 2 WAVIGATION DATA FINEN VERSION TYPE :
& RINEXDLL.DLL VI.60 06 - W, - 03 1320 PUME S RUN BY © DATE ;
\

s COWMENT
N OF REATVER |

[
|
i 403 7610 0 0.0 108R02691102D-03 - 232384770TAZD-0 DRDOGD0GH0NG D U0 i
| A30G0GGIO00GT I3 636RTIC0D0ON02 GI60IRITRIGIDUE 101I0ARRE220+0) ;
| 368617473033D-03 6UTRIITHY266-02 AUUZEIZTINGAD-04 513061 1TATT04 |
t 203IDGGOCONGD U6 - 42840838432305-07 - 671032343338D-01 16391 27731320-U6 ;!
E GIAFI2643TISOD00 1660623000600D+03  AYSSRAZUAIIETA0L - TIB6T3RITR0DOS |
'i S ATDTIIEE31STD-08 DOOHRO000ONN DTG 1330000000000 B4 DHORDGDUGHGED 00 |
1G0CUD0HOG00TH01 000DDDDO0D0UD+ - S03330673300D-U8  B3RGIUOHHINOD 3 i
291966000000 D4 06 GOD0LLO0D0GOT + D BO0UGU0DOUTND- U0 D000DT0000EID+00 :]
i 703 7 610 0 0.0 211432110518 D-03 2228262019343 0 BUO0TD00L0DUT 00 |
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Abstract

The Global Positioning Svstem {GPS) can provide a user with its position anytime and
anywhere in the world. However. GPS needs some augmentations to meet International Civil
Aviation organization (ICAO} specifications for non precision approach sole-means-of-
navigation. An important Hmifation is integrity: improving this parameter will require either
augmentations of GPS or hybridization of GPS with other navigation systems. Receiver
Autonomous Inteerity Monitoring (RAIM) has been proposed, whereby a receiver makes use
of redundant satellite information to check the integrity of the navigation solution. Indeed
RAIM algorithms rely on redundant GPS satellite measurements as a means ol detecting
unreliable satellite measurements or position solutions. The role of the RAIM is to ensure the
navigation svstem that no hazardous failure affects one of the tracked satellites. In case of a

failure. the RAIM has to detect it and to exclude the faulty satellite in a timely manner.

Résume

Un récepteur GPS (Systeme de Positionnement Global par satellite) permet & son
utilisateur de connaifre sa position et sa vitesse a tout moment et en tout endroit du globe.
Malheureusement, ic GPS ne pent safistaire d {uf seuf les exigences de i'Urganisaiion de
b’ Aviation Civile Internationale, 1'OACT pour devenir un moyen unique de pavigation: il doit
étre amélioré pour cela. Une des principales limitations du GPS est son intégrité. Celle-ci peut
étre améliorée erice a une augmentation du GPS ou par son hybridation avec un autre
systéme de navigation. Au niveau du récepteur GPS, un module RAIM {Intégrité Autonome
Dle Récepteur Surveillant) est proposé pour effectuer le contréle autonome de 'intégrité du
systéme. Ce module se sert de la redondance inhérenfe aux mesures GPS pour s’assurer

qu’aucune panne n’affecte la solution GPS de navigation.
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