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RESUME

L'objet de notre travail, porte sur Pétude des systémes de radeonavigation ea edadeale. lo
systeme d'atferrissage aux imstruments et les nouvelles technigues de navigation par satelliin
en particulier.

{On détaillera 'étude de accessoire daide a Varterrissage en I"occurrence le recepteur
ILS & GNSS "Giobal Landing Unit-920” éguipant {es avions B737-800 NG st A334-703,
novs allons mentionnés fes différentes aspectes du GLU-920, pour effectuer e tost et ensusic
la maintenance de P'accessoire au niveau des ateliers dAir Algeric. On va réabisé unc
interface  graphigue de  simulation qui permet de visualiser et d’estimer la trajectote de
descente de 'avion dans Ia phase d’atterrissage 4 Paide du GLU-920,

Ce travail a pour buf la mise en ceuvre et Vexploitation des différentes mfonnations ot
connaissances acquises durant les années d’études. Afin de pouvorr réaliser des atterissagmes
basés sur fe systéme ILS et des approches de non précision basées sur le svsteme GNSS,
reduire considérablement le temps de recherche des pannes du GLU-920, le conirdle du bon
fonctionnement avant toute installation & bord de 1" avion et son entretien en cas de paane, &
tout cela en respectant les normes adronautique (Manue! Ju constructeur CMM ATA3S 34
F0-11).



SUMMARY

The object of our work, relate to the study of the systems of radre navigation into gonoral,
the instrument Janding system and new techniques of navigation by satellite in particular.

In will detail the study of the accessory of assistance 1o the landing in fact the ILS &
GNSS recerver "Global Landing Unit-920" equipping the planes B737-800 NG and A330-
200, we go meationed the different ones face from the GLU-920, to carry out the test and thes
the maintenance of the accessory on the level of the workshops of Air Algeria. One poes
carned owt a graphic mterface of simulation which makes it possible 1o visualize and w
estimate the trajectory of descent of the plane in the phase of landing using the GL1J-928

The purpose of this work is the setting in activity and (he explotfation of vanious
information and knowledge obtained during the years of studies. In order to be able 1o carry
out landings based on the system ILS and of the approaches of no precision based on he
system GNSS, to reduce considerably the search time of the breakdowns of the GLLLG) the
control of the correct operation before any instaiiation on board piane and it mamienance i
the event of breakdown, and all that while respecting the standards seronautics s M oF
manufacturer CMM ATA34"34-76-11").
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Abréviations / Acronymes :

Abréviations ' identification ___
!

ASD 2 Analog-to-Digital

ADF | Automatic Direction Finder

AFC ! Automatic Frequency Control

AGC | Automatic Gain Control

AM | Amplitude Modufation

APPR l Approach

ARINC Aeronautical Radio Incorporated

ATA | Air Transport Association

BCD I Binary Code Decimal

BITE ! Built-in Test Equipment

BNR | Binary

BPSK ! Binary Phase Shift Keying
1 C/A { Course/Acquisition

CAGE { Commercial Avionics GPS Engine
{ CbhU ; Controf Display Umt
| CFDS : Centralized Fault Display Svstem
;CMOS gComplimc,;mU}- Metal Grade Semicondector
{ CPU { Central Processing Unis
' D/A  Digital -to- Analog
'dB { Decibel
' dBm i Decibel Below 1 Milliwatt
| DDM  Difference in Depth of Modulation
] DEV | Deviation
; DME i Distance Measuring Equipment
] DSe | Digital Signal Processor

EEPROM ' Electrically Erasable Programmabic Read Oniy Momon
M i Frequency Modulation

FMC E Flight Management Computer

FPGA | Field Programmable Gate Array
GLONASS { Globat Crbiting Navigation Satellite System
GLS i Global Landing System

GLYU | Global Landing Unit

GNSS (Global Navigation Satellite System

GPS i Global Positioning Systern

Hz Hertz

IF ! Intermediate Frequency
HLS ! Instrument Landing System
| IRS { Inertial Reference Sysierm
| LED {Light Emitting Diode
{LRU : Line Replaceable Uatt
| MCU | Madule Concept Unit
iMLS | Microwave Landing System

| MMR | Multi Mode Receiver

{NCD { No Computed Data

| NM | Nautical Mille

| NML  NORMAL OPERATION

gOMS | Onboard Matatenance Svstem

%PFD ?Pn'mary Flight Display -
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PRAIM
PRN
PVT
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SSM
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TX
UART
UHF
UTC
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| VHF
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| Phase Locked Loop
| Programmed Read-Only Memory
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Pseudo Random Noise
i Position, Velooity and Tome
Receiver Autonomous Integrity Memory
Random Access Memory
Read Only Memory
Radio Frequency
Sign/Status Matrix
i System Processor
| Transmit
Uuniversal Asynchronous Receiver- T eansmitted
g Ultra High Frequency
g Universal Time Coordinated
 Voltage Caontrolled Oscillator
‘ Verv High Freguency
| VHF Ommi disectional Rang
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Introduction générale

INTRODUCTION GENERALE

Vaéronantique et la motorisation ont permis d’améhorer les performances de nos aviens. De
nos jours, ce sont principalement les équipements & base d’¢électronique ot d’informatique Gui
permettent d’ameéliorer et d’optimiser e vol. les equipements de bord se sont modernisés en
utifisant les techniques nouvelles, de nouveaux mstruments d’ardes a Ia radivnaviganon.

Depins ses origines, agronautique est en svolution permaznente. Dans un promi

La radionavigation esi un ensemble de techniques de gurdage qun utilisent des ernmssions
d’ondes électromagnétique pour déterminer la position d’un avion. Eile consiste a eurder a
Paide de mesure sur les signaux radioglectriques,  augmente  considérablement  bes
performances de navigation. La plupart des systémes de radionavigation oni cte développes
pour ltes besoins militaires, puis s ont 8¢ mis & la disposition des utiiisateurs civites bow
systemes radioélectriques reposent sur la transmission des stgnaux radio ou qu
positionnement bidimensionnel avec une precision dépendant de {a poride o1 de fa freouenes
de chaque systéme. Les principaux systemes radioélectriques sont -

* Les systémes au sol transhorizon OMEGA, OMUGA Différentiel, LORAN
* Les systémes au sol 3 portée limitée . VOR, DME (TACANY 1 {8 AMIS
* Les radiocompas.

Le systeme internationat OMEGA émet des signaux entre 10 ktz et 13 kHz et SOV (S e
monde & partir de huit station, Ta précision est d'environ une dizaine de kilométes {f ex
contrOlé par les garde-cotes américains et par fes marines nationales abritant fes stahions. .o
traitement des mosurcs § bord ost complexe ¢t comprend des moddles de propagations
sophistigués. Ce systéme trés sensible aux conditions météorojoyiques. L '
complémentaire ou systéme OMEGA 2t I¢ OMEGA dificrontiol Guit perinet de comen

+

par une haison codée et indépendante 4 FOMEGA, les erreurs de DrOpagations oo
un point connu. La précision obtenue peut witeindre ko hilometre Le LOR AL

s

~

Sdes om
WA U st
systeme formé d'un résean de stations couvrant chacune n ou deux milic & fometres Tawes
les stations sont sur la méme fréquence. Elles émetten] des impulsions dont la struciue
permet de reconnaitre I'émetteur. A partir des mesures sur trois stations. un mobile au sod
calcule sa Iatitude et sa longitude 4 quelques centaines de motres pres et recale son horioge 4

micux qu’unc microscconde. La couverture ost cAticre sur I"hémasphére nord.

Le VOR de portée optigue est le systéme de navigation normalise de Uavitog o de 1
fonction dans la bande VIIF {108 Miz-118 MHz] et H fournit la partic anguiaie des
coordonnées polaires. Sa précision est de 3% 4 95%. Le svstéme compitmentaie du VOR o
le systéme DME qui donne la distance par rapport a une station par mesure du temps do
propagation aller retour d'un signal. Cest un équipement cher ot précis, envison 24Kl o 4
95%. Les systémes LS {Instrument Landing  System) et MLS
wave Landing System) sont des systémes d’aide a Patterrissage pormetient de gaider
dans la phase d’approche jusqu'd la piste. Tls émettent des signaux pour 11.S Jang
VHF [108 MHz-112 MHz] et dans Ia bande UFF[329M {7-333M] bzfavec fa possibibiie de 40
canaux ¢t pour le MLS dans 1o bande C de [5 GHZ-5.125 GHy) avee o passhiing de Dids
canaux. La precision est de quelques métres a enteée de la piste ducant fa pitse d agpooocin,
ccttc phasc d'approche cst considérer comme Ia phase {a plus criigue durant une epdration
aérienne, car c’est durant la quelle le pilote prépare son apparetlle a la conhzuraiion
d’atterrissage ce qui nécessite 1élaboration des procédures d’approche simple atin dc
diminuer la charge de travail du pilote.
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Introduction généraie

Le radiocompas embarqué, associé 3 wne radiobalise au sol, est le plus ancion dos
sysiemes de radionavigation. I} porte au-defa de 1horizon et méme mmprécis, it penmet de
rejoindre U'émetteur & coup sur, ou presque. 1 est trés sensible aux interféronces,

(3]
e
-

Malheureusement, plusieurs fimitations ont &8 consiaides powr s sysieme
radionavigation sol ce qui dégradent parfois leur performances. Ces imitations sont -

* Une couverture himitée.

= Une précision insuffisante ef dépendante du Heu
* Une sensibilité aux interférences radioéfectnigues.
* Un lov¢ &’ ambiguit¢ délicat.

+ Une navigation bidimensionnelle.

« Un temps de mesure relativement fong.

» Une disponibilité non permanente.

- Une sensibilité aux conditions météorotogiques.

« Des mesures & effectuer avee le véhicule & Uamd

L7OAC] (Organisation de I"Aviation Civile Intcrnationale) a, dans le cadre de fo mize oo
cuvre du concept CNS/ATM (Communication, Navigation & Surveillance/Air Trafic
Management ) promu l'utilisation de ta navigation par satellitc comme maeven de navigation,
Le systéme actuellement disponible, le svsiéme de positionnement gnhai par sateline GPS
{Global Positioning System) vient  donc de réseuedre les probiemes des sysicines do
nawgauon conventionnels et donc d'améliorer les !r)erform&nufx e {\()\‘jf:nrr.'z.:’.':?r_‘n:
systéme GPS quwi a remplacd e systéme satelfiiaire amdénomn TRANSET :
potenfialit¢s frés mmpoertantes car if allie. pour prenmeére fors. des guabios excendn
commce ia navigation tridimenstonnclic, la couverwure mondiaic ¢
precisions de localisation centimétriques & décimétrigues (sutvent les moey
mis en cevvre). I faut encore ajouter gue e nombre d wilisateurs est i
service est trés faible.

-mv
it )

""*.fT- ]

3 F-

=

n. =

s

Le systéme de posittonnement global GPS a &t¢ introduit en 1978 par lo département do
la deéfense américaine, afin de remplacer tous les systémes de postiionnemen( peu perfunmants
ou trop contraignants de ["épogue. Cependant, il n'a vraiment ¢t¢ accessible ay prand public

que vers le milieu des années 80, et en moins de dix ans. 1} a compictement dérdneé wous ios
autres S}-stemes de DOSltiOﬁilel‘.'Eeﬂl existants.

Aujourd’hut, un récepteur GPS tient dans e creex de la mam el pormet de conmaiine
instantanément sa position avec une erreur inférieure a 22metres, quelque soient de liey
"heure ou fes conditions meétéorologiques. I permet de connaitre la distance of fa direchon &
tous fes fieux connus. De nombrenses informations utiles sont dgalement fourmes on
permancnce par e réeepteur GPS, comme la vitesse ¢t ia dircction de déplacement _
jour ou encore une estimation de heure d'arnivée. Son utilisution ne r-:qui::r'. ydndnalaeent
aucune compétence particwliere, if suffit de meitre en marche le récepicur GI'h comme
n"importe quel récepteur radio et d’attendre que 1a position soit affichée

On considére, deputs que Varmde aménicaine a cessé de dégrader les signaux GPS Duun
récepteur GPS permet généralement une précision horizontale de {"ordre de {metees, Mg
cette précision ne peut pas foujours €fre garantic ¢lle pewt varier dans des proporiions pon
négligeables suivent le lieu et les condroons. Ausst, te (3PS n'est pas vraiment dispomibie
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partout certames fordts aux fewiifages extrémement denses ne pmmrnem Pes Ge FeCev oy e
signaux  des satellites | cortains dmetteurs oy phénoménes nnturels provaguent ks
interférences cmpct.hdnt completement e iuuutmnnt.mmt dt‘a recepleurs GES. et dans
certaines circonstances, parfois dues a "wiilisateur, les sécepteurs fournissent des indica
erronées. Dues aux nombres réduit des sateliites visibles. Le passage ¢n mode 31 par o
récepteur peut provequer un décalage de plusicurs centaings de matrcs.

De nombreux sysiémes el procédés ant & développes pour augnenise i pdeisian ol s
fiabilite du GPS parce que une erreur peut conduire parfois des situations dramatiques surtoas
dans la phase d atterrissage $ avion. Le GPS ditférentiel est Vun des moyens e plus conaus o
le plus répandus. 1’autres pracédés, tel que le ca!cuj d’une movenne sue une poston fixe
pendant un tomps asscz long, pormctiemt dannuler unc partic dos orrours o dobtonin un
résultat d'une trés bonne précision. Certains récepteurs GPS sont pourvus de celle ionc=wn e
cause de certain nombre de défauts, & 1a fois technique {précision, imégrité, disponibilitd] <
surtout politique du GPS. Le département de {2 défense américaine « Dold », Pexploitant du
systeme, ne veut reconnaitre aucune responsabilite en cas de probiéme causes par son

uttlisation, une solution a consisté a ajouter au systéme oxistant, un systéme cvmp}{ mentn :t'
permettant d’améliorer ses performances et surtout e controle de son mtégnte. Cest o GNS
“Global Navigation Satellite Systemy” ou Systeme Global de Navigatior par Saicline. 4 os
escompté du GNSS qu'il répondra aux beseins de toutcs les phases du vol amnst que dos
opérattons & la surface des aérodromes et o8 opSrations <it roule < on rogion termingle ainsd
que sur les opérations d’approche e1 datterrissage jusqu'a approche de nréciwon de
categorie 1. Acluellement e systéme d'allerrissage aux tnnruments 1LS eut le moven arde =
l"approche et & Patterrissage primaire telle que reconnu par POACT dans le futur larsque te
GNSS sera complétement opérationned, it sera une aide 4 la navigation nonmalisde.

Dans Ic but d'assimiler certaine notions de basc des principaux svsicimes daide 3
I"atterrissage ce projet consiste d’étudier le récepienr ILS et GNSS an nivean de Vavion &
travers la description générale du principe de fonctionnement des deux sys;tén’ PLS Ci GNSS
et de utilisation pratique en vol afin de détaillée 'dtude pratique du réeepraur 108 2t GNSE
ce fravail s’intéresse surtout & P'étude des différents modules et & Ja mainienance de § o
d'atternissage global GLU-929 (Global Landing Unit-020) pour assurer da securit dos
passagers et d’avions au niveau le plus haat (navigabilid ), o Gaut facre fa maintenunce ¢t s
recherche de pannes (banc d’essai) des dquipements de bord.

Quand ea parle du bon fonctionnement de Paccessoire d'aide a Uatterrissape G1.U-920
d’avion, on vise bien la sécurité des passagers ¢t davions, donc 1i failait absolument bicn
comprendre le fonclionnement interne pour faire la mainienance et ja recherche de parics
vue d’établir un matériel a son potentiel de performance et de disponibilite a un niveay ?:v:
par 1"autonité responsabie (Péat).

Dans ic cadre dc ¢c travail, nous allons aborder os différentes notions do base dos deas
systeémes ILS et GNSS, tout les mesures effectudes par les récepteurs pour le bizn comprendee
nous suivons les étapes suivantes :

-‘\

3

Tout d"abord, le premier chapitre est consacre 4 la descrption geacraic du sysiciae Ly
d'une fagon explicite, nous commengons dans s premicre partic par une préseniation do i
compagnie d’accuer} (Air Algéne), aprés la deuxieme cartie est consaciee prmcipuatemennt
pour l'¢tude du systéme d’atterrissage aux instrumcnts LS. les grandes Jwpos o
{"architecture du svstéme, puls les difiérents services du systéme seront discutds e chamitrs
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abordera €galement le principe de fonctionnement du recepieur 185, ¢t enbin jes inmtes co
systeme.

Le deuxiéme chapitre cst consacré 4 Iétude détailice du fonctisnnoment dos nméaiq.‘" g
svstéme de navigation mondiale par sateilite GNSS. fn u)mm ngant par fes diffdrons
composanis dus systéme telle que los constelfations de bese, on désoloppant 1 consietba

GPS,  constellation GLONASS et GALILEQ, puis on développe les w\'!m;ux

renforcement (ABAS, GBAS et SBAS), =t enfin Uutdnation du i« deeptenr GNES e i
d’approche.

En suite, dans le troisiéme chapitre nous allons parler d'une maniére approfo i: e
fonctionnement interne du réeepteur ILS ot GNSS ou bicn ¢ GLU-920 {Global iand
Unit-920) car c’est un élément wrés important dans notre projet de fin 4 étndes. ‘}:1
commence notre ¢tude par une description générale de 'equipement GLU-%20, apios on
passe 4 la description du fonctionnement interne des diffdrents modulas de U soupmmeant 21
Petude praiique du GLU-920 et fa wvisualisanon des mformations founmes, Ensuite vn sa
présente les différents manuels de maintenance, npru tes pumu‘.m s de st de Veg
GLU-920. puts les conditions de test et {a méthode de test. Eudin i '
test de ["équipement, en commengant par oz peocidires o !
des pannes des deux récepreurs GNSS et ILS imégres dans jo (1.1-920

Le dernier chapitre est consacré a la réalisation d’une interface eraphique de stmiilation
sous unt environnement MATLAB permettant de visualiser of Qestinrer ia tecioie de
descente de Cavion dans {a phase datterrissage 4 {"aide du Gt Li-920,

Enfin aous termunons aotee travad par uee coaclusian séneeale.






Chapitre 1: Description générale dn fonctionnement du systéme de radienavigation 1.5

1antroduction :

Dans ce chapitre on va faire une description générale et une étude détaillée du systétie
ILS d’une fagon explicite, nous commengons dans la premidre partie par une préseniation de
la compagnie Air Algérie, ces évolutions, la direction technique, puis la descrption des deux
avions B737-800 NG et A330-200, aprés dans la deuxiéme partie nous allous passés & Uétude
du sysitme ILS, dans cette derniére partic nous insistons sur les grandes €tapes et
Yarchitecture du systéme ILS, puis Jes différents services du systeme serom discutés. Ce

chapitre abordera également le principe de fonctionnement du récepteur 1.8, et enfin les
limites du systéme.
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Prscataion d Aur Alger, Arbus A330-100
et Bocing BTHT-00



Partie 1 : Présentation d’Air Algérie, Airbus A330-200 et Boeing B737-800

1-1) Historique de 1a compagaie Air Algérie :
¥ -1-1) Présentation de la compagnie Air Algérie :

La compagnie Air Algérie & ét€ créée en 1947 pour 'exploitation du réseau des lignes
ariennes cntre I’Algérie et la Prance. Ce méme réseau ¢tait desserti par la socidté Adr
Transport dont les lignes s’étendaient jusqu™a Uex Afrique sccidentale francaise.

En 19353 : A la swite de Ja fusion de ces deux organismes ; a compagnie génésale de iranspor
{Air Algérie) entre en activité.

Er 1963 : Air Algérie devient compagnic nationale sous la tutche du ministére du tmnsport,
I-1-2) Evolution :

En 1954 : Air Algéne transports 100 000 passagers avec une flotte composée de quaire {04)
avions canventtonnels a piston Douglas de 4.

En 1956 : L’introduction des lockhund « consteliation » porte l¢ nombre d'avions a dix ( 14
et le nombre de passagers transportés est de 230 000.

Ea 1957 : Acquisition de deux (02) autres DC4, ainst que (02} autres DXC4 5007 onnes de fret
En 1959 : Mise en service de la premiére caravelle, avions propulsés par du (urbordacteass
En 1962 : A cette date, la flotte se compose de -

- 08 caravelles.

- 10 Douglas.

- (3 Douglas DC3.

En 1966 : Nationahisation totale du personnel navigant commercial,

En 1968 : Les actions détenues par les sociétés étrangéres sont rachetées acquisition d¢ quatre
(G4) convairs 640 et retrait des DC4 et DCS.

En 1971 : Mise en service des premiers « super Jet » Boeing. La disponibilité du personnel
navigant Algérien permettrait la composition des premuers équipages eatiérement algéciens

En 1972 : Réalisation au sien des atehers de maintenance de Dar Bl Beida de la prermicie
grande visite sur un apparetl de type caravelle.

En 1973 : Achat du deuxiéme et troisiéme Boeing 727-200.

En 1975 : Toute est renouvelde, Air Aledrie sera la premidre compagnie du tiers monde 4 se
placer dans le rang des plus grandes compagnies mondiales.

En 1980 : La flotte s’ennichnt d’une nouvelle race d’avion, " Airbus de type pros poricwr pow
satisfaire les clients tant au niveau national qu” mternatronal.

En 1984 : La nationalisation du personnel navigant technique. Quatre vingt hutt pour cent de
’effectif du personnel de conduite est composé de nationaux (88%).

-6 -



Chapitre I: Descnptaon generalc du fonchonnementdu systeme de radionavigation 1L.5

En 1987 : Aic Algérie est déchacgée de la gestion aérogares.

En 1997 : Air Algéne devient une socié€té par actions aves un capital de 2.5 mathards DA,
En 1998 : Libéralisation du transport aérien.

En 2000 : Le capital d’Air Algérie est porté a 6 mitliards de dinars.

En 2i002 : Le capital d’Air Algérie est porté a 14 milliards de dinars.

La flofte est renouvelée par f'acquisition de nouveaux avions iefs que fos Bocing 737 -
300, 737 — 600, les ATR — 72-500 et par des Awrbus A330 - 200 A ce jour, A Aleéric
compte une flotte de 29 avions composées de -

+ 5 avions Airbus 330 - 200,
» Havions ATR 72,

* 3 avions Boeing 767-300,
* 5 avions Boeing 737600,

« 10 avions Boeing 737-804.

Pour Vactivité cargo, Yentreprise est dotée d'un Boeing 737 d'une capacné de treize
tonnes.

L'évolution de la compagnie cest fait par I'adjonction d'unités ou d'activités issues de
diverses restrictions. Air Algérie est organisé par plusieurs directions et la plas Guportante
c’est la direction technique.

I-1-3 ) La direction technique :

Pour faire face a 'impératif de sécurité et pour prolonger la durée de Vexploitanion, des
apparcilles de la flotte, une pohitique de maintenance doit étre mise en @uvne Ces
précisément fe rdle de la direction technique au sein d’Air Algérie, instaliée au nivaux de
Yaéroport HOUAR] BOUMEDIENNE situer a F'Est de la capitale a une distance de 20km
s'étend sur une surface de 2400ha. La direction techmique & son tout est devisde ea sous
ditection, représenics sur un organigramme.

I-§-4) Organigramme de {a direction technigue : Voir la figure(]-1}

Direction
Cecltigtie
S/d control sS5d Approvisiomnement ]l S d esdtetivn é
technigue engineering en Bgne
N -
s/a [ sid ulcl;cl ]
production e
turbo
propulsenr
Départemant Département Degartement Diapuartement Département E
hydraulisgue slactricité elsctronigue mrbament de board radio i

Figure(l-1): Organigramme deo la directon techandque
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1-1-5) Présentation de ’A330-200 et du B 737-800 ;
[-1-5-1) Présentation de I’ Airbus A330-200 :

L'Airbus A330-200 est un avion bimoteur moyen-courrier, équipé de deux {02) réacteurs
CFP6-80E1A3 situés sous les ailes de part et dautre du fuselage. Cette appareille, concurrent
direct des Boeing 777, présente de nombreuse analogie avec celle de A340, notamment une
voilure et un fuselage identique. Par ailfeurs, Ie cockpit ef la technologic (commandes de vof
¢lectriques) de I'A330 sont analogues a ceux de la famille des A340 et des A320, ce qui
permet une gestion et une formation plus efficaces du persennel navigant et des techsicions e
sof. Airbus a commencé a proposer aux clients une version de transport de fres, désignée
A330-200F. 1I offrait un avion-carge civil d'une plus longue autonomie, actuellement
proposes par le constructeur et également Iégérement supérieur en termes de charge utile vair
{a figure (I-2).

: bl
i /1
it
d x | H (b}
: ‘: (‘) / ."!‘ Hﬁm
: - :

: 5 Vo 7 118m
" ’ = ” i
2 RS -~
a c ¢ — L)
= 2 !
: o s Longueur totals .
z ¥ ‘ 33Tnm

Figure(l-2): {8} Configuration de I'Airbus A330-200, (b} dimensioas principales de

FAirbas A330-200.
Caractéristigues ©
T Longueur totale ] 58.37 métres
Envergure d'aile 7 ; 60.3 métres

Hauteur | 17.8 métres

La masse maximale au décollage L 233.000kg

La masse maximale a Jatternissage j 182,000kg

La vitesse maximale (anémometre) 936kmh

Vitesse de croisicre

E

867 Km _ﬁ'heure_:_-_“ o

Tableau (1-1} :Caractéristiques de ’A330-200.



Configuration :

Premuere classe | 12 siéges }

Classe affaire 18 sicges !

Classe économique 208 siéges 5:

- Nombre tofal de siéges | 238 sidges 4
Equipage {2 +11) siéges

Tableau (1-2) :Confi iguration de I’ A330-200.

{-1-5-2) Présentation du Boeing 737-800 -

{.e Boeing 737-800 cst un avion moycen courier, équipdé de deux (02) réacteurs CFMS6-

7b27 situés sous les ailes de part et d’autre du fuselage vour Iz figure(I-3).

Lo }'-cnueur 13 S0

_.,.,—'" J/J/ l
l’
t
; (2}
Lo wgcsmar ates frambeacgm DS S —
—_— el AT B .. . .
totodo I3RS
T T R e onure o andier 34 31 5os - b0
-’ {5}
] {
TWIEE T ""—-7—-'2'1'—--“-::';*‘--—-.\_-*7,_.-;;:.-1 g h -
i ] o
o .
vy E
S 715m

s ancteon i e 50l

D27 S8

Figure{1-3): Les dimensions principales du B737-800, s} vue du cofe et (5) voe de fice

Caractéristiques :

Longueur totale | 33, 60matres :
Envergure d'aile T 3430métres :
Hauteur ' 12, SOmeétres
La masse a vide 26.900 1
Carburant 26.025litres o
La vitesse maximale 0,82 mach N
Rayon d’action maximum 3.630 WM/5.840 ki /
Tableau (1-3) :Caractéristigues du B737-800,
. Eqmpage $
Un pilote.
- Uncopilote.

- Un ou deux observateurs éventuels.
- Dans la cabine trois {03} assistants.
- Réseau domestique ¢t international.

Configuration :
Nombre total de siéges: 163 siéges.
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Partie 2 :Description du fonctionaement du systéme de radionavigation 11.8

I-2) Généralité sur la radionavigation :
1-2-1) Introduction :

La radionavigation est un ensemble des techniques de guidage qui offre un cenain nombre
de moyen qui permettent de relever la position d'un mabile (navire, avien, e}, ot &
déterminer son itinéraire d'un point 4 un autre. La radionavigation ufilise des émissions
d’ondes éleciromagnétique pour déterminer la position d'un avion. Elle consisie 2 guider 3
l'aide de mesure sur les signaux radioélectriques, augmente considérablement les
performances de navigation. La plupart des systémes de radionavigation ont &té développes
pour les besoins militaires, puis ifs ont é1€ mis a la disposition des ufilisatcurs civiles. Los
systemes radioélectriques reposent sur la transmission des signaux radio ou qui permetient fe
positionnement bidimensionne! avec une précision dépendant de la portée et de la frdguence
de chague systéme.

i-2-2) Historique :
1-2-2-1) Evolution des instruments de 1a navigatioa aérienne :
Les différents systémes de radionavigation se sont développes progressivement selon le
schéma suivant :

» Génération zéro :
Comme son nom Vindique, c’est le début de Paviation en générale. et & celte époque. I
pilote utdisait ces facultés physiologique comme capteurs (vue, loutel,

4+ Premicre génération (1950) :

Dans les années cinquante, il y a eu 'apparttion des systémes de navigation et des ardes &
la navigation et de communication. i} est & signaler qu’a cetie épogue les avions volaent a
faibles aftitudes.

La technologie utilisée était mécanique et électromécanique et done camcteme par

- La non répétitivité de information,

- Le coit élevé,

- Une fiabilité médiocre de ces instruments.

¢ Deuxiéme génération (1960-1970) :

Cette époque était caractérisée par 'apparition d'avion volant & plus de 40000pieds
des vitesses dépassant « MACH 2 » avec P appanition de électronique ef de | avtomanigue.
Cette génération est caractérisée par :

- Une intégration pacticlle des systémes et des instruments,
- Transmission des données électrique, analogique, ef avssi hydromécanique.
+ Yroisitme génération {(1980) :

Dans les années quatre-vingt, avec 1’accroissement du trafic adrien, les ingénteurs etaient
confrontés de plus aux problémes de gestion de vol tout en assurant un confort aux passagers
et des colits raisonnables. Donc cetle époque €1ait caraciérisée par V'utilisalion généraliséc de
I'informatique, de I'automatique et on reraplace les points cssentiels suivants -

- Lautomatisation complete des systémes,

- Intégration totafe de tous Jes systémes de priotage (guid ape. echanpes an-sof survefbne e
ete.... },

- Communication NAV (surveillance},

- Gestion du trafic aérien « ATM ».

< 10 =
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R —

Tout les fonctions sont pilotées par des algorithmes Ce traitement et sont &abacés  pactic
des modéles approfondis qui peuvent prendre en compte des donndes concernant [ vol.

Un avion de la troisiéme génération équipé de ces nouveanx systemes et mstruments de
navigation aérienne peut assurer les operations complexes associées, v compris 1o décotlage
et I'atterrissage.

Parmi les nouveautés apparues daas la gamme des systémes de navigation, l¢ svsiem
TCAS. Le systéme TCAS est un systéme d’anticollision entre avion & un obstacie. {{ es(
base d’un transpondeur {Emetteur/récepteur) | son principe est basé sur be calowd d unpe
distance entre P’avion et le reste de la flotte ou avec un obstacle. Pour une distance minimale
une alarme sonore et un voyant sont déclenchss, done le pilote doit changer de cap ou
d’altitude. Ce systeme offre une certaine autonomie a Péquipage de bord dans {a gestion du
vol.

La révolution du siécle est apparition du GPS qui consiste 4 donner au pidate des
parametres concernant fe vol en temps réel. Les informations fournies au pifoe sont ;- ia
pesition (12 latitude, Ja longitude, Paltitude), le cap, la vitesse d’avion.

Ein conclusion, on peut dive que les instruments de radionavigation ne cessant d'evaluer, co
qui rend la tache du pilote moins ardue.

L’aviation va peut &tre nous réserver de nouvelles découverics qur vort facher
d’avantage la navigation aérienne.

[

a3

1-2-3) Les classifications des moyens de radionavigation
On peut classer les moyens de radionavigation de deux maniéres principalemen:

1-2-3-1) Classification géométriquc des systémes :
Tous les systémes de radionavigation consistent & mesurer des emps de propagaiion o
des différences de temps de propagation des signanx radiodlectrique. DY apsés fa mosure
cffectuce et la nature péométrique des lignes de position {1.0P), on distingue :

+ Les systémes circulaires :
Entre le mobile et 1a station au sol une mesure de temps de propagation aller-retour donne

ta distance LOP : cercle centeés sur le point {voir la figure(1-41) oh s"ettectue o mesure (<ol
ou bord), correspondant 4 un certain temps '

=2 x BYe ¢ la vitesse des ondes ¢lecromagnétique.

D’ou pratiquement : ¢c=390 mips. Clest le principe général des radars (RADAR et des
mesures de distance (DME).

¢ Les systémes anguiaires :

Le principe est basé sur la mesure de la ditiérence de phase enlte un s1enal de colérency o
un signal de phase variable avec le temps. St 1a distance entre deux stations devien: ¢
par rapport aux distances au mobile, fes hyperboles peuvent e confondues aves fewss
asymplote : les LOP sont alors des {radiales) passant par fa slation ¢t définies D6 fowr aeiingd
{voir la figure(1-4)}.

En pratique, la mesure se fail sur e signal & interférence des deux sipnaux 1adie, donl
Uamplitude, par exemple, est foaction de Uazimut | c'est pac exemple du systéme VOR et
NDB.

ENA NI

¢ Les systémes hyperboligues :

57 -
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A grande distance, il est avantageux de wesurer 4 bord la différence des wiups de
propagation 4 partic des stations synchrones largement espacées, ¢ est-d-dive de mesurer fo

temps qu s’écoule entre fa réception des signaux émis en méme {ou avec un decatape de
temps connu) :

=(D1-D2)c

Les LOP 1= constante sort des hyperboles de fover { vour 1z
figure(1-41).

Exemple : OMEGA, LORAN

_/\/\_ \
= =] —) ®
=2 T/ _

_/\_/\..._

={Di-D2Vo \\\‘—nommm

© = constapte

{e}
] {

1! P

Figure(I-4): (a)mmmm)mwm@mmmgm

1-2-3-1) L.a ciassification opérationnelie ;

4 Aide 3 grande distance (D> 300 NM ) :

Ces moyens sont utilisables pour la navigation long courrier au dessus des grandes $tendus
désertiques on maritimes ; précision attendue de 5 4 10 NAL

Ces aides ne peuvent utiliser que les fréquences VLT, LT ou MLF ot sant de iz famille
hyperbolique en géndral - LORAN, OMEGA,, GPS.

+ Aides 4 moyenne distance (D<300 NM )
I sont uhlisées pour la navigation swr routes aérienne et dont fa précision dent Bre de
quelques NM ou quelques degrés. Ces aides utilisent les fréguences HE, VHF et UHIF
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*+ Aides a courte distance, apprache et attervissage :

Hs sont utifisées dans les wégions terminale of au voistnage des adrodromes. o sont
principalement les systémes ¢’atterrissage ILS. Dont fa précision est grande de guelgues
centaines de métres, quelques dixiéme de degrés. Ces aides utiliscnt los froguences VHE,
UHF et SHF et sont de la famille angulaire et circulaire.
£-2-4) Définition des termes de navigation

§-2-4-1) Les orientations :

L orientation est une mesure angulaire de 0° & 360° dans le sens rétrograde 2 paritr 4 une
direction de référence (direction d’origine).

a) Les directions origines : Il existe trois directions
* Le nord vrai (Nv) : C'est la tangente au méridien de lieu oriemé vers fe pote nord,
» Le nord magaétique (Nm) : C'cst la direction de 1a projection hariconialc du champ
magneétique terrestre.
* Lenord compas {Nc¢) :

Clest la direction du nord magnétique indiqué par le compas du nord,

b} Les angles :

* La décliraison magnétique {Pm) : C’est I"angle entre le nord v1ai et le nord magnénque.
D positive (Est) st le nerd magnétique est 4 droite du nord vrai,
Dm négative (West) si fe nord magnétique est & gauche du nord vrai,

* La déviation du compas {d) : ¢’est Pangle entre e pord magnéhque ¢t le novd

compas.

d est positive si le nord compas est & droit du nord magnétique.
d est négative si le nord compas est 4 gauche du nord magnétique,

I-2-4-2) Les différentes divections €’ un avion :
* La tangente de Ia trajecteire T : voir fa figure{i-5).
* La route R : ¢’est 'angle enire Fun des nord de Ya trajectoire
* Le cap C : ¢’est "angle entre "un des nord et axe de avion.
« La dérive X : ¢’est Vangle entre ["axe de "avion et Ia trajectoire.

_Axc de V'avion

Figure{l-5): Les directions dun avion

§-2-4-3) Les relévements d’wn avion { fes codes Q ) : voir fa i sure (1-6)
* QU : C’est le relévement vral d une station par un avion.

* QDM : ¢'est fe refevement magnétigue d une station par un avion,
* QXE : c’est le relevement vrai d"un avion par une sttion.

13-
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* QDR : ¢’est le relévement magnétique d'un avion par une station.

* Le gisement : c’est angle entre I’axe de "avion ¢ Paxe joignant  §’avion 2 une
station.

Figure(1-6): Les relévements de avion

1-3 ) Le systéme d’atterrissage aux instruments (115}

[-3-1) introduction :

Les hmites do VOR et du DME sont pergues 3 Tapproche dun avion de i pisie
datterrissage. Ces deux instrumemts de radionavigation permettent  Jametioner
considérablement le guidage latéral, mais sans aucune possibilité de fournr wn zusdane oo
hauteur de favion Le sysiéme datterrissage aux instruments (ILS : Instrument Landing
System} permet de donner au pilote Tangle de descente par rapport a la piste ¢r plus do
I'mformation d'altitude. A tout point de vue c'est un systéme d'approche de précision gui ost
trés utile en cas de mauvaise visibilité ou de visibiliié nuile TS est considers comme um
systeme de radiophares qui vont maténaliser dans Vespace une lrmjecloire Jesmée s
lintersection de deux rayonnements perpendiculaires entre eux ot aboutissant 4 Ly cusic o
FILS aussi une aide 4 fa radionavigation utilisé au niveau international powr Uapprechae do in
piste. Le radioalignement de piste est donne par le Localizer e le radiouhioncmon oo
descente par le Glide Slope. L°1LS sc composc des Sléments suivants {(fgure (1711

¢ Radiophare d’alignement de piste { RAP on Localizer) :

Implanté dans I'axe de la piste, 3 300metres apres Fextrémité, d'un part pour respecier les
normes de sécurite (270m mini} et d'autre part pour permettre le puidage jusqua ta piste et le
fong de celleci. Le signal de Localizer fournit 'azimug, ou fa partie latérale. 1 /informarion
pour guider Favion a la ligne centrale de la piste. 1} est semblable 4 un signal de VOR sauf
qu'it fournit linformation sur une scule radiale - le centre de la piste. L'information du
Localizer est visualisée sur le méme indicateur gue I VOR il travail dans {a bande de
fréquence VHF de 108,102 111,975 MHz.

¢ Radiophare d’alignement de descente { RAD ou Glide Slope) :
N assure V'alignement de descente (la pente de descente), 1) est implante de 1 530m & 300m
apres le seuil de piste et de 120m & | 50m sur le cdté de celle-ci. Sa portee est de 18 MM (¢

signal Glide foumit I'information verticale de I'avion pendant Tapproche ILS. Tiamzic do
descente standard est de 3°.

- 14 -
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¢ Les Markers ou radiobornes (Balises) :

Les markers sont des radiobomes 4 rayonnement vertical. Us travaitlent tous sur ta méma
fréquence 75 MHz. Iis constituent une aide & la navigation {petite et moyenne distance). b.es
markers sont généralement placés sur Vaxe d’approche finale, toutefois, corains servent
comme points de report en route. ils peuvent également servir a la navigation en rout: pour
préciser des positions en TMA ou Airway. Au niveau de la piste cos balises somt utifisées pous
alerter le pilote par rapport & son altitude en cas de mausaise manoceuvre. Celte information
est présentée au pilote par des sélections audio et visuelles, les markers sont recontaissabies
au code morse que Je récepteur émet en cabine mals aussi aux covleurs des fampes g
récepteur qui clignotent au tableau de bord. L'ILS peut avolr jusqua trns radicbomes
wntérieure (Inner Marker ), intermédiaire {Middle Marker] ¢t extéricure {(Outer Marker;.

La définition de la trajectoire de desceme est une pente de 3° {degrés) environ passant & 15
metres au dessus du seutl de piste et aboutit & 300matres aprés o seuil, ¢ est Uintersaction do
deux plans qut sont

* Un plan vertical passant par {"axe de piste : {e Locafizer.
» Un plan oblique perpendiculaire au plan Localizer : le Glide.

Radichorne

Radichorne  exiériewr {OM)
‘ intermediaire
. (MM
Lapiste
Antenne
Glide

Figure(l-7} : Définition de la trsjectaive de descente

Les fréquences VHF et UHF allouées au systéme ILS sont indiqués sur la figure {1-33

75 198 112 300 235
) i r—pt -5
fes LOC Glide FRIHz)
Markeurs 40 voies slope
40 voies
Pigure (I-8). Plan de fréquences de I'TLS en MHz

1-3-2) Disposition des sous- systémes : _
La disposition des différents sous-systémes équipant UILS cst indiquée par 1
(1-9).

3

ot
{I

i}

- 35-
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Avion en phase Tow de
d‘approckhe Antenine G/S contiole

‘ abil Abri

LN LOC

~ Angle de
\,__ desceme .~ 3°
~. 306 m
oM -~
Z ke Axe 4 4 Amrtemne
7250 —3»"  Seuil dde e e piste ivine

piste
2504

Figure (1-9): Disposition des sous-systemes ILS
Géndralement te rdseau d'antenne du RAP mesure environ 25matres de larmeur 20 o situe
a 300métres de Vextrémné de piste.
Les aénens du RAD sont montds sur un mat & coviron 9métres, péncralement sitad i 300
mietres en aval du seudd de piste et & 150matres ¢ un cdte ou de Uautre de axe Jde o

Le radioborne se tfrouve entre 75 et 450métres pour {e radiobome inténieur ginp—:r L\im és v
{IM)), 1050 meétres pour le radiobome intermédiaire (Middie Marker (MM)) &7 7209

pour le radioborne exténeur (Outer Marker (OM}) devant le seutl de la piste d atterrissage. sur
la ligne médiane prolongéde de la piste dattermissage. Sewd ke madichome  medan
{intermédhaire) et le radiobome extérieur sonf mis en oeuvre dans fa majoryé des cas suvanis

e St un systéme DME est utilisé & titre d”équipement supplémentate pour e radiabarag, i
existe des différentes possibilités @ implantation comme par exemple :

« Antenne DME sur le mal Glide Slope {ranspondenr d'impoision IDMY losce dany
I'abri Giide Slope).

» Antenne DME sur le ot de Yabrn Locabhieer (transpondear dhimpulsion T4 donee dos
"abri Localizer}.

» Transpondeur &"tmpulsion DME logée dans un abr sCpard avee antenne D lopde sur
le toit de celui-ct.

» Transpondeur d"impulsion DME logée dans un abri sépar¢ avec antenne DME placie
sur un mat séparé.

Les deux demniéres dispositions citées seront choisics de préférence pour permenice uae
approche dans les deux sens de la piste d atternissage, a mi-longueur de cetie dermgre. Dans
tous les cas, Jes différences de temps de ransi entre pomnls de poser et le sysieme DM som
inclues, on obtient ainst un z&ro prects au point de poser.

1-3-3) Principe de fonctionnement du radiophare d’alignement de piste {Localizer) :
Le RAP émis dans la bande VHE sur 40 fréquences s'¢chelonnant entre 168 et 1338 M
les décimales sont impaires espacde de 200 kHz (108.1. 1083 ).

Le részau d’antenne du radiophare d’alipgnement de piste dmet deux fobey, guo ve cegoupent
Les fobes ot fes mémes fréquences porteuses, mms ifs ont des modufabions diifferenses § 54
Hz et 90 Hz, comme on peuat e voir sur le diagramme polarre {diagramme do nnvonnement
représenté par la figure (1-10).

_16 -
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Porteusre VEF
modulée & 150 Hx

modulée 4 20

Fm{l-lc}:ﬂkgrmedcmymmdnmﬁophmd'ﬂimm&m

Le réceptenr de bord (figore {1-11)) compare Famplitude des deax SIGRAUN (U eXaciement
le taux de modulation des deux lobes. Cotte comparaison est utilisée pour produire unc
tension qui alimente Paiguille d'alignement de piste. Si avion est sur Ualipnement da st
les taux de modulation sont €gaux ei une tension nufle est envoyée 2 Farguifie d'afenemen
de piste qui reste done en position neutre, ¢"est-a-dire au centre.
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Le récepteur ILS fournit deux informations aux sysiemes de contrdle du vol et daffichaae

» ey
1194, :(lb\_

de Yavion : fes indications de pente et de déviation horizontale. Le signal recu est un sivnal

modulé en amplitude par deux signaux modulants sinusoidaux de tfréquences 90 Nz et 150
Hz.
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- Dcripﬁon génée du fonctionnement du systéme de radionavigation JLS
i A il
Expression des champs rayonnés par les diagranmes :

Le signal S(t) {figure{I-11-b)) est modulé en amplitude par deux signaux wasdulanys,
d’amplitudes respectives Ay et Ap., de fréquences respectives =90 Hz &1 §,,=150 Hz Ia
fréquence £, de 1a porteusc du signal Sa{t} est Sgalc & 21400 ki o son amplitude o5t notoe
A, le signal S(t) s™écrit -

S4(t) =Ap J1+my.cos{og 1t 2.008(0 . th.cos{mg{t)) (L1

Avec | m=k. Ay, : indice de modulation du premier stgnial modulant
mr= K. Ay indice de modutation du second stznal modufant
avec k étant une constante fen V7',

Le mélangeur est constitue d'un ciecuit muliiplicur o deélivie une tension S
(SB(‘t)?—k.SA{'t_}.SUSC{'i}, avec k > (). La fréquence ) de oscillatenr focal est égale a HSng S
kHz, les signaux Sase{t) el Sal1) sont respectivement -

- Un signal & amplitude constante Sase et de pulsabion m, -
Sosc(t) = Sosc . cos(ex . £)
- Le signal modulé en amplitude : Sa{1) =S(0) cos{m, 1)

A

Dong :

Se(t) =k. S4(t) . Sesc{t; k. 5{t). cos{@; .t} . Sosc . cos{myg . ) (L2}
=0,5 .k Sosc . 8(3. Jeos{{en + @, 1Oy + cos{{ay - o5, Jtjj

On doit utitis€ un filtre sélectif centre sur la fréguence intermédiaire =00, {ou un fifue
passe bas de fréguence de coupure fo= - £,) pour ne conserver que o signal modufé dons
la fréquence porteuse est plus basse.

Au point C du schéma fonctionnel de la figure (1-19), le signal module aq arplitide
s'éerit )

3
Scf€) = Scoft) . cos((ey - @y, 1) (1.3
avee Seift) = Ac {1+ m, . COMMm; 1)+ M2 O, 3

Avee | my=k . A, indice de modulation du premier segnal medulant
M= kK . A, - indice de modulation du second signal modufant
Ac $tant une constante {en V"}

Les pulsations oy, et oy COTTESPORdent Tespectivemerd 3 la puisation de 1 oseillatenr joca)
numéro 2 et 2 la pulsation de 1z porteuse. Avec £y =21568,5 kHz et que =21400 Wiz Pour
obtenir le signal informatif correct qui nous intéresse on utilise le démodulatenr dampliade
a diode qui doit satisfaire la condition survante
Ac J(1-aty-my) > B, donc {m(+an}y<i
Quand Sc(f) < Sp(t) la diode est passante done Sc{t) = S},

Quand Sc(t) > Sp(1) fa diode se blogue done le condensateur se décharge {entement a travers
1a résistance par rapport & Vévolution du stgnal. Donc on peut obtenir Je stgnal informant & Ya
sactie de notre récepteur.,

Dans la pratique k=04 (V'ij, @Oy = 200 6 =2 . 90 Hz et W =2. 0150 Hy

DDM:O:“'-(AM!'Amz)/(Au¢I+Am2} :k- 8
SDM=04.(A 1A ) (At Amz)= . 4=constante.

- 18-
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n 1.5

A bord de I'avion Pindicateur de deviation traduit les mesures de DOM en tndication
d’¢cart. Sur P"axe de piste {a DBM=0 : fes taux de madutation m), et m, sont fgaux (impligue
Api=Ang)d’oula SDM=0 4.

De part et d’autre de Vaxe de piste la DDM est proportionneile a I"écart a
modulation m, (150 Hz) prédominant & droit, et le taux de modulation m, (94
Le secteur d’alignement de piste 4 ses limites définie par DDM =155 %

©C le lux de

tir} & gauche.

Le faisceau du RAP offre un guidage en azimus grice 4 Maiguilte de appareiliage de bord
118 (ou autre indicateur sembiable) accessible au pHote qui comprend :

- Un boltier de commande (frgure{1-12y),
- Un instrument de lecturs ¢ trés semblable épalement ay VOR avec  wutefag
indication supplémentaire donpee par ["aiguilie du Glirde)(figure(i-133;

Teuche perme ttant

Exrdquence on In permutetion de Fregquence en

utilisation dewux frégquances - attente
k,\\ \%‘ ] K
AACTIVE v T L STaNoeY.
{ l A ;
. 108 o830 ) oy
v : /’.'53:‘: F .»:)_‘\,::: 5
By o ety 0 !
.F/ ——— ““1“"""""'“_""'5
"‘, ) -
M“h“ whes teat 30‘::::;“‘::(‘:’.‘: td‘ﬂm
preseloction de
frégquence
boitier de
controle

EFIS

Teache LS

Figore(I-12) : (a1) Le boitier de commande de LS davion B737-800NG, (a2) le boitier
de commande de FILS davion A330-200,

-{g -



Chapitre 1: Description générale du f{mct:onncment du systéme de radipnavigstion 1).8

Adguaille du
Localizer —_

. - Alarrae de nan
S fonctinnme myeng
Adwm (Ciide

{:z1)

Rase snoblin commurnild s
par I'OBS {Omni . z : i
Benring Selector) gud 2 ﬁ-..,‘.’ - N
permet de sélestones . )

an QFE de laplstc en
adifichant sews 1 indix

@) déviation CHAx Slope
& diviation Locatirar

Figure(I-13): (al) L'instrument de lecture de I'information ILS, (a2) informations do
IILE dans I'EFIS d'svion A330-200.

S1 Palignement de piste est & gauche en approche hinal, la modulation 150 1 est shus
forte que la modulation 90 Mz et unc tension représentant cette diftférence cst envayes
Pasguilie d’alignement de piste qui dévie a gauche, signifiant que P axe de pisie st & maucie |
de méme , si ’alignement de piste est 4 droite en approche finale, la modulation & 90 #2 sera
prédominante et Uaiguille dévira & droite, signifiant que "axe de piste ¢st & droite voir ia
fizure (I-14). . o

Aitien d'alisnement Lm'on e:u?i.mtt

. de 'axe 3o pirte

fe piste (LOC) .

La radicharze

‘avien est aligne sar
T'axe de piste

Figure{I-14): Ve on plan d'spprocke Locatizer

-



L - ééu fonctionnemen: du systéme de radionavigation .5

1-3-4) Principe de fonctionnement du radiophare Q'alignement de descente {{:lide
Stope) -

Le RAD ¢émis dans la bande UHF sur 40 fréquences s™échelonnant entre 328 ot 134 T

[
-

£

4

Les radiophares RAP et RAD ont des fréquences apparides, par exemple un RAPL dont {2
fréquence est de 110,3 Mz sera coupiée a un RAD dont I3 fréquence sera de 335 My

Le méme principe s apphique aux indications d axe de descente, s1 ce n'est que les Jobes
¢ recoupent dans le plan vertical.

La figure (1-15) montre que le diagramme polaire de Valignement de descente. Liangle
dalignement de descente désire {habituellcment 3°) est ehteny cn reglant Pamplitude de in
porteuse modulée & 150 Hz. Si la moduiation 150 1z est plus forie que la modulation 90 34,
¢t une tension représentant cette différence est eavavee a aiguille d alignement de dosconie
qut dévie en haut, signifiant que Pavion est ords bas de Daxe de descente Cdemdme | w iy
modulation 90 Hz est pus forte que la modufation 130 Hz et une tension TePTESENIANt veile
différence est envoyée & aiguille d'alignement de descente qui dévie en bas, signifiam QGuict
'avion est trés haut de "axe de descente (figure (1-163).

_-Prermier faws aooe

-

- “Tntl.x 2O - tawx L5

Tak dulds & 90 Fix -
_,,-/;/f; = ma = e ™ TAwe de Aerooyrte
g -
Presd T i =T
hrﬁm. . e _,_"‘-.’_ = -

Ty - g Tawx 15D ~ rowuw b 15}
da 2E ™M /,4"‘5/ af,_;;-’_';:';::_"”' _) U labe moduals o ES0EL )
* i \ ﬁ“ﬁﬁ-’_’ i

Fm@lﬂzbhmm&mymmmdﬁmmﬁaphm d'alignement de piste

Sur 1a méme figure on voit qu'll peut exister des faux axes dalignemen, mass s =
trouvent an dessus de I"alignement de descenie reel, st bien quiils ne devraien! pay amene:
Pavion dangereusement bas s'ils sont utilisés par accident.

Le faiscean du radiophare d’alignement de descente assure le gwdage dans e plan

vertical grice 4 Iaipuille correspondante de §'indicatevr 11.S de bord, comme e montre §a

figure (1-16).

Z n L'avion est trop haut
Asxien d"alipwrmem 5
de pi JLOC) de Paxe de descente

L'wvisn ert algone sur
Vaxe de dercente




fonctionnemeqt du systéme de radienavigsiion 115

1-3-5) Principe de fonctionnement des radichornes {les Markers) :
Les radiobornes émettent un rayonnement en dventail qui peut €tre regu dans un seotour

iimité 2 ia verticale de I"aérien. Elies émettent sur Ja meéme frequence de 75 Milz, dans ia
bande VHF (modulée en amplitude par 1"indicatif}.

Les balises so!l émetient une onde modulée en amplitude (A2 {MORSE Y susgvant un

rythme { - -. . ) par Vintermédiaire d’une antenne dont le diagramme de rayonnement vertical
est un cdae. '

Le récepteur de bord {figure (1-] 77y est congus pour Sonner des indications visuelies e
auditives 4 la verticale et de V'identité de la radiobarme. Sur les équipements de band, tes
mdications visuelles sont foumics par des voyants de coudeurs différentes, up pour chague
radioborne. Le récepteur de bord recoil Iémission de la balise. Le decedage MORSE a lie

par Uintermédiaire du filtre. La lampe ¢t ie son concerndés & actionnent,

Y
oy — -m THgh
VHF 75 M T = Low

ol

FILTRE 490 Bz 136¢ By ?‘;
Cazgue
LAMPE ['s) a1
Outer Middlc Inner
Marloer Maxdar Marher

Figure (I-17): Le récepteur de bord du signal des Markers

18).

Lampe blewe

Lavyge hlamche suder marioer maddle :n:‘:}:ii'
Iinnar markey \\ , L
4 .~ DBounion de tart de
47 fonctionnoment dor
i o [
— HIGH
e IO
Inferrwpteur & 3 positions ' Réglage vobume
-wﬂ. : ( e ﬂ FONMODITY
<l » falreean éiroid

-high : fatccoa kargn
Figure (I-18): Indicateur des balises Markers Bur avion

On peut avoir aussi Pindication des balises markers sur I"écran primaire ¢ affichage de
Vol PFD (Primary Flight Display} équipant les avions Bocing B737-800 NG et airbus A33-
200 comme le montre la figure ({-19}%.
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Description générale du fonctionnement du systéme de radionavigation J1.5

Lécran
PEFD

a ___i .

Sy
rorerd

o
e e 43

Indication
nuditive

Indications des balises de marikers AVEC Jes commlenyrs-
correspondantes

Figure(J-19) : Lindication des balises Markers sur Pécran PFD d'zvion A330-200

La plupart des installations ILS sont dotés d'unc radioborne extéricure ot d une
radiobome intermédiaire (figurs (1-20} ) situdes sur Paxe d approche de manides & donner
des indications de distance par rappert aun sewl de piste. On ne trovve rarement des
radiobornes intéricures, étant donné que Je pilote atteint normalement Ia hauteur de déciston
au voisinage de la radiobome intéricure et qu’il se pose 4 ve ou remet les gaz aw moment o

il Ia franchit.

+ Radiobarnes extérieures (OM) :

Ces radiobornes sont généralement située 4 une distance compiise entre 3 ef 6 NM du
seuil de pisie. Elles ont un indicatif de tonalité grave compose de deux traits par seconde
(400 Hz} ; un vovant bley chgnote. Un vavant britlant clignote.

¢ Radiobornes intermédiaires (MM) :

L'indicatif de ces radiobornes st composé de points of do traits aliernsm a raison e
trois par seconde et la tonalité du stgnal est movenne {1300 Hz),

Phadsligaement  Pla

de piser 4" akig mr e nt
Jmene 75 kHe/400 Ha/Bies SRfEse
& adigxeme nt =
de piste 75 I/ 300 HesAmbre / T | A jeg
} 1 [ !
T
r ol o -,i -,1 i ! Egl»{Li Ywir
= AL HTIETA)
x S ' < /
Antanma ' l /
Fuionement Radleberne
& descense intermédiaire XD -
Seull de piste 0541 NM Rstisherne
d'atterrisrage | e exterienre OM
Fa60
\"--.
T
Figure (1-20): Schéma de peincipe des informations I1.S
1-3-6 } Couvertures ILS ;

On appelle couverture ILS la zone d’espace o les signaux émis par les anfennes Lacalizer
et Glide sont normalement regue.
Les zones de couverture du Localizer et du (Hlide en azimut et en site sont les suivanies -
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* La couverture du Localizer : 1a figure {1-21) monte la couverture du Localizer

* En azimut : La couverture en azimut du Localizer comprend

= Un secteur 4 + 10° de part et d’avtre de {'axe de PIS(E Avec une portée associée de 25
NM.

- Unsecteur plus large {de 10° 2 35%) ot la portee exigée n'est que de 17 NM

* En site ;
facouverture ensite vade 64 7°.

10 NM

w-zl):mmmlmﬂma)mazﬁm(b)mm

¢ La couverture du Glide : La figure {1-22) montre fa couverture du glide.

* En azimut : Efle s’étende sur un secteur +8° de part et d’autre de [axe avec une
portée mmimale de 10 NM.

* Ensite : Ele vade 8,= 0,45 4 8, =1 .25, Bg &tant Vangle de descemc.

A Pintérieure de Ia zone de couverture, os signaux DDM { différence do toux oo
modulation } et SDM { somme de taux de modulation ) doivent respecter cenaines
contrates, d avoir ;

Pour le Locabizer, le signal DDM du Localizer devra owows &lre  supéricure i 1,155 §
Pécart angulaire de Paéronef est compris entre 10° et 357,

Le signal SDM, indicateur de 1a qualité de réception, sera supéricur ou Sgal 2 (4 dans tout
ia zone de couverture du Localizer.

Pour le Glide, le signal DDM devra toujours &tre supdrieur a 0,175 si Vadronef ost au
dessus de P'axe de descente avee une position en site 8, comprise entre G,76 2t 4 4S.

Le signal SDM devra étre supérieure on ¢gal a 0,8 (les 1aux de modufation des signavs A
¢t B du Glide sont plus élevés que ceux du Local izery.




Chapitre It Description générale du fonctionnement du systérme de radion
od bl T Wil ezt ot i s ket :

avigstion 1LS

(a)}

AXNC de descente

-\ 04

0. 4504

1.725 Oll

(o>

Figure {1-22): Couvertare Glide Slope, (&) en azimut, (b} en it

1-3-7 j Catégorie Q°ILS :
L'OACT a défini deux classes de catégories pour les équipements ILS.
- Catégories de précision des installations.
- Catégones opérationnelles d"approche.

¢ Catégories de précision des installations :
L'ILS assure un guidage jusqu’d la hauteur de deciston. gut depend oo partie des
categories de précision définies par FOACH pour fes installations au sol,
* Catégonie 1 : guidage de précision jusqu’d 200pieds du point de référence 105,
+ Catégorie 1l : guidage de précision Jusqu’a S0pieds au dessus du point de référcace.
+ Catégone I : suidage de précision Jusquau niveaun de fa piste.

¢ Catégories opérationnelies d’approche :
Ce sont des catégories définies par 'OACIT d’aprés 1a hauteur de décision et la ponée
visuelle de piste.

= Catégorie 1: Vexactitude des émissions TLS permet un guidage de Vavion jusquau
mummum météorologique de 200pieds QFE et 8§00metres RVR {portee visuelle de pists §.

* Catégorie II: ["émission est plus précise o permet un guidage de Pavien jusou™s 100
pieds QFE et 400 métres RVR.

» Catégorie 1 : ce systéme 1LS de haute précision permet d'effectuer une approchs
complétement automatique dans n’import quelle condition mé€orologique (plafond
visibilité nulle ). Par ce systéme Pavion sera tgalement guidé sur 2 piste aprés ¥ atterrissave.
Cette catégorie se divise en trois sous catégories :

= Catégonie LA : Ia visibilité est de 600pieds, 600pieds RVR, et O-100pieds s hawtews de
décision.

- Catégorie TII-B : la visibilité 150 pieds, 600 pieds RVR, et Opieds ta hauteur de décision.

- Catégorie UI-C : la visibilité Opieds. 150pieds RVR, et Opreds la hauteur d2 décision,

I-3-8) Performances de PILS :
* Pour je Localizer :
- Erreur de position, plutdt fixe et donnant un certain décalage de Vaxe moyen.
- Erreur de réflexion parasite { multi trajet } plutdt variable dans Pespace et se tradugsant
par des écarts plus ou moins périodigues de axe radio appeid coudes.
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La qualit¢ d’un axe Localizer est essentiellement détermunee par son décalage woyen et
ses amphitudes de coude : ces deux parametres vont servir 4 le classer dans une oa gaone de
performance.

Exemple de bilan d’écart en catcgoric 1 & la hauteur de décision de 30métros {ermeurs on
metres : décailage axe {8metres}, coude (3métres), récepteur (6métres) et pilotage smegires),
ce qus donne une erreur moyenne de 11,50 métres, soit 0.2 d'écan

* Pour le Glide Slope :
Comme pour le Localizer, an trouve les mémes tvpes d erreurs.
Exemple de bilan d'éeart en catégone I & 30metres de hauteur ( erreurs en /16 dewrd )
12

décalage axe (2métres), coude { Imétres), récepteur {0, 8metres) et pilotage ( Imétres), oo

7 m
donne un écart moyen de 0,26° soit une erreur de 2 Jbmetres a 600meérres.

%)
3

I-3-9} Les phases d’approches ot d’atterrissage automatique :
Les procédures d’approches comportes les phases suivantes,

= Descente jusqu’a Ualtitude de sécurite {aftitude fa plus basse pour faquetie Uavion et
protégé des obstacles du reliefs de voisinage), arrivé a la verticale d'un moyen ratho {rado
compas ou VOR] et réduction de la vitesse,

* Poursuite de la descente et mise sur un circuit d’aftente s fe terminal est sature.

* Le déroulement d’une procédure d'aterrissage  automatique se decompose suvan ios
&lapes suivantes -

- Mise en condition de capture du faisceau Localizer ¢ une distance d'enviran 24 oy i
NM e pilote automatique {atérale cagagd en mode maintien d'un CAP converzen( very
Paxe du Localizer, pilote antomatique fongitudinal engagé en mode maintien & aftinde
{entre 250 et 1500picds) et auto manctte engagée en mode mainticn de vitesse
sélectionnée (1.3 Vs+30 3 50Kt de marge}. Le pilote sélectant le mode d’atterrissags
automatique latérale et Je mode prise de faiscean Glide est arme au pifofe automatigue
longitudinal.

- Le prlote automatique latérale réalise la capture du Fasceau Localizer méme sous un
angle de présentation important (947 puis assure son maintient lorsgue le segnal d Soac
du Localizer reste infériewr a certain seuil pendant suffisamment de semips £15 pA
pendant 10s pour A300B).

- Le pilote automatique longitudinal effectue la capture du fatsceau Giide alors que
Pavion est déja aligné sur le faisceau Localizer. Celle ci se fait EOUFOUS par « 2o duessous
» du plan de descente afin ¢ éviter un faux plan de descente correspondant au denxicme
lobe du diagramme & émission de Vémetieur du Glide, Quelques wstams plus wud,
pilote automatique longitudinal assure le maintient du nlan de descente. L avion ost alars
mis en configuration d atterrissage (volet sortant, becs et train sortis}.

~ Le pilote corrige éventueilement fa vitesse affichée a I'auto manesic (5.3 Vs+éventueljes
corrections tenant compte du veni annoncé par la tour). L’avion est désormais en
descente normale non décélérée suivant 'axe de VILS, le mode arcoadi (tlace } est alor
anmne.

La figure (1-23) schématise les différentes ctapes de atterrissage.
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R S i o (o) i A e it it i i
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= dinterception’,
Tt Clide Slope

Al tade Altitude Ry . "‘.
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Figure(I-23): Procédurc d'atterrissage ILS, (a) Valignoment sur
I'axo de descemte, (b) I'alignemaent sur I'axe de piste.

- Lorsque Ia hauteur diminuc et comprise entre 50 ot 100picds, e piiote AOMBLG
longitudinal abandonne fe mode tenu compte du plan de Glide et 2 partir des informations
regues d'une radiosonde (hautewr du train principal par tapport au sol}, maintien la vitcsse
verticale (de Pordre de 10 pieds par seconde).

- Le pilote automatique longitudinal réalise alors Ia manccuvre d arrond: flare, o o
permet de diminuer la vitesse verticale de P’avion (ramené 4 environ 2preds par seconde) en
tres peu de temps {moins de 20 secondes en général), ainsi Pimpact au sol scra compatibic
avec la résistance structurale de P'appareil (notamment train principal} et le confort des
passagers. Simultanément si fe CAP avion ne coincide pas avec cefui du faiscean Lovalizer
{présence du vent traverser), le pilote automatique latéral rsalise la manceuvre d’alignenent a
environ 100 pieds du sol ou dé cabré awx environs de 20pieds du sol sutvant fes avivis afio
d’éviter de faucher le frain a {"impact. Towjours 4 cette altitude, "aute manette e met on
mode de poussée réduite.

Le toucher des sources a eu lieu & environ S00meétres & entrée de piste. A Pimpact e
pilote automatique longitudinal peut mtroduire un ordre de piquer de fagen & mamensr
maintenir au sol la rouetie avani. Le pilote peut alors engagé Jes moteurs en reverse afin
d’obtenir un freinage rapide. Cefte manceuvre induit un moment & piquer supplémemaire. e
pilote automatique se dégage, le directeur de vol restant disponible en lacet pour aider e
pilote au guidage au sol suivant Uaxe de piste (intormation du faisceau Localizer Sant encors
disponibie).

rJ
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Description générale du fonctionnemert du systéme de radionavigation ILS

La figure (1-24) présente un schéma synoptique de I’ utilisation du pilote automatique pour
|’atterrissage aux instruments.

Indicateur
de I' ILLS

Maintien ou interception d*un axe
ILS. Lindication APR (mode
approche) et NAV (mode navigation)
s "allument.

Utilisation d'un axe en hack-beam
(inverse) Le voyant REV s'allume.

Boitier de
commande du
pilote automatique

Figure(1-24): Schéma synoptique de I'utilisation dn pilote sutomatique
pour I'stterrissage aux instruments

I-3-11) Limitation du systéme ILS :
* Trajectoire unique de descente.
= Secteur de guidage étroite.
* Probléme de capture.
» Information de distance donnée de fagon discontinue par les markers.
» Antennes de grandes diinensions (probléme d’implantation).
« [nstailation du systéme trés cofiteuse.
= Nécessite d’aplanir I’entrée de piste pour éviter des problémes de propagation d onde
(travaux de génie civil).
* Vol de calibration nécessaire pour contrdler 1a précision du matértel au sol.
» Grande sensibilité aux réflexions parasites (bouillage).
» Saturation de la bande VHF (encombrement du spectre 40 canaux seulement).

i-4) Conclusion :

Dans ce chapitre nous avons présentés quelques outils parmi les plus importants dans la
radionavigation dont lequel notre sujet s’insére "ILS", dont on a fait une étude détaiilée du
systéme ILS d’une fagon explicite qui est une aide a la radionavigation aérienne en approche,
utilisé pour le guidage de I’avion en phase d’atterrissage et qui fait I’objet de notre travail. 1.a
phase d’approche est considérer comme la phase la plus critique durant une opcration
aérienne, car c’est durant la quelle le pilote prépare son appareil & la configuration
d’atterrissage ce qui nécessite 1’élaboration des procédures d’approche simple afin de
diminuer la charge de travail du pilote. :
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Introduction :

Dans ce deuxiéme chapitre on va faire |"étude détaillée du fonctionnement des modulcs
du systéme de navigation mondiale par satcllite GNSS. En commengant par les différents
composants du systeme telle que les consteliations de base, en développant la consteliation
GPS, constellation GLONASS et GALILEO, puis on développe les svstémes de
renforcement qui permettent d'améliorer le contrdle d'intéyrité et la précision {ABAS, GI3AS
et SBAS), et enfin I'utilisation du récepteur GNSS en phase d approche.

IT) Le systéme global de navigation par satellite (GNSS)
1I-1) Introduction au systéme GNSS :

L’OACI (Organisation de I’ Aviation Civile Internationale) a, dans le cadre de la mise en
ceuvre du concept CNS/ATM (Communication, Navigation & Surveillance/Alr Trafic
Management ) promu I’utilisation de la navigation par satellite comme moyen d¢ navigation.
Le systéme actuellement disponible, le systéme de positionnement global par satellite GPS
(Global Positioning System) vient donc de résoudre les problémes des systémes de
navigation conventionnels et donc d’améliorer les performances de positionnement. lL.¢
systtme GPS qui a remplacé le systéme satellitaire américain TRANSIT, offre des
potentialités trés importantes car il allie, pour premiere fois, des qualités exceptionnelle
comme la navigation tridimensionnelle, la cowverture mondiale ¢t permanente et des
precisions de localisation centimétriques 4 deécimetrigaes (swivent les movens ou
trattements mis en ceuvre) [l faut encore qyouter que fe nombre d unlisateurs ostdhmite o b
coit du service est tres faible.

Le systéme de positionnement global GPS a été introduit en 1978 par le département de ta
défense américaine, afin de remplacer tous les systémes de positionnement peu performants
ou trop contraignants de I’époque. Cependant, il n’a vraiment été accessible au grand public
que vers le milieu des années 80, et en moins de dix ans, il a complétement détroné tous les
autres systémes de positionnement existants.

On consideére, depuis que I’armée américaine a cessé de dégrader les signaux GPS. Qu’un
récepteur GPS permet généralement une précision horizontale de 'ordre de 10 metres. Mais
cette précision ne peut pas toujours étre garantie elle peut varier dans des proportions non
negligeables suivent le lieu et les conditions. Aussi, le GPS n’est pas vraiment disponible
partout certaines foréts aux feuillages extrémement denses ne permettent pas de recevoir les
signaux des satellites; certains ¢émetteurs ou phénoménes naturels provoquent des
interférences empéchant completement le fonctionnement des récepteurs GPS. et dans
certaines circonstances, parfois dues a 'utilisateur, les récepteurs fournissent des indications
erronées. Dues aux nombres réduit des satellites visibles. Le passage en mode 2D par ic
récepteur peut provoquer un décalage de plusieurs centaines de metres.

De nombreux systemes et procédés ont €té¢ développés pour augmenter la précision et la
fiabilité du GPS parce que une erreur peut conduire parfois des situations dramatiques surtout
dans la phase d’atterrissage d’avion. Le GPS différentiel est I’un des moyens le plus connus et
le plus répandus. D’autres procédés, tel que le calcul d’une moyenne sur une position fixe
pendant un temps assez long, permettent d’annuler une partie des erreurs et d’obtenir un
résultat d’une trés bonne précision. Certains récepteurs GPS sont pourvus de cette fonction. A
cause de certain nombre de défauts, 4 la fois technique (précision, intégrite, disponibilité) ot
surtout politique du GPS. Le département de la défense américaine, DoD. exploitant du
systéme, ne veut reconnaitre aucune responsabilité en cas de probleme causés par son
utilisation, une solution a consisté 4 ajouter au systéme existant. un systeme complémentaire
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permettant d’améliorer ses performances et surtout le contedic de son intégrité. Cest le GNSS
‘Global Navigation Sateilite System” ou Systéme Global de Navigation par Sateflite. [T est
escompté du GNSS qu’il répondra aux besoins de toutes les phases du vol ainsi que des
opérations a la surface des aérodromes et les op€rations en route et en région terminale ains
que sur les opérations d’approche et d’atterrissage jusqu’a Uapproche de précision de
catégorie 1. Le systéme global de navigation par sateliite (GNSS) permet, sous ceriaipes
conditions, la mise en oeuvre de la navigation de surface (RNA V) dans les phases en rouie, en
région terminale et en approche. La navigation de surface (RNAV) est une méthode de
navigation de plus en plus répandue, permettant e vol sur n'importe quelle trajectoire voulue,
utilisant une position absolue de 'aéronef mmdépendante de 'emplacement des infrastructures
sol.

II-2) Définition :

L’acronyme GNSS pour (Global Navigation Satellite System ou Svstéme de Navivation
Global par Satellite). Le GNSS, tel que le definit UOACH (Annexe 10 de fa convention
relative & Paviation civile mfernationale), est un systéme de navigation fournissani aux
utilisateurs des informations précises de position, vitesse et temps, cect partout dans le monde.
Ce systéme est composé des éléments suivants (frgure(li-13) :

¢ Constellation(s) de base : constellation GPS, constellation GLONASS et constellftiun
GALILEO (dans le futur).

® Récepteur utilisateur, !

e Systémes de renforcement : permettent d'améhiorer le contrdle d'intégrite et J‘. la
précision. 11 existe trois type de systémes : i
- des systémes de renforcement embarqués (ABAS),
- des systémes de renforcement par station au sol (GBAS),
- des systémes de renforcement par satellite géostationnaire {SBAS).

11 faut préciser que tout les systémes de navigation ne sont pas pour autant des GNSS, cx
effet ces dermniers doivent répondre aux contraintes techniques et institutionnelles st dessous :

-Au niveau technique : un GNSS doit satisfaire des exigences de disponibilité et de précision
lides a son domaine d’utilisation (transport aérien, maritime ct autres.. ) ¢’est-a-dire fournir
des informations de navigation en temps réel, donc présenter une disponibilite continue,
associé 4 des niveaux de précision spécifiés. Assurer ['intégrité des informations fournies, fes
utilisateurs doivent &tre capables de vérifier et/ou de s'assurer que la position affichée est
bonne et sire. Ce sera une grande avancée de GALILEO par rapport & GPS : une telle
information d'intégrité sera transmise et rendue disponibie aux utilisateurs. Lintégnté peut
etre définic comme une information significative du bon fonctionnement du systeme el qui
conditionne le degré de confiance que l'on peut lui accorder 4 un instant donné.

-Au mveau institutionnel : un GNSS doit permettre une garantie de responsabilité et de bon
fonctionnement c’est-a-dire présenter des garanties et des responsabilités quam aux tncidents
€ventuels de fonctionnement. De plus 1l doit étre place sous le controle civil international. Ce
n'est a priori pas le cas du GPS actuel. A nouveau ce sera le cas du systéme GALILEQ.
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Figure (IT-1): Conceopt du. GINSS1

L'¢volution vers un GNSS répondant 4 ces besoins est prévue en 2 phases d"évolution.
I1-2-1) La premiére évolution : GNSS-1

La premiére étape réutilise les installations existantes des systémes GLONASS et GPS e
principe réside en une augmentation des signaux envoyés par les constellations des satellites
de ces deux systémes on utilise des systemes SBAS (Satellite Based Augmentation System ).
11 s'agit d'un ensembie de satellites géostationnaires destinés a renseigner en temps réel les
utilisateurs de GPS sur la qualité des signaux qu'ils regoivent. Ceci a pour but d’offrir plus de
précision, disponibilité et d’intégrité 4 I'utilisateur. Les premiers GNSS-1 en vue sont
actuellement trois ensembles en activité: EGNOS (Evropean Geostationary Navigation
Overlay Service) pour I' Europe , WAAS (Wide Area Augmentation System) pour les Etats-
Unis, et MSAS ( Multifunctional Transport Satellite Space-Based Augmentation System)
pour le Japon. 11 y a d’autres projet telle que CWAAS pour le Canada (Amérique du Nord), le
systéme SNAS (Satellite Navigation Augmentation System) de la Chine, I'Inde a €galement
entrepris d'implanter son propre systeme GAGAN (GPS And GEO Augmented Navigation,
Gagan signifie : le ciel) (figure(I11-2)).

£

Figure(I1-2): Los swteum de couverture des systémes de renforcernent
par satellitec géostationnaire (SBAS) du GNSS

I1-2-2) La seconde évolution : GNSS-2

3
!
i

La deuxiéme étape de cette évolution consiste en un déploiement de nouveaux satellites.
Ce déploiement de nouvelles ressources permettra la modermsation des systémes existants,
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mais aussi la création d'un nouveau systtme  indépendant (Comme par excmple
GALILEO).Dés l'origine ces nouvelles constellations sont congues pour palier aux
insuffisances techniques des systémes présents, et powr, comme dans le cas GALILEO,
répondre aux nouvelles contraintes impaosées par un GNSS « pariait ».

1I-3) Constellations de base
H-3-1) Le systéme GPS (Global Positioning System)
1I-3-1-1) Historique et développement du systéme GPS :

L’idée d’utiliser les satellites comme aide & la navigation a conduit P'U.SNAVY 2 lancer
un premier satellite de navigation « TRANSIT » au début des anndes 60. Le réseau
opérationnel dés 1964 avec cinq satellites, tournant autour de la terre a une altitude movenne
de 1075 km selon des orbites polaires parcourues en 107 minutes environ et repose sur le
principe de la mesure de la fréquence doppler qui affecte la fréquence porteuse des signaux
¢émis par les satellites. 11 est donc possible de faire une triangulation calculée par le récepteur
fonctionnant avec une alimentation clectnque de 12 ou 24 volts. On peut ainsi obtenir Jusqu’'a
16 positions par 24 heures avec une précision de 3 a 900 métres. Parmi les inconvénients du
systtme TRANSIT on trouve un temps plus jong de pré chauffage (30 minutes), 35 a {44
minutes d’attente entre chaque position déterminée en fonction de Ia fatitude (temps plus lony
pres de 1’équateur) et une précision de 3 & 900 métres.

En 1973, le département de la défense américain "DoD"(Departement of Defense} décide
en groupant les deux programmes de I'US.Navy et US Air Force de développer le
programme GPS/NAVSTAR. Un nouvean systtme de positionnement le concept
GPS/NAVSTAR (NAVigation System with Time And Ranging) est le résultat d ctudes
entreprises en 1965 par I' armée de I' air et la marine ameéricaine a débuté en 1974 il
commence peu 4 peu éire utilisé afin de réduire 1a prolifération des aides 4 Ia navigation. {e
GPS, qui résout tous les problémes rencontrés par les nombreux autres systémes de
navigation, a ¢té adopté par un large ¢éventail d"utilisateurs. Dés la mise en orbite des taut
premiers satellites, il s’est montré trés performant pour les applications classiques de
navigation. Son wutilisation éant compatible avec celle d’équipements bon marché, le GPS
encourage la création de nombreuses applications nouvelles. Le projet GPS/ NAVSTAR est
coordonné par un bureau interarmées. Le "Joint Program Office” (JPO) dont le sidge est situé
a LOS ANGELES. Les dates qui ont marquees la réalisation:

1965: Premier concept du GPS.

1972: Etude préliminaires de faisabilité du GPS,

1974-1979: Validation du concept ( ler tir Février 1978)

1979-1986: Evaluation et développement

1986-1994: Mise en place opérationnelle du GPS. Phase Interrompue entre janvier 1986 e
février 1989. Les lancements des satellites BLOCK II n' ont en fait commencés qu'en février
1989,

Le 17/02/1994 : Le GPS est opérationnel et fait partie intégrante du systéme de contréle du
trafic aérien des USA.

Le 30/03/1998 : Un nouveau signal sera ajouté a la porteuse 1.2, Ce signal accessible aux
civils vers 2005, permettra d’améliorer considérablement la précision du systéme.

Le 02/05/2000 : La dégradation volontaire SA des signaux émis par les satellites GPS sy
totalement supprimée. La précision fournie par tous les récepteurs GPS civils passe alors de
100 métres a 22 métres.
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La constellation GPS est contrdlée et opcree par le "DoD" «Department of Defense » des
Etats-Unis d'Amérique. Composée de 24 satellites, elle permet aux utilisateurs équipds de
récepteurs adéquats d’obtenir leur position avec une précision a 95% de 33m dans le plan

par le département de la défense des USA. Une partie de ce systéme est réservée & des fins
militaires, l'autre partie pouvant étre employée librement par quiconque disposant d un
récepteur approprié.

Systéme totalement opérationnel depuis le 17 Juillet 1995, le GPS a bouleversé notre
maniére de nous orienter sur terre, ciel, ou encore mer. Mais il a ¢galement ouvert un grand
nombre de champs d'application extrémement divers tels que des applications scientifiques en
passant par de la construction marine, ou encore de Ia météorologie.

Le GPS, emplové en mode « normal » {réceptewr de signaux satellites) ou en mode
« différentiel » (DGPS, abréviation de Differential GPS. ensemble de techniques congues
pour améliorer l'exactitude du systeme), offre des qualités de précision,de disponibilité. et de
rentabilité si attrayantes que vous souhaiteriez utiliser cette technologie plus largement et Ja
mettre a profit dans bien d’autres domaines scientifiques.

1I-3-1-2) Définition du systéme GPS :

L’acronyme GPS pour “Global Positioning System”, ce qu sigmfie sysiéme de
positionnement global, clest a dire valable pour la terre enticre. 11 s’agit d’un systéme de
satellites mis en place par le département de la défense US permetiant d’acquénir, en temps
réel, 4 la fois la position en trois dimension, Ia vitesse de déplacement et le temps de
wéférence précis, partout sur et aux environs immédiats de la terre. La constellation satellitaiee
GPS est contrdlée et opérée par fe "DoD” « Department of Defense » des Etats-Unis
d’Amérique. Composée de 24 satellites compléte, mais actuellement, nous disposons de quatre
satellites supplémentaires, soit 28 satellites qui sont placés sur orbite a 20200km
d’altitude. Leur répartition sur 6 orbites différentes a été étudiée afin de couvrir Uensemble de
la surface terrestre de fagon optimale. La constellation satellitaire permet aux utilisateurs
équipés de récepteurs adéquats d’obtenir leur position avec une précision a 95% de 33méres
dans le plan horizontal et de 73métres dans le plan vertical.

I1-3-1-3) Architecture dn systéme GPS :
Le systéme GPS est compose de trois segments (figure(11-3)):

¢ Segment spatial.
Segment de contrdle.
¢ Segment utilisateur.

o)
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Figure(II-3): Axchitecture du GPS

I1-3-1-3-1) Segment spatial :
[I-3-1-3-1-1) Constellation spatiale :

Le segment spatial du GPS comprend 24 satellites en six (6) plans d'orbite (figure(ll-4)),
qui orbitent la Terre toutes les 12 heures & une altitude de 10 898 NM. Chaque satellite a une
vue de la terre de 28° mais seulement 4 satellites sont requis pour déterminer ia position a 3
dimensions.

Les orbites sont inclinées de 55° par rapport au plan équatonal. Elles sont presque
circulaire de 26600km de rayon. La distance a Uutilisateur varie entre 20200km pour un
satellite situé au zénith et 25600km pour un satellite situé au ras de I"honizon. Les temps de
propagation des ondes radio ¢électriques sont au mmimum de 67 ms et au maximum de 86 ms.

Un satellite décrit une orbite en une demi journée sidérale. Un observateur terrestre . qui
observe un satellite en particulier, le voit toutes les 23 heures 56 minutes au méme endroit du
fait de la différence entre la période de rotation des satellites et de la terre.

Les satellites sont positionnés de maniére a ce qu’'un minimum de 6 soit visible. En
limitant Pangle de visibilité 4 15° au dessus de I’horizon (angle de d’¢lévation), I'utilisateur
dispose d’un minimum de 4 satellites a toute heure et quelle que soit sa position dans
I’environnement proche de la terre. Onze sateilites sont occasionnellement visibles au dessus
de ’horizon (élévation nulle).

Le satellite émetteur transmet un signal codé. Le récepteur de bord GPS de l'avion décode
le signal et calcule la distance du satellite en synchronisant le déphasage de sa référence temps
avec celui de T'horloge du satellite GPS pour définir la latrtude, la longitude et Valtitude. De
méme, le FMS (systéme de management de vol) avec controleur d'affichage et calculateur de
navigation peut concerter avec les VOR / DME, TACAN, OMEGA / VLF, et GPS pour
assumer une complete fonction de navigation. Toutetois quand, l'altitude est connue la plupart
des récepteurs GPS peuvent opérer en mode navigation 2 dimensions. A noter que la vie d'un
satellite est de plus de 7 ans.
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Figure(Il4): Le segment spatial du GI'S
I1-3-1-3-1-2) Le satellite GPS :

Plusieurs générations de satellites se suivent. clles son: appelees Bloe 1 Bloe 2 Bloc *a

Bloc 2R et Bloc 2F Leg satellites du Bloc | ont été lancés entre 1978 ¢t 1985 Le dernier a ot
utilisé jusqu’en 1995.

La constellation a été déclarée opérationnelle fin 1993
ont €t€ en service. 28 satellites de cette génération ont ét¢
846 kg une fois placé sur son orbite. Les 20 satellites dn
2001 par des fusées Delta-2. Chaque satellite
genération précédente.

» lorsque les 24 satellites du Bioe 2
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* Asservir sa position et son attitude.
Transférer sa position si nécessaire.

Assurer une liaison UHF entre les différents satellites (a partir du bloc 2R).
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Figure(II-5): Satellite GPS Bloc 2
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II-3-1-3-2) Segment de contrdle :

Le segment de controle (figure(11-6)) comprend la station maitresse de contrdle, située a la
base Falcon de ’armée de 1’air des USA, a Colorado Springs, dans le Colorado. Cette station
est responsable des 5 autres stations qui sutvent les satellires. Elle comprend également des
stations de surveillance installées a Falcon AFB (Hawaii), sur "lle de 1’Ascension dans
I’ Atlantique, a Diego Garcia dans ’océan Indien et sur I'fle Kwajalein dans le Pacifique Sud.
Ces 5 stations de surveillance enregistrent en continue les signaux GPS sur les deux
fréquences (L1 et L2), effectuent des mesures météorologiques et envoient les données & la
station principale Colorado Springs (Master Control Station). Le systéme de contrdle utilise
les mesures collectées par les stations de surveillance pour prédire e comportement de chague
orbite et de chaque horloge des satellites. Les données prévisionnelles sont transférées aux
satellites pour étre transmises aux utilisateurs. Le systéme de contrdle veille aussi & ce que les
orbites des satellites GPS ainsi que les horloges ne s’écartent pas trop de leurs caractéristiques
nominales.

Les éphémérides radiodiffusées sont calculées une par jour pour chaque satellite. Des
éphémérides précises sont calculées a posteriori par la DMA (Defense Mapping Agency) en
ajoutant les observations des 5 autres sites.

Des réseaux de poursuite civils se sont mis en place pour calculer les éphémeérides et
surveiller le fonctionnement du systéme en particulier : CIGNET (Cooperative International
GPS Network) puis IGS (International GPS Service for Geodynamies) depuis 1994.

Master Control
.. Monitor Station™

Hawaii i A : »
Mondtor Station - “ k ﬁﬁ.m-—r' e Kowafalein
o ¥} Diego Garcia /.;b-ioiﬁm::_iimﬁnn
Manitor Station{ Y
m\v’:‘j ;,

Figure(II-6): Le segment de controle du GPS
I1-3-1-3-3) Segment utilisateur :

Le segment utilisateur (figure(11-7)) a été associée, 4 I’origine, aux réceptcurs militaires. |
Le systéme GPS utilisé par les militaires a, en effet, été int¢gré dans les avions de chasse, les
bombardiers, les navires de ravitaillement, les hélicoptéres, les navires de guerre, les sous-
marins, les tanks, les véhicules tout terrain, ainsi que dans les équipements individuels des
soldats. Qutre les fonctionnalités élémentaires de navigation, les applications militaires du
GPS incluent également le repérage de cibles, le soutien en vol rapproché, les munitions
« intelligentes » (projectiles capables de repérer leur cible et de la suivre a 'aide des capteurs
et de tétes chercheuses) et les rendez-vous a des endroits précis, déterminés par GPS dans des
zones telles que les déserts et les jungles. Le GPS est <galement instalié sur la naveite
spatiale.
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Un récepteur GPS est congu pour recevoir, décoder et traiter les signaux émis par les
satellites GPS. Les récepteurs intégrés (carte ou circuits spécifiques au GPS) dans d’autres
systémes sont également inclus dans le segment utilisateur.

Les utilisateurs disposent d’un moyen unique pour leurs applications de localisation, de
navigation, de référence de temps, de géodésie voire de détermination d’attitude. Ces
applications diverses ont conduit & développer différents tvpes de récepteurs chacun pouvait
inclure différentes fonction adaptées au besoin. Tous les récepteurs GPS fournissent -

* Une position précise en trois dimension,
* Une information de vitesse,
* Une information de temps.

igure(II-7): Segment utilisateur du GPS
I1-3-1-4) Le signal GPS :

Les satellites GPS peuvent étre considérés comme des horloges ultra précises dont la
stabilité du signal en fréquence est assurée avec une trés grande fiabilité grice aux horloges
atomiques embarquée. Les satellites GPS envoient des signaux horaires et des informations
concernant leur position orbitale. Ces signaux (figure(11-8)) sont émis sur deux fréquences
appelées L1 (1575,42 mégahertz) et L2 (1227,60 mégahertz), et sont introduits sous une
forme codée appelée code C/A (Coarse /Aquisition) et le code P (Precise). Le code C/A est
émis sur la fréquence L1 seulement, et peut étre librement consulté, tandis que Ie code P est
présent sur les deux fréquences, mais celui-ci n’est pas rendu accessible aux civils,
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A pattit de la fréquence fondamentale a 1023 MHz, I'émetteur génére deux ondes
LI(1575,42 MHz) et L2(1227,60 MHz) qui sont modulies par des codes pseudo aléatoires
avant d’€tre envoyées en direction de la terre. Les ondes porteuses L1 ¢t L2 sont modulees pr
la phase. Le débit du message de navigation du GPS est de 50 bits par seconde.

Le choix de la bande L résulte d’un compromis entre de nombreux critéres. On peut citer

deux des plus importants : les pertes de propagation en espace libre croissantes en £ et 1a
complexité donc le coiit des matériels croissant ¢galement avec la fréquence.

L’utilisation des deux porteuses permet d’une part de mesurer Je temps de groupe, retard
de }a modulation d’un signal par rapport a Ia phase de la porteuse. Dans le cas du GPS, le
temps de groupe et la vitesse de phase sont différents du fait de la nature de I'tonosphére.

La fréquence L2 est utile lorsque la fréquence L1 est perturbée (volontatrement ou
fortuitement). Les deux fréquences GPS sont cohérentes et sont multiples d’une horfoge da
référence de f, =10,23 MHz -

L1=1575,42 MHz =154 x f, MHz
L2 =1227,64 MHz =120 x f, MHz

Avant d’étre transmises, les porteuses L1 et L2 sont modulées par des codes pseudo
aléatoire. Le type de modulation est la modulation biphasée BPSK (Binary Phase Shift
Keying). La phase de la porteuse varie au rythme des bits transmis : 4 G est associce la phase =
et & 1 est associée la phase 0. Par conséquence, le signal GPS regroupe des codes PRN (C:A
et P) et le message de navigation.

Moduler L1 et L2 par la phase (figure(1l-9)) consiste a augmenter la phase de 1807
lorsque le code (C/A ou P) ou le message change de parité (0,{). On remarque que cela
revient a changer le signal et ’on peut écrire

L1{t) = a; P(t) D(t) cos{amy t)+ a; C/A{L) D{t) sin(ey, 1)
L2(t) = ay P(t) DXt) cos(an 5 t)

Dong le signal des satellites GPS est exprimé sous 1”équation suivante -
Sces(t) = a; P(1) D(t) cos{oy, 1)+ a, C/A(1) D(t) sin{eor ty a> P(t) D(1) cos{w» 1)
Oni ay, a; sont les amplitudes de L1 et L2 respectivement et P(t), C/A(L), D(1) des fonctions du

temps ne prenant que les valeurs +1 ou -1 et représentant respectivement les codes P et A et

les données du message, @y et wp; représentant respectivement les pulsations des porteuses
LietL2
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Figure(II-9): Modulation par la phase

1I-3-1-4-1) Codes pseudo aléatoire :

Les codes pseudo aléatoires "PRN" (Pseudo Random Noise) permettent de faire les
mesures et protéger I’ utilisation du systéme d’un point de vue militaire. Ils se composent de -

* Le code C/A :

Le code C/A (Coarse/Acquisition) est une série pseudo aléatoire de +1 définie d’une
fagon déterministe par une fonction mathématique de péricde 1 ms a une fréquence de /10
=1,023 MHz. Ce code est généré par deux registres & décalage de 10 étages (figure(11-10)),

La courte période de ce signal permet au récepteur une acquisition rapide des satellites.

Le code C/A n’est transmis que sur L1 et n’est pas crypté.

Longn eur maximoin
Sequence de vorlie

cloe
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.o sarmine (32
E q..\.;mw....\...._....,...._,..._,..... e b

T La parvition de carte rétroaction
datarming be sotallita w

3 1. onguenr maxbinum
Sequence de sortic

Représentation du
peolynoininal :

53
A1t 43"
GR=TAF 5 4o 48 2

Figure(II-10): Générateur de code C/A
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*Lecode P :

Le code P est une série pseudo aléatoire de pénode 267 jours et de fréquence £, = 10.23
MHz. II est généré par quatre registres & décalage de 12 élages.

_Le code P est modulé sur les deux fréquences L1 et L.2. Afin de ne pas se faire leurrer, les
militaires américains ont remplacé le code P par le code Y. Les caracténstiques de code P ou
Y sont inconnues et il est donc impossible de le reproduire. Ce code n’est accessible qu’aux

utilisateurs possédant des clés de décryptage comme 'armée américaine et certains de ses
albiées.

II-3-1-4-2) Message de navigation :
Le message de navigation contient les informations suivantes -

- Les éphémérides du satellite (des éléments képlériens de Vorbite et Jeurs vanatons en
fonction du temps).

- Une indication de temps, la semaine GPS et la dat= de synchronisation de Vhorloge
interne des récepteurs.

- Les corrections d’horloge du satellite, qui permettent de convertir le temps satellite dans
I"échelle de temps GPS a I"aide d”un polyndme d’ordre 2.

- Les paramétres du modéle mondial d’ionosphére.

- Ladifférence entre UTC et le temps GPS.

- Les almanachs de I’ensemble des satellites opérationnels.

Ces derniers sont des éphémérides et des corrections ¢’horloges dégradées. Les réeepteurs
les utilisent pour connaitre approximativement la position des satellites dans le ciel, ce qui
leur permet de les capter plus facilement et plus rapidement. ls sont aussi utilisés par les
logiciels pour les prédictions des messages des satellites en un lieu donné.

Les informations spécifiques a chaque satellite, comme les corrections d’horloge et les
éphémérides des satellites, sont transmises en totalité toute tes 30 secondes sur une periode de
18 secondes.

Le message de navigation est, quant a lui, transmis dans sa totalité en 12 minutes et 30
secondes.

I1-3-1-5) Les services GPS :

Le GPS fournit deux types de positionnements, le positionnement précis (PPS}etle
positionnement standard (SPS).

11-3-1-5-1) Le PPS :
Le PPS (Precise Positioning Service) est un systéme de positionnement précis. Lerreur de
position maximale dans 95 % des cas est inférieure 4 21 métres en horizontal et & 27.7 métres

en vertical. L’heure peut ére obtenue avec une précision de 100 nanosecondes f.e PPS e
réservé & 'armée américaine et ses allides, au @OUVErRCIENT 2METICAIT o1 4 Corintin « o+ i
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ayant une autorisation spéciale. L’ utilisation du PPS nécessite un matériel specifique atnst
qu’une clé qui consiste en un code d’utilisation fourni par ['armée américaine.

Les signaux du PPS sont transmis sur les deux fréquences L1 et L2, et contiennent Je code
de précision ou code P. Le code P est généralement crypte, on parle alors de code Y. Lorsque
le code Y est transmis, le mode antileurrage ou antibrouillage dit AS (Anti-Spoofing) est
activé. Le signal L2 est également utilisé pour déterminer Je retard introduit par les couches
de I'ionosphére. Le PPS n’étant normalement pas accessible aux crvils.

11-3-1-5-2) Le SPS :

Le SPS (Standard Positioning Service) est la version civile du GPS. Les signaux du SPS
sont transmis sur la seule fréquence L1, et qui contient le code d’acquisition dit « grossier »
(C/A), ainsi que le message de navigation.

En théorie, la précision fournie par le SPS est identique a celle du PPS. Cependant, les
signaux du SPS étant transmis sur une seule fréquence, il n’est pas possible, d’analyser Je
retard sur deux fréquences différentes d’en déduire le retard introduit par 'ionosphére e
d’effectuer ainsi des corrections. Certains récepteurs civils peuvent eux méme analysés le
retard sur deux fréquences et d’effectuer les corrections nécessaires.

11-3-1-6) Description du fonctionnement du récepteur GPS
I1-3-1-6-1) Catégories des récepteurs GPS :

On distingue trois catégories des récepteurs adaptées a des besoins particuliecs. Ces
catégories sont :

Les récepteurs & poursuite continue,
¢ Les récepteurs séquentiels,
* Les récepteurs multiplexés.

La majorité des récepteurs traitent uniquement le code C/A tandis que d autres ont la
capacité d’acquérir le code P.

Un récepteur P(Y) acquiert une premiére fois le code C/A pour obtenir le temps GPS puts
il accroche le code P(Y). Toutefois, une acquisition directe du code P(Y) est possible sous
certaines conditions.

Les récepteurs bi fréquences estiment le retard ionosphérique améliorant de ce fait la
précision des mesures. Un récepteur mono fréquence (exploitant uniquement L1) utilise le
modele GPS de I’ionosphére pour élaborer ces corrections.

Pour chaque catégorie de récepteurs, il existe des utilisateurs spécifiques tels qu’en
aéronautique ou en marine. Si le traitement des signaux GPS est identique pour un apparcil
d’une gamme donnée, les interfaces utilisateurs sont adaptées a "application Un réeepteur
GPS dédie a la navigation visualisera le cap ou la distance parcourue, en plus de {a positon.
tandis qu'un récepteur de géodésie affichera les retards ionosphériques ou le biais d’horloge,

Ii-3-1-6-1-1) Le récepteur & canaux paralléles :

=&}
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Le récepteur 4 canaux paralléles dispose d’au moins quatre canaux pour traiter
simultanément quatre satellites. Ces récepteurs offrent les meilleurs performances. Les
récepteurs a 5 ou 6 canaux réservent un canal 4 la recherche et a Pacquisition des satellies de
maniére & toujours optimiser la configuration géométrique des satellites utilisés. Ces
récepteurs maintiennent la précision de localisation sous de fortes dynamiques, résistent
mienx au brouillage que ceux des premiéres générations (récepteurs séquentiels) et ont un
temps de calcul du premier point réduit.

Des récepteurs GPS a 8, 10 ou 12 canaux sont également appelés récepteurs All-in-view,
Un réceptenr "All-in-view” ou "Tout en vue” utilise tous les satellites disponibles. L avantage
de cette architecture est de fournir une sofution en continu iorsque plusieurs satellites viennem
a étre masqués. Si la précision est dégradée, les sauts de position ont une amplitude plus
faible. Ces récepteurs sont utilisés lorsqu’une précision importante est recherchée telle quen
géodésie ou lorsque les masques sont fréquents comme sur les mobiles manocuvrants {avion
d’arme, missile agile, ...) ou dans tous scénarios extrémes. Le nombre impontant de canaux
permet rapidement d’obtenir de la premiére position (TTFF : Time To First Fixe}. Cette
performance intéresse plus particuliérement les sous-mariris qu doivent minimiser leur temps
de présence au ras de I’eau. L’intégration de 1’électronique réduit sans cesse le volume et les
colits de ces matériels.

Dans cette catégorie de récepteurs, on distingue plus particulisrement les récepteurs de
type codeless. Les récepteurs de ce type sont dédiés aux applications de géodésie. Le
"codeless" est une technique qui permet d’estimer le retard onosphénque sans utilisation du
code Y crypté.

Ces récepteurs mesurent les pseudo distances et, plus généralement, le temps de groupe
différentie! et la vitesse de phase différentielle entre les signaux L1 et L2, Les psendo mesures
(pseudo distance et pseudo vitesse ) sont estimées a partir du code C/A surL1. Le message de
navigation est démodulé a partir du code C/A.

I1-3-1-6-1-2) Le récepteur séquentiel :

Un récepteur séquentiel poursuit plusieurs satellites en utilisant uniquement un ou deux
canaux. Un canal acquiert un satellite et effectue une mesure de pseudo distance. Ce canat
sauvegarde les paramétres d’accrochage, acquiére un deuxiéme satellite, effeciue une mesure
et recommence les opérations sur un troisiéme satellite. Lorsque quatre pseudo distances sont
disponibles, une solution est calculée et les opérations sont itérées. Ces récepteurs fucent les
premiers 4 étre mis sur le marché, aujourd’hui ils ne sont plus commercialisés.

Ils étaient parmi les moins chers car PParchitecture maiérielle est simple. En contre partie,
ils ne peuvent pas opérer sous de fortes dynamiques et ont un temps de premier point "TTFF”
(Time To First Fixe) trés long. 1ls sont réservés a des usages civils, marines ou terrestres.

Certains récepteurs de ce type, possédant quatre ou cing canaux, partagent suivant ce
principe chaque canal entre deux satellites. Ils peuvent alors utiliser jusqu’a 8 ou 10 mesures

pour calculer la solution de navigation. Le logiciel de gestion est complexe.

I1-3-1-6-1-3) Le réceptenr multiplexé :
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Le niveau des signaux captés est trés faible. Le préamplificateur doit donc amplifier ces
signaux sans dégrader de fagon notable leur qualité. Ce sous ensemble doit se situer &
proximité de I’antenne pour limiter la dégradation du rapport signal bruit.

Un coaxtial permet, d’une part, de transmettre le signal au récepteur lui méme et. d’autre
part, d’alimenter le préamplificateur.

Un filtre en téte atténue les fréquences hors bande. Celui-ci peut étre a large bande
recouvrant les fréquences de L2 (1227,6 MHz) a L1 (1575,42 MHz) ou sélectif a double
bande. Le choix du filtre dépend de I’application. Au minimum, un filtre non sélectif est

nécessaire pour supprimer les fréquences images du signal avani Ia transposition de
fréquences.

L’amplificateur 4 faible bruit peut étre équipé d'un parafoudre, d’un limiteur et d’un
dispositif de blanking.

II-3-1-6-2-3) Le module RF :

Le module RF assure la transposition des signaux L1 et L2 (le cas échéant) vers des

fréquences plus faibles, appelée fréquences intermédiaires (FI). Ces FI permetient de traiter
plus aisément le signal.

La transposition est effectuée grice au battement ou produit, du signal d’entrée avec une
sinusoide pure, appelée oscillateur local (OL), générée par un synthétiseur de fréguence. Ce
dernier est piloté par ’horloge 4 quartz du récepteur.

Le signal FI contient 1a modulation du signal. Seule la fréquence porteuse a é1é décalée o
préservant la dérive due a effet Doppler. Les filtres FI offrent des bandes étroites adaptées
au signal. Une sélectivité maximale est assurée par un filtre a ondes de surface (bande de 2 ou
20 MHz pour une fréquence centrale comprise entre 100 et 200 MHz).

Un dispositif de contrdle automatique de gain (CAG) régule le niveau du bruit (le signal
est largement sous le bruit thermique avant sa compression par 1’opération de corrélation).

Le CAG est nécessaire si la numérisation du signal est réalisée sur plusieurs niveaux, de
maniére 4 optimiser la plage d’entrée des convertisseurs analogiques numériques. Une
numérisation mono bit, réalisée par un comparateur de tension, simplifie I’architecture car le
signal est écrété.

Le signal est numérisé aprés un échantillonnage. 1.a conversion analogique numeénigue o
lieu directement en fréquence intermédiaire (FI) a quelques mégabertz pour fes fréguences
C/A, 4 quelques dizaines de MHz pour les récepteurs code P(Y) Ceci autonse une plus
grande souplesse dans le traitement numérique pour pouvoir, par exemple, prendre en compte
d’autres satellites (Glonass, ... ).

Le module RF peut étre téalisé soit autour d’un ASIC RF, soit a partir d’éléments discrets.
Avec une architecture a élément discret, la tenue au brouillage est renforcée car la chaine de

réception supporte des vanations de niveau importanis (IM3, PC1dB, .. ).

§1-3-1-6-2-4) Le module numérique :

.44 -
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Les premiéres architectures de récepteurs GPS ont été
d’ayjourd’hui traitent numériquement Je signal au plus 6t

numeériques remplacent les circuits analogiques en fonction de
cofit,

analogiques. Les récepteurs
dans fa chaine. Les circuits
leurs performances et de leur

Dans le module numeérique, on distingue principalement un ou deux circuits ASIC

(Application Specific Integrated Circuit) dédiés au traitement GPS et un processeur de signal.

On trouve également les circuits traditionnels d’une structure programmee {mémoires, pon
d’interface, ...)

Le circuit ASIC assure les

premiers traitement des signaux GPS. Un exemple d"ASIC est
donné au paragraphe suivant.

L’ASIC est contrdlé
d’asservissement des si
calculs de navigation, ..

par un processeur de signal numérnique. Celui-ci réalise les fonctions
gnaux des sateilites, la démodulation des messages de navigation, les

Le processeur assure ¢galement I"affichage des parametres lorsque les taches demandécs

ne sont pas sophistiquées. Le cas cchéant, un microcontraleur gere interface utilisateur
récepteur.

I1-3-1-6-3) Principe des mesures GPS 2

Les mesures GPS sont de deux type : mesure de code et mesure de phase. Le principe ext
de déterminer des distances entre une ou plusieurs stations au sol et des satellites dont on
connait plus ou moins précisément la position a tout instant.

II-3-1-6-3-1) Pseudo distance sur les codes :

St on mesure la durée de propagation d’un signal émis par le satellite Jusqu’a son arrivée
a un récepteur sur la terre, on peut estimer la distance du satellite au récepteur. La mesure de
pseudo distance nécessite la connaissance des codes pseudo aléatoires (C/A et (ou P) (ou Y)).
Le code généré par le satellite arrive ay récepteur avec un retard At correspondant au temps
mis par le signal pour parcourir le chemin satelijte récepteur (figure(l-12)). Un algonthma
connu génére le code pseudo aléatoire et lic je code au temps GPS. LLe réceptenr senére dona
une réplique du code satellite, qui est synchronisée avec le code satellite 1. compardison au
récepteur entre le signal venant du satellite et le récepteur permet de mesurer le décalage en

temps At. La mesure se fait en retardant le code du récepteur jusqu’a ce qu’il coincide avec Je
code satellite.

Sutc.'lltc J _WUUUML E@é
] ‘ X"f_ff
Récenteur | ’ U U l—] l—J L] L—-—! l—] U UU L T N

T

Figure(II-12): Comparaison entre le signal recu et le signal propre
du récepteur sur les codes

- d5 -



Chapltre nm: - _ - Dmcnptmn du fonctionnement du systéme GNbS_

P S e
Sateltite j m } \\\ / \ ! } \

- S 0 R -
Récepteur | \ / I \ l-f i :‘?"’{
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Figure(II-13): Comparaison entre le signal requ et le signal du réceptenr
sur la porteuse

La distance p{ entre le récepteur et le sateilite est donnée en comparant la phase du signal
a I’instant de réception (tg) 4 la phase & I’instant d’émission (). En effet, ona

Q(tr) @(te)=f *(tr - tg ) (1L.6)
Et (tg -tg)= pille
Donc  ¢(tr) @(te)=f x pi/c (IL7)
Lorsque le récepteur compare la phase @i(tg) de son signal 4 la phase

(Pj(t}:) du signal qu’il regoit 4 g, on obtient un déphasage A compris entre 0 et 1 cycle. ¢ est-
a-dire la partie décimale de la différence o; (tg)- @ (tg). la différence de phase totale est

¢ {tr)- @'(te)= A@(tr)+N{ (to) (11.8)
O N{ (tg) est un nombre entier inconnu de cycle que le récepteur ne peut pas mesurcr.

En plus du déphasage Ag, le récepteur mesure a 'aide d’un compteur le nombre entier de
cycles du déphasage regus depuis la premiére mesure. Ainsi st t; est I'instant de la premicre
mesure pour toute les autres mesures on aura le méme nombre de cycles, tant que ia réception

du signal n’est pas interrompue :

Donc :

N (tr)= N{ (t)+ n(tr) (1L9)

n(tr) : Nombre de cycle comptés par le compteur & P'instant ¢

AQ(tr)y= @i{tr)- @ (te)-( Ni (ti)+ n(tr)) (11-10)

On voit donc que pour un satellite donné et un récepteur donné, ta quantité inconnue N/
(ty) est la méme pour toutes les mesures tant qu’il n’y a pas d’interruption du signal. Cette
quantité est appelée ambiguité entiére. Elle sera notée N dans la suite. Une interruption du
signal provoque un saut de cycle, c’est-a-dire une autre valeur pour ["ambiguité qui se traduit
par des mesures aberrantes a partir d’une époque donnée (figure(11-14)).
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Figure(1I-14): Interprétation géométrique de la mesure de phase

La mesure de phase s’écrit donc :

Ag(tR)* N(tR)= @ tr)- @ (te)- N/ (IL11)
On a donc:
@i(te)= ¢'(tr)- (f % piy/e (AL12)
AQ(tR)+ N(tr)= @ i(tr)- @ (tr) + (f x piY/c - N/ (1L.13)

Si les deux horloges étaient parfaitement synchronisées on aurait p/(1x)=p (1)

En réalité et en tenant compte de 1"équation (11.2), ou 8t; ¢l 81! sont les décalaues par rapport
au temps GPS (tg)

@ {trs)- @ (te! )= £ x (1'- 8t)- £ Ix(1x)-5t%) (IL14)
les fréquences des horloges étant trés proches on peut ici faire ’approximation :
fi=f i=f
@ dtri ) @ (te? =1 x(p)fe + £ x( 8- 5t;) (IL15)

On peut exprimer la mesure de phase en multipliant par la longueur d’onde 2, et avec
I'équation (I1.13),on a :

A= (8t’- 8t; )+ p/ —-A N{ (1IL.16)
Avec :
@ =(A@(tr) + n(tr)) (1L17)

I1-3-1-6-4) Calcul de la solution de navigation :

Une fois que le récepteur a recueilli les pseudo distances et les donnée de navigation de
quatre satellite (figure(Il-15)) ou plus, il calcule la solution de position en temps réel.

Le récepteur résout un minimum de quatre €quations simultanées de pseudo distances

avec comme variables inconnues la position tridimensionnelle ¢t le décalage d horloge du
récepteur utilisateur.
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Figure(I-15): Mesures de psoudo distances

Chaque {:quation est une expression du principe que la distance réelle p’ (la différence
entre la position connue du satellite et la position inconnue du récepteur) est égale a la
différence entre la pseudo distance mesurée PR et Jes décalages d’horloges récepteur satellite ]
(At, Az?). Ce principe s’exprime comme suit :

PR ex (At~ Ad) =p) =[(X - x)'+ (Yiy)? +(Z'_r)}* (1L18)
Ou : (x,y, Z) : les coordonnées du récepteur (en métres)
(X, y, Z) : les coordonnées du satellite j (en métres)

La distance réeile p est non seulement biaisée par les décalages d’horloges récepteur
satellite, mais aussi elle est biaisée par les effets relativistes et les retardes de propagation
(1onosphérique et troposphérique) du signal.

Le tableau (Il.1) schématise le calcul de Ia solution de position en incorporant foutes fes
corrections qui peuvent biaiser Je signal GPS.

I1-3-1-6-5) Performances du systéme :

Les exigences concernant la précision de positionnement imposées par le département de
défense des USA (DoD) sur le systéme GPS sont moins de 16 metres (95%}) pour le service
PPS, et 100 métres (95%) en horizontal pour le service SPS lorsque la dégradation volontaire
{SA) était activité. Aprés la levée de SA, une précision de moins de 30 métres pour le service
SPS est obtenue, précision qui n’est assurée par d’autres systémes de navigation courants. La
détermination de la précision de positionnement s’effectue par deux paramétre importants qui
sont ;

¢ L’erreur de distance équivalente utilisateur (UERE) qui est la précision de mesure
de distance entre I'utilisateur et chaque satellite vistble.
e Le facteur de dégradation géométrique de précision GDOP.

I1-3-1-6-5-1) L’UERE :
L UERE (User Equivalent Ranging) est le résultat de la projection de toutes les erreurs sur
cette ligne de visée. Les erreurs proviennent d’une modélisation imprécise de la trajectotre ou

du temps du satellite, d’une modélisation imparfaite des phénomenes de propagation. des
imperfections du récepteur ou des lois physiques (bruit thermique).
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11-3-1-6-5-2) GDOP :

Le GDOP (Geometric Dilution Of Precision) est un facteur multiplicatif sans dimension
représentant une mesure instantanée de I’erreur du positionnement. Ce facteur relie I'erreur de
mesure de distance (UERE) a I’erreur de position finale par la relation suivant -

UERE x GDOP= erreur de position

H-3-1-6-5-3) Précision de vitesse :

Des récepteurs typiques calculent la vitesse par mesure de biais de fréquence. La
précision peut atteindre le 0.2 m/sec pour les services PPS et SPS.

11-3-1-6-5-4) Précision de I’heure :

L’heure est transmise avec une précision de 200 nanosecondes (ns) dans 95% des cas.
Pour obtenir une telle précision il est indispensable d’avoir un récepteur de trés bonne qualité
et que celui-ci soit parfaitement immobile. C’est de toute fagon un des systémes les plus
fiables, qui permet de connaitre I’ heure n'importe ol avec une trés grande précision.

1}-3-1-6-6) Sources d’erreurs :
Les sources d’erreurs affectant la précision du GPS sont multiples. Certaines sources

d’erreurs sont d’origine naturelle, d’autres d’origine technique. e tableau(li.1) fournit les
contributions a I’erreur dues a chacun de ces composantes.

Sources d’erreur Erreur typique (métre) :’
Ionosphére non modélisée 4.0
Troposphére i 0,7 !
Réflexion parasites { 1.4 :
Horloge et précision des satellites 30 K
Bruit du récepteur 0,5

Erreur par satellite [ 55 ;

Tableau(1l.1) : Contribution des sources d’erreurs

La précision de la position dépend non seulement de 1"erreur induite par chaque satetlite,
mais aussi de la géométrie des satellites, c’est-a-dire de la maniére dont les satellites, qui
servent & déterminer la position, sont répartis dans le ciel. Afin de connaitre I'erreur introduite
sur la position teneur par satellite doit étre multipliée par un facteur appelé diminution de la
précision (PDOP).

II-3-1-6-6-1) Erreur d’origine naturelle ;
I1-3-1-6-6-1-1) Erreur de Pionosphére :

La couche de I’atmosphére comprise entre 50 et 500 kilometres d’altitude composée d'air
ionisé qui retarde la propagation des signaux qui la traversent. L’1onosphére st responsable
de la plupart des erreurs du GPS. Une partie des retards ligs a "ionosphére peut étre
facilement modélisée, car ils sont valables sur une grande région. Ces informations son:
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transmises par les satellites en méme temps que les informations de navigation et permettent
au récepteur de corniger le temps de propagation du signal.

Malheureusement il n’est pas possible de modéliser tous les retards induits par
I"ionosphére. 11 est cependant possible de corriger plus de 50% de ces erreurs.

1-3-1-6-6-1-2) Erreur de la troposphére :

La couche basse de I'atmosphére qui s’éléve jusqu’a une dizaine de kilométres d altitudza.
engendre des retards dans la réception des signaux, ils peuvent difficilement &tre maodélisées,
ils dépendant de la température, de la pression et de I"humidité de air. La réflexion du si gnal
sur des objets proches du récepteur produit des échos interférant parfois sur le signal regu et
provoquant ainsi un décalage. Si I’écho est suffisamment fort, il peut méme étre pris pour le
signal lui méme lorsque le satellite est masqué. Il est important de noter que "erreur typigue
ne considere pas les effets dus a des réflexions parasites supérieures a un angle de 5¢.

11-3-1-6-6-2) Erreur d’origine technigue :

La dérive de I'horloge du satellite non corrigée par !a station de contrdle ainsi que la
précision de I’éphéméride peuvent provoquer des erreurs. Le bruit introduit par fe codage du
signal de navigation peut aussi entrainer des imprécisions sur la valeur de ces signaux.

Le brutt ainst que la préciston de 'horloge des récepteurs produit ¢galement des cricurs
dont la valeur dépend de la qualité des récepteurs utilisés.

I1-3-1-6-6-2-1) Disponibilité sélective (SA) :

L’accés (la vahdité) sélective "SA" (Selective Availability) est l'erreur introduite
volontairement par le département de la défense des Etats Unis afin de dégrader les
performances du GPS, ces dégradations elles sont au niveau de la fréquence de 1"horloge des
satellites (par ajout de déphasage) et au niveau des ¢léments du message radiodiffusd
(éphéméndes des satellites, paramétres d’horloge satellite). Le SA a été utilisé jusqu’en man
2000 afin d’éviter que le GPS ne soit utilisé pour construire une arme autoguidée d unc
suffisante pour atteindre une cible. A partir de cette date, le SA a complétement ét€ supprime
par I’armée américaine, celle<i ayant deés lors la possibilité d’interdire toui accés au GPS dans
les zones de conflit militaire.

La validité s¢lective était responsable de la plus grande partie des erreurs du GPS. L’erreur
introduite par le SA était différente pour chaque satellite et produite a partir d'un générateur
pseudo aléatoire. Le SA introduisait un mouvement trés lent autour de la position exacte 11 a
été observé que la position affichée par un récepteur GPS lorsque le SA était activée variail
d’environ un meétre par seconde.

11-3-1-6-6-2-2) Diminution de la précision :

La distance de chaque satellite peut étre évaluée avec une précision caracténstique de
I’ordre de Smétres. Cependant, le positionnement par satellite requiert Vutilisation de
plusieurs satellites pour qu’une position en deux ou trois dimensions puisse étre déterminée.
L’erreur totale sera donc supéricure a la précision fourn:e par chaque satellite et dépendr
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essentiellement de la position des satellites entre eux. La

geéométrie des satellites est ainsi
appelée diminution de la precision géométrigue "GDOP"

(Geometric Dilution of Precision).

satellites par un facteur qui dépend de la géométrie des satcllites sélectionnés en fonction de la
position du récepteur. Lorsque les satellites sont groupes (figure(11-16)) ¢’est-a-dire quand les
angles du récepteur avec Fensemble de satellites visibles utilisés sont semblables, le GDOP

obtenu est trés grand et la position imprécise (une grande valeur représentant un petit volume
de vecteur d'unité).
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Figure(II-16): Mauveis GDOP

On obtient un bon facteur de GDOP lorsque tous les satellites forment des angles différents

entre eux et aussi grands que possible (une petite valeur représentant un grand volume de
vecteur d'unité) voir 1a fi gure(11-17).
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Figure(II-17): GDOP correct
A partir du GDOP, on détermine les différents facteurs

® PDOP (Position Dilution of Precision) permet de définir la précision d’une position
en trois dimensions.

¢ HDOP (Horizontal Dilution of Precision) permet de définir la précision de la latitude
et la longitude.

VDOP (Vertical Dilution of Precision) permet de définir la précision de 1 altitude
* TDOP (Time Dilution of Precision) permet de définir ia précision de [ heure,
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Tous ces termes sont liés. Le nombre de satellites e: leur position ont ét¢ calculé pour
qu’au moins 4 satellites soient toujours en vue (99,9% du temps), avec un PDOP inférieur ou
egal a 6. Le facteur HDOP est le plus important puisque i! dépend directement la précision de
la position horizontale. Ce facteur est parfois affiché par les récepteurs GPS et foumit une
indication de la précision digne de confiance.

On considére généralement que le HDOP est inférieur a 4 pendant 95% du temps.
Cependant avec un bon récepteur, on observe généralement un HDOP inféricur 4 2 dans 95%

des cas. Un HDOP supéricur & 12 ne permet plus de donner une position avec une fiabilite
suffisante.

H-3-1-6-6-3) Autres sources d’erreurs :

Outre les erreurs courantes que nous venons de passer, les performances du GPS peuvent
€tre dégradées lorsque surviennent certains événements comme la panne ou arrét & un
satellite. Nous recensons ici les principes sources d’erreur pouvant survenir.

11-3-1-6-6-3-1) Mauvais fonctionnement d’un satellite :

Un probléme ou une panne d’un satellite peut trés bien n’étre détecté et corrigé par les
stations au sol, qu’au bout d’un délai de 3 heures. Cela signifie que votre récepteur peut
recevoir des informations erronées pendant prés de trois heures avant d’ére informé que les
informations provenant de ce satellite ne dotvent pas étre utilisées. Cependant, 1'on a constaté
que le temps de réponse a une panne est généralement de 10 4 30 minutes. Le systeme GPS
différentiel corrige immeédiatement de telles anomalies.

Les erreurs introduites Jors du mauvais fonctionnement d’un satellite peuvent éire de
plusieurs centaines de kilométres. Dans ce cas, la plupart des récepteurs GPS rejetient le
satellite car 1l ne permet pas de résoudre la position. Le récepteur rejette également un satellite
si celui-ci présente des variations trop importantes. Cependant, lorsque I’erreur n’est que de
quelques centaines de métres, le récepteur n’écarte pas systématiquement le satellite
défectueux.

I1-3-1-6-6-3-2) Arrét @’un satellite :

Un satellite peut cesser d’émettre pour plusieurs ratsons, en particulier pour permettre la
maintenance du satellite. L arrét du satellite peut également étre di a une panne du satellite.

Lorsqu’un satellite n’émet plus alors qu’il devrait permettre au récepteur de résoudre [a
position, le PDOP en est affecté. La précision de la mesure peut donc en étre dégradée.

Lorsqu’un satellite est indisponible pendant une durée de 6 heures, la probabilité pour qudl
soit en vue est de 63%. La durée moyenne pour laquelle ce satellite sera en vue est de 3

heures.

La probabilité¢ pour qu’au moins 21 satellites soient en fonctionnement est de 99%. Il a ét¢
estimé que la totalité des arréts de satellite cumulés ne dépasse pas 18 heures par an.

11-3-1-6-6-3-3) Dégradation velontaire par ’armée :
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_ En cas de conflit, I'armée américaine se réserve le droit de dégrader volontairrement les
signaux emis par les satellites dans les proportions quelle jugera bonnes pour sa sécurité. Elle
signalera toutefois dans un délai de 24 heures son intention de dégrader le systéme (section
informations aux utilisateurs).

I faut cependant noter que, pendant la guerre du golfe en 1991, les signaux du SPS
n’avaient plus été¢ dégradés au moyen du SA et présentaient donc une précision voisine du
PPS. Cette situation tenait principalement au manque de récepteurs militaires et a 1"obligation
d’utiliser des récepteurs civils par 'armée.

Depuis le retrait du SA, "armée américaine a la possibilité d’interdire tout acces au GPS
dans une zone de conflit sans affecter les utilisateurs en dehors de la zone. Elle ne devrait
donc plus avoir recours 4 la dégradation volontaire des signaux dans les zones de paix.

I1-3-1-6-6-3-4) Erreurs dues a 'utilisateur :
Sélectionner un mauvais systéme géodésique (section systémes géodésique) peut entrainer
une erreur de plusieurs centaines de métres. L’introduction de coordonnées erronées d’un

waypoint représente une¢ autre source d’erreur assez courante. L’erreur peut étre due a une
confuston des chiffres saisis ou 4 une erreur de systéme géodésique.

I1-3-1-6-6-3-5) Pannc du récepteur: [e récepteur n'est pas a l'abri des pannes qu
engendrent des erreurs dont la distance est difficilement prévisible,

[I-3-1-6-7) Les modes de positionnement :

On distingue deux modes de positionnement qui se différencient par la maniére de lier les
mesures a un systéme de référence.

II-3-1-6-7-1) Positionnement absolu :
Le positionnement absolu (figure(1l-18))consiste a déterminer les coordonnées d’un point

quelconque de la terre en utilisant les codes générés par les satellites. 11 est qualifi¢ d’absolu
car il considére la relation entre un récepteur et plusieurs satellites.

Figure(II-18): Le positionnement absolu
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Ce type de positionnement est utilisé en navigation sur terre, sur mer ou dans les airs.
L’intérét de cette méthode est la possibilité d’exploitation en temps réel et d’obtention une
position instantanée. C’est le mode utilisé par la majorité des navigateurs.

1I-3-1-6-7-2) Positionnement relatif :

Le positionnement relatif (figure(ll-19)) fait intervenir deux récepteurs qui enregistrent
simultanément les signaux GPS sur 2 points différents. Dans ce cas, on s7intéresse au vecteur
spatial reliant ces 2 points. La connaissance d’un point de référence dans un systéme de
coordonnée permet de rattacher précisément chaque vecteur a ce dernier, c’est pourquoi Ion
parle de positionnement relatif Ce mode est utilise pour les applications de géodésie et de
mensurations précises car la précision obtenue est de I’ordse de millimétres. {es traitements
sont faits au bien en temps differe au bien en temps réel.

Satellite 2 Satellite 3
So= ={P=

—

Xarellite £

Satellite 1 T - =

Figure(I1-19): Le positionnement rolatif

Le positionnement relatif repose sur plusteurs modes dent le GPS différentiel (DGPS) est
une technique de traitement en temps réel sur mesure de codes.

11-3-1-6-7-2-1) GPS différentiel (DGPS) :

Depuis Ia suppression du SA, la precision d’un GPS couvre presque tous les besoins de
positionnement courants. Cependant, il est parfois nécessaire de disposer d’une plus grande
précision, lors de la phase d’approche d’un port pour les bateaux ou d’un aéroport pour les
avions, par exemple.

Ausst le GPS différentiel (DGPS) a-t-il été introduit par les garde-cotes américains. Les
industriels et les scientifiques ont €galement mis en ceuvre différentes techniques pour gbtenir
une précision allant jusqu’au millimétre.

Le DGPS (figure(II-20))est un moyen de comriger Perreur sur la position foumie par fe
GPS. Le DGPS est destiné a améliorer 1a fiabilité et Ia précision du systéme GPS existant,
Une station de référence dont la position est connue avec une trés grande précision. est
capable de déterminer I’erreur introduite par chaque sateilite. Des signaux qui contiennent les
valeurs des corrections 2 apporter a chaque satellite sont alors émis par cetie siation. Le
récepteur aprés avoir regu ces signaux est en mesure de corriger la pseudo distance qui a été
déterminée pour chacun des satellites. La position géographique est alors définie par le
récepteur avec une précision dépendant de la qualité des informations de correction regue et
de I’émetteur DGPS.
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Figure(II-20): Principe général du systéme DGPS
Il existe plusieurs systémes de GPS différentiel. Cependant quelque soit le systeme utilise,
le DGPS est généralement constitué de trois composantes suivantes : '

¢ Une station de contrdle terrestre qui recueille en permanence les données €mises par
les satellites et qui calcule les corrections a apporter pour chaque satellite.

¢ Un moyen de transmissions des informations de corrections. L’émetteur peut se situer
an méme endroit que la station de contrdle ou bien étre déporté par exemple dans le
cas d’un satellite ou encore étre intégré dans un réseau de stations de controle. Les
informations peuvent également étre enregistrées pour un trattement différé.

¢ Un récepteur capable de recevoir les informations de corrections DGPS et connectc a
un técepteur GPS équipé d’une fonction de correction dilférentielic. Lors de
traitement en mode différé, les informations regues sont simplement enregisti€es, puis
traitées ultérieurement.

La précision du DGPS varie de quelques metres a quelques millimétres suivant fa
technique utilisée et la qualité des récepteurs. Cependant dans tous les cas la précision dépend
de la distance entre le récepteur et la station de contrdle. Plus la distance les séparant est
grande, moins la précision est bonne.

Deux services DGPS en temps réel sont désignés : le service LDGPS (Local Arca
Differential GPS) et le service WDGPS (Wide Area Ditferential GPS).

Les émetteurs DGPS locaux (LDGPS) peuvent étre utilisés dans un rayon d’une centaine
de kilométres autour de 1’émetteur. Leur portée se situe entre quelques kilometres et 250
kilometres. Les médias utilisés sont généralement les ondes hertziennes, dans les bandes GO,
PO, FM ou VHF. Les signaux RDS des émetteurs FM peuvent également €tre utiliseés pour
transmettre les informations DGPS.

Les émetteurs DGPS a large couverture sont (WDGPS) généralement intégrés a un réseau.
Plusieurs stations de contrdle réparties dans la zone de réception sont utifisées afin d’¢liminer
les erreurs locales (ionosphére, réflexions parasites ... ). Scules les erreurs globales comme la
précision des informations émises par les satellites sont corrigées et transmises. De ce fait, le
WDGPS est généralement moins précis que le LDGPS.

Outre des émetteurs hertziens des satellites géostationnaires sont également utilisés pour
transmettre les informations WDGPS.

I1-3-2) Le systtme GLLONASS
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11-3-2-1) Description du fonctionnement et développement du systéme GLONASS :

Le systtme GLONASS (GLObal NAvigation Satellite System) emploveé par 'URSS.
analogue au systéme GPS. La constellation GLONASS est contrdlée et opérée par la
Fédération de Russie. Elle est constituée, a ce jour, de 11 satellites opérationnels. Les plans de
développement prévoient une constellation finale de 24 satellites a ’horizon 2010 qui fournira
une précision a 95% de 28m en horizontal et de 60m en vertical.

Il permet également la navigation & toutes les conditions météorologique a toutes heures ct
en toutes lieu, ce qui autorise, les applications aéronautiques, maritimes ¢t terrestres.

Une fois le systéme complet, la couverture mondiale sera assurée par 24 satellites répartis
sur 3 plans quasi-circulaires, |’altitude des satellites est de 19100 km, ce qui entraine une
période de rotation de 1lheures et15 minutes. L’inclinaison des orbites est de 64.8° Le
lancement des satellites GLONASS débuta en 1982. Depuis les satellites ont éte modernises
et leur fiabilité a été grandement améliorée (voir figure(11-21)).

.

Figure(Il-21): Constellation du GLONASS

Le systtme GLONASS et le GPS ont ét¢ développés en parallele et ont de nombreuse
caractéristiques commune. La différence portent sur des détails techniques (au niveau de la
radiofréquence et des corrélateurs) transparents a l'utilisateur. Ainsi, contrairement au
systtme GPS, I’accés 4 un satellite GLONASS est réalisé par la sélection de la fréquence
d’émission. En effet, tous les codes émis sont uniques, un seul code est utilisé par tous les
satellites, par contre, chaque satellite a sa propre fréquence d’€mission.

Cette particularit¢ complique les étages radiofréquences car ceux-ci nécessitent un
synthétiseur de fréquence programmable. Cette fonction tend & étre numérisée et 4 étre
intégrée dans I’ASIC de traitement. L’architecture au point de vue composant est identique a
un récepteur GPS.

Chaque satellite GLONASS utilise deux porteuses en bande L, les fréquences L1 sont
comprise entre 1602,5625 MHz et 1615,50 MHz par pas de 0,5625 Mliz, les frequences L2
s’étaient de 1246,4375 MHz par pas de 0,4375 MHz, chague porteuse est modulées en phase
par un signal de 5,11 MHz. En plus, la porteuse L1 est modulée par un signata 0.511 MHz

Aptés une période transitoire qui durera jusqu’au 2003, la bande de frequence du systeme
GLONASS sera réduite de moitié. Les satellites en opposition autour de la terre émettront sur
la méme fréquence. Un utilisateur n’en verra qu’un et ne sera pas perturbé par I"émission de
son homologue. De plus cette bande de fréquence sera décale vers le bas, s¢ rapprochant ainsi
des fréquences GPS. Les nouvelles fréquences GLONASS seront centrées de 1598 00625 Mz
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a 1604,25 MHz (I’ancienne bande de fréquence interférait avec les systémes radio
astronomiques).

Ainsi les bandes de fréquences GPS et GLONASS sont suffisamment proches pour
permettre & un récepteur de capter et de traiter les informations émises par les deux systémes.
Le débit du message de navigation GLONASS est de 50 bits par seconde et chaque bit est
cod¢ en bi phase. Ainsi la structure des signaux GLONASS est proche de celle des signaux
GPS. Le signal code P n’est pas crypté (AS).

Deux autres aspects différencient également le systéme GLONASS du systéme GPS se
sont les systémes de coordonnées et les références de temps. Le "WGS 84" (World Geodetic
System 1984) et le "SGS 85" (Soviet Geocentric Coordinate System 1985} sont
respectivement  utilises par GPS et GLONASS, les differences entre ies deux sVStemes
peuvent créer des erreurs de navigation en les joignant.

Le message de navigation GPS contient les éphémérides (parametres de Kepler de Uorbite
des satellites tandis que le message de navigation GLONASS dispose de a posihon du
satellite dans un repére ECEF (Earth Centred Earth Fixed). Le systéme GLONASS est aussi
précis que le systéme GPS en mode PPS.

La détermination de la position et de la vitesse d’un wtilisateur GLONASS est basée sur la
mesure du temps de transit et la mesure Doppler des signaux transmis par les satellites
GLONASS. Pour ce faire, les satellites transmettent des signaux de porteuses {(bande L) sur
des fréquences multiples séparées. Ces signaux diffusés regroupent deux codes binaires, le
code d’acquisition C/A (Coarse/Acquisition) et le code de précision P statut {Precision Code).
et un message de données de navigation qui contient I'information du par statut du satellite
émetteur et le statut des autres satellites de la constellation, les paramétres de correction
d’horloge fournissant le décalage du temps satellite par rapport au temps GLONASS et au
temps UTC (Universal Time Coodinated), et les coordonnées de la position des satellites
visibles. Actuellement, les utilisateurs voient plutét GLONASS comme un systéme
complémentaire au GPS.

I1-3-3) Le systéeme GALILEO
II-3 -3 -1) Description du fonctionnement et développement du systéme GALILEO :

Les systemes GPS et GLONASS sont des systémes propriétaires et Jeurs exploitant ne
donnent aucune garantie pour une disponibilité permanente. En cas d’erreurs ou de panne, les
utilisateurs ne sont pas immédiatement informés. C’est la raison pour laguelle I'union
europeéenne qui soucieuse de son indépendance, a décidé en mars 2002 d’engager le
développement de son propre systéme de navigation par satellite, appelé Galileo. Congu pour
des besoins civils, Galileo vient en complément du GPS américain et de son équivalent russe
Glonass, tous les deux d’origine militaire. Le systéme Galileo, développé et financé
conjointement par I’Agence spatiale européenne (ESA) et I'unton européenne (UE), il
permettra aux ufilisateurs équipés d’un récepteur adéquat de connaitre leur position en temps
réel, avec une précision 4 95% de 4m dans e plan horizental et de 8m dans le plan vertical.
La constellation GALILEO comportera 30 satellites et sera opérationnelle aux alentours de
2012.

Le premier satellite expénmental du programme GaliJeo, baptisé Giove-A (acronyme de
Galileo In Orbit Validation Element), a été placé en orbite en décembre 2005 pour démontrer
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la capacité du systéme européen & émettre des signaux GPS de précision supérieure i celle de
ses concurrents. Le systéme GALILEO basé sur le méme principe de fonctionnement que ses
concurrents, il utilisera les signaux radio émis par une constellation de 30 satellites équipes
d’horloges atomiques, positionnés sur trois orbites terrestres de 23 616 km d’altitude et qut
tourne autour de 1a terre avec une vitesse de révolution 14 heures 4 minutes, circulaires et
inclinées de 56° par rapport a I’équateur terrestre pour assurer la meilleure couverture
possible de la planete (figure(11-22)). La gestion du systéme de navigation et le suivt du
fonctionnement des satellites seront assurés par deux centres de controle Galileo (GCCO)

installés en Europe.
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Figure(II-22) : Constellation du GALILEO

Par ailleurs, la construction et I'exploitation du systéme européen de radionavigation
sont assurées conjointement par les consortiums iNavSat (composé des groupes EADS,
Thales et Inmarsat) et Eurely (qui comprend les groupes Alcatel, Finmeccanica, AENA et
Hispasat).

Les applications de Galileo, complémentaires et redondantes avec celles du GPS
américain, concemeront de multiples secteurs: les transports (circulations routicre,
ferroviaire, maritime, aérienne), le monde financier (synchronisation des transmissions de
données entre banques), I’exploration miniére, les télécommunications, etc. Toutefois,
contrairement & son rival américain, le systéme Galileo restera exclusivement a usage civil.

Le systéme de navigation par satellite Galileo indépendant mais parfaitement compatibie
avec le GPS. Galileo reposera sur les mémes principes technologiques que le GPS et le
GLONASS. Il est mis en place spécifiquement a des fins civiles et commerciales, sur la base
de I'état de I'art de la technique et vise une fiabilité élevée. Eu égard a ces évolutions et au fait
gu'on s'attend qu'un GNSS fournissant des capacités de navigation mondiale solides sera un
composant fondamental du systéme international CNS/ATM.

11-4) Les équipements de bord GNSS :
Les systémes de navigation incluant un récepteur GNSS sont de deux sortes:

- Les systémes GNSS dits autonomes (« stand alone ») sont des systémes qui ¢élaborent et
affichent une information de navigation et/ou de guidage indépendamment des autres
équipements de l'aéronef, uniquement basce sur les données fournies par le récepteur GNSS.

- les systémes multi senseurs ou multi capteurs sont des systemes de navigation utilisant
plusieurs capteurs, dont éventuellement un récepteur GNSS. Les informations fournies par ce
récepteur sont alors utilisées par le systéme, éventuellement combinces a dautres
informations provenant d'autres capteurs (IRS, VOR, DME etc.), pour élaborer et afficher les
informations de navigation etou de guidage. Afin d’opérer les procédures d’approche
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RNAV/GNSS (RNAV : ¢’est la navigation de surface), les aéronefs équipes des systemes
multi senseurs devront étre dotés d’un récepteur GNSS.

I1-5) Les systémes de renforcement :
Le GNSS comprend également trois types de systémes de renforcement :

* systémes de renforcement embarqués (ABAS),
* systemes de renforcement par satellite géostationnaire (SBAS .
e systemes de renforcement par station au sol (GBAS).

OPERATION | En | Terminad | NPA |APY| | APV2 | PA PA PA Airport
route {¢ région CAT{| CATII | CATIii | Surface
{terminale)
Augmentato
ABAS
SBAS S
GBAS

Tableau (I1.2): Utilisation des augmentations GINSS en fonction
des opérations aériennes
Le tableau(Il.2) présent I"utilisation des augmentations GNSS en fonction des opérations
aériennes en phases d'approches.
L’OACI défimit dans I’ Annexe 6 a la convention relative a I'Aviation Civile Internationale
(Partie I) trois classes d’approches :

- NPA (Non Precision Approach) : Les approches de non précision qui ne reposent (ue sur un
guidage latéral,

- APV (Approach with Vertical Guidance) : Les approches avec guidage vertical (type let
type 2) . il s’agit d’approches aux instruments avec guidages latéral et vertical qui ne
remplissent toutefois pas les criteéres des approches de précision,

- PA (Precision Approach) : Les approches de précision (catégorie I, catégorie 11 et 111).

Cette classification des approches a été approuvée par le groupe de travail de I'OACI sur
le franchissement des obstacles, définissant les nouveaux types de procédures aux
instruments.

I1-5-1) Le systéme de renforcement embargué (ABAS) :
Le systeme de renforcement a bord de I’aéronef "ABAS" (Aircraft Based Augmentation
System) est composé des deux techniques de contrdle d’intégrité sutvantes -

+ RAIM (Receiver Autonomous Integrity Monitoring) : Cette fonction de contréle
autonome de lintégrité par le récepteur est mise en ocuvre dans les récepteurs GNSS
autonomes elle est utilisée quand plus de 4 satellites sont visibles et présentent une géométrie
appropriée pour détecter au sein du récepteur une errcur éventuelle sur I"un des signaux requs
. Elle permet de vérifier I'état des signaux requs de la constellation de satellites. La fonction
RAIM émet une alerte indiquant la possibilité¢ d'une erreur de position inacceptable quand clle
détecte une incohérence dans l'ensemble de mesures de distances transmises par les satellites
utilisés. Cette fonction est indisponible lorsque le nombre de satellites regus est insuffisant ou
leur géométrie défavorable. Elle n’utilise pas les mesures d'autres senseurs. Certains systemes
utilisent les données barométriques dans le RAIM en vue de diminuer le nombre de satelbtes
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nécessaires pour assurer le contrdle d’intégrité. Dans certains récepteurs enfin, la fonction
RAIM comporte une fonction d'exclusion des satellites défectueux (FDE).

* AAIM (Airborne Autonomous Integnity Monitoring) : L'algorithme AAIM est mis en
oeuvre dans les systémes multi capteurs. 11 exploite les propriétés complémentaires du GNSS
et d'autres capteurs de navigation (notamment les centrales a inertie, altimétre, ..} pour
combiner leurs mesures et ¢laborer un contrdle d'intégrité plus performant. Cette méthode est
plus complexe a cause de I’hybridation associée, mais dans plus de précision pour le calcul de
la position par rapport 4 la méthode RAIM.

II-5-2) Le systéme de renforcement par satellite (SBAS) :

Le systeme de renforcement par satellite "SBAS" (Satellite Based Augmentation System)
c’est un systéme différenticl étendu pour toutes les phases de vol (jusqu'a APV 2 ( prés de
Catégorie I !)} sur une large zone de service méme utilisé dans les régions océaniques et
désertiques ou il s’avere difficile d’implanter des récepteurs au sol, il utilise un ou plusieurs
satellites géostationnaires pour transmettre aux utilisateurs des signaux des constellations de
base des données complémentaires de trois types :

» données concernant I'intégrité des données issues des constellations de base,

» corrections régionales a appliquer aux données des constellations de base afin d'améliorer
la précision,

* données de distance par rapport au satellite géostationnaire qui est alors vu par le
récepteur comme un satellite GNSS supplémentaire.

Actuellement, il existe dans le monde trois programmes qui se basent sur la technique
SBAS (figure(I1-23)):

* MBSAS ( Multifunctional Transport Satellite Space-Based Augmentation System) pour le
Japon.

* WAAS (Wide Area Augmentation System) pour les Etats-Unis.

* Le systéme européen de renforcement satellitaire EGNOS (European Geostationary
Navigation Overlay System) devrait &tre opérationnel en 2007. Son utilisation permettra fa
mise en oeuvre des procédures d’approche RNAV avec guidage vertical APV. Ce type
d’approche pourra apparaitre sur la méme carte d’approche que I"approche de non précision
RNAV/GNSS avec des minima opérationnels différenciés.

Les récepteurs SBAS permettent d’effectuer des approches de non précision
RNAV/GNSS avec généralement de meilleures performances, en particulier la disponibilité
du contrdle d’intégrité, que les systémes de bord de type ABAS.

4/@ couverture SBAS

Figure(l1-23): Les augmentations différentielles régionales SBAS

11-5-3) Le systéme de renforcement par station au sol (GBAS) :
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Le systéme de renforcement par station au sol "GBAS" (Ground Based Augmentation
System) c’est un systéme différentiel local (figure(II-24)) pour les opérations d’approche de
précision catégorie I avec “potentiel” d’évolution vers catégorie 11 et {11, 1} consiste a utiliser
un récepteur au sol, 4 coté d’un aéroport par exemple. La position de ce récepteur €tant
comme, il peut calculer des corrections différentielles locales qui représentant la majonte des
erreurs dégradent la précision. Ces corrections sont transmises ensuite aux utilisateurs qui
¢voluent prés de cette station (dans 1a moyenne de 100km a 200km autour de la station) afin
de permettre aux usagers de corriger en temps réel leurs positions avec une précision métrique
et méme centimétrique dépendant du type des récepteurs et des méthodes de calcul utilisées,
Cette technique est connue sous le nom de DGPS.

Dans le concept différentiel local ou GBAS (Ground Based Augmentation System) les
corrections sont élaborées et transmises par une station sol. Afin d’atteindre les performances
requises pour les opérations d’approches de précision catégorie I. L infrastructure est limitée
mais la zone de service réduite.

Segment spatial
GPS et/au GLONASS+ GEOs

ey S sl Sepment utilisate ur
{emlom)

;:g-mni sol :
(statlen de réffrence)

Figure(II-24): Aspeocts opérationnels du GBAS

[I-6) Utilisation d’un récepteur GNSS autonome
I1-6-1) Plan de vol :

Les aéronefs qui naviguent avec un récepteur GNSS autonome sont considérés commne des
acronefs équipés RNAV (Area Navigation) et le suffixe d'équipement appropri¢ doit figurer
dans le plan de vol. En cas de panne de l'avionique GNSS, Ie pilote doit immédiatement en
informer I'ATC (Air Traffic Control) et modifier le suffixe d'équipement pour les plans de vol
suivants.

II-6-2) Protection des procédures GNSS :

La protection des procédures GNSS repose sur les hyoothéses suivantes ;
- Toutes les opérations [FR (Instrument Flight Rules) avec GNSS autonome sont conduites
conformément aux consignes d’utilisation. Avant un vol IFR (vol a I'aide des instruments) au
GNSS autonome, Ie pilote s'assure que I'équipement GNSS et l'installation ont été agréés ci
certifiés pour le vol IFR prévu.
- Le pilote suit les procédures spécifiques de mise en -oute et d'autocontrole du récepteur
GNSS qui sont énoncées dans les consignes d’utilisation.

II-6-3) Fonctionnement du récepteur GNSS :
Il est supposé que les équipages de conduite sont complétement familiarisés avec le
fonctionnement de leur récepteur particulier avant de l'utiliser en vol, qu’ils ’exploitent



conformément aux dispositions du manuel d’utilisation de 1’aéronef et qu’ils disposent & bord
de I"aéronef de listes de vérifications appropriées comme référence rapide pour i chargement
séquentie] et utilisation de I"équipement.

* Modes de fonctionnement et limites d’alerte : le récepteur GNSS de base offre trois
modes de fonctionnement : en route, région terminale et approche. Les limites dalerte RAIM
{(en cas d’incertitude de position supérieure 4 la limite d’alerte) sont automatiquement
couplées & ces modes; elles sont de + 2 NM, + 1 NM et + 0,3 NM, respectivement.

*+ Sensibilitt du CDI (Course Deviation Indicator) : la sensibilité du CDI est
automatiquement couplée au mode de fonctionnement du récepteur et est réglde
respectivement & + 5,0, 1,0 ou 0,3 NM pour les modes en route, région terminale et approche.
Le choix est laissé au pilote d’afficher ou non le mode « en route » ou « terminal » et donc de
sélectionner manuellement la sensibilité du CDL, mais la neutralisation d'une sensibilité de
CDI choisie automatiquement pendant une approche annulera le mode d’approche sans que
celui-ci puisse &tre réactivé par la suite, méme manuellement. trouve dans un rayon de 30
NM. Cela ne s'applique pas aux systémes qui arment automatiquement le mode « Région
terminale ». .

* Lorsque le mode « Région terminale » est armé et que l'aéronef est dans un rayon de 30
NM du point de référence d'aérodrome, le récepteur GNSS passe progressivement a la
sensibilité¢ du mode région terminale et au réglage RAIM correspondant sur une distance de |
NM. Le pilote doit s’en assurer. Si le récepteur ne passe pas dans ce mode, le franchissement
des obstacles n’est pas assuré. En effet, les critéres de franchissement des obstacles et les aires
de protection sont basés sur I'hypothése que le récepteur est en mode « Région terminale ».

- A une distance de 2 NM avant le FAF ( Final Approach Fix), et a condition que le mode «
Approche » soit activé, la sensibilité du CDI et le réglage du seuil d’alerte RAIM changent
graduellement pour atteindre les valeurs d'approche (0,3 NM) au FAF. En outre, l'indication «
approche active » apparait.

- Le pilote doit vérifier l'indication « approche active » au passage du FAF, ou avant, et
interrompre {a procédure si elle n'apparait pas ou si elle est annulée par la neutralisation d'une
sensibilité choisie antomatiquement.

- Si le CDI n'est pas centré lorsque sa sensibilité change, I'écart sera amplifi¢ et donnera
I''mpression que I'aéronef s'écarte de la trajectoire nominale méme s} se trouve sur un cap
d'interception acceptable. Pour éviter ce probléme, le pilote doit s'assurer qu’il intercepte la
trajectoire d’approche finale (4 une altitude supéricure ou égale & la demiére contrainte
d'altitude) et se stabilise au moins 2,0 NM avant le FAF (Final Approach Fix).

- Les écrans de visualisation appropriés doivent étre sélectionnés de fagon a ce que les
informations suivantes soient surveillées :

- la position de 1’aéronef,

- le cheminement désiré calculé par le systéme GNSS (DTK : Desired Track),

- la position relative de I"aéronef par rapport a ce cheminement,

- l'indication des performances de navigation 2 moins qu'une fonction d'alerte aptomatique ne
soit disponible,

- I'absence d’alerte RAIM. L

- La progression de "aéronef au cours de Papproche doit étre surveillée a l'aide de la mesuce
de [*écart par rapport a la trajectoire (XTE (Cross Track Error)) ou d'indications fournies par
le CDU (Cockpit Display Unit) ou par les cartes mobiles. a 'aide également des erreurs de
posttion estimées (EPE (Estimated Position Error), EPU (Estimated Position Uncertainty},
ANP (Actual Navigation Performance) selon le cas) qui permettent de déterminer la précision
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de navigation. En cas de doute concernant la précision de navigation, la procédure doit &tre
interrompue.

* L’utilisation par le pilote d’une information d’altitude GNSS (WGS 84 (World Geodetic
System 1984)) durant la phase d’approche est interdite. Le pilote doit respecter les altitudes
minimales pubfiées en recourant a l'altimétre barométrique.

- En cas d’alerte ou d’indisponibilit¢ de la fonction RAIM, la procédure doit étre
interrompue.

I1-7) Conclusion :

La plupart des systémes de navigation sont 4 I'interférence et peuvent étre sévérement et
dangereusement compromis, s'il sont employés dans des situations critiques. Les utilisateurs
devraient se protéger en se familiansant avec des symptdémes d”interférence et en maintenant
le scepticisme humain au sujet de n’importe quel systétme de navigation. Un navigateur
devrait fréquemment se demander :"pourquoi devrais-je croire a cette position ?”. Alors il doit
comparer les positions 4 d’autres systémes autant que possible.

Pour améliore la fiabilit¢ du systéme GPS les chercheurs ont employés la méthode de
renforcement du systéme dans ses différents segments, d’ou on note les systémes de
renforcement a bord de ’avion (AAIM et RAIM), les systémes de renforcement par satehliie
géostationnaire (SBAS), et les systémes de renforcement par station au sol {(GBAS) comme le
GPS différentiel et les pseudolites. Mais a cause des inconvénients du systéme GPS {a
disponibilité de plusieurs constellations indépendantes dans le cadre du systéme GNSS est
une obligation, ces constellations réduisent la dépendance par rapport @ un systéme
quelconque, assure une protection contre certains risques redoutés au niveau institutionnel,
tels que le refus de fournir le service, et le retrait potentiel du soutien financier dun systéme
particulier, et téduit la probabilité qu'une panne importante touche la totalité de
I'infrastructure. L'amivée de nouveaux signaux et systemes de navigation par satellite
renforcera le systéme GNSS sur le plan de Ia technologie, de I'exploitation et des institutions.
La combinaison des signaux provenant de constellations différentes améliorera également
considerablement les capacités en matiére de navigation et la mise en oeuvre des procédures

‘d’approche afin de pouvoir réaliser des approches de non précision RNAV(navigation de

b

surface) basées sur le GNSS.

Les nouveaux systémes GNSS sont moins sensibles aux interférences eues égard a leur
puissance plus élevée, a leur meilleure structure et a leur plus grande bande passante. Ces
signaux seront également situés dans des bandes de fréquence réservées aux services
aéronautiques et de radionavigation, et bénéficieront ainsi de la protection assurée par une
meilleure gestion du spectre. Comme l'a remarqué le groupe GNSS de I'OACI, la
diversification des fréquences constitue également une protection trés efficace contre les
interférences non délibérées.

L'introduction du systéme Galileo apportera aussi de nouvelles garanties pour l'aviation
civile. Il est prévu que Galileo sera exploité par un organisme civil, qui sera responsable de la
qualité des services fournis aux usagers. Cela ouvrira la voie & un systéme de garantic
contractuelle officiel pour les usagers intéressés,






Chapitre 111 : Etude du récepteur ILS & GNSS (Global Landing Unit-920}
mm

Introduction :

Dans ce troisitme chapitre nous allons parler d’une maniére approfondie du
fonctionnement interne du récepteur ILS et GNSS ou bien le GLU-920 (Global Landing Unit-
920) car c’est un élément trés important dans notre projet de fin d’études, qui permettra une
indication permanente et a tout endroit du globe terrestre des paramétres de la navigation
aérienne telle que la position en trois dimensions (altitude, latitude, longitude), le temps et la
vitesse de déplacement et il calcul des données de vol, facilitant ainsi les tiches des pilotes
tout en optimisant les conditions de vol. Le GLU-920 se compose d’un récepteur du systéme
ILS qui est une aide 2 la radionavigation aérienne en approche utilisé¢ pour le guidage de
I"avion en phase d’atterrissage et d°un récepteur du systéme global de navigation par satellite
"GNSS" qui permet de recevoir les données de navigation. On commence notre étude par une
description générale détaillée de 1'équipement GLU-920, ensuite on passe a la description du
fonctionnement interne des différents modules de Péquipement et "étude pratique du GLU-

920, enfin la visualisation sur avion des informations fournies par le GLU-920 et le test et ia
recherche de pannes.

III) Le GLU-920 ;

111-1) Introduction :

Le GLU-XXX est de la famille des MMR (Multi Mode Recei vers) souple et évolutf aux
changements de besoins aéronautiques en matiére d’atterrissage. Cet équipement s adresse
autant a la production gu’aux avions déja en service, On peut le faire évoluer de deux
maniéres, « Soft » en mettant a jour le logiciel opérationnel (retour chez le fournisseur) ou

« Hard » en ajoutant de nouveaux modules afin d’étendre sa capacite {(Module GNSS ou
MLS).

Ona:
e GLU-910 : Equipement de base c’est PILS seulement.
* GLU-920: ILS + Module GNSS.
¢ GLU-930: ILS + Module MLS.
e GLU-940: ILS + Module GNSS et MLS.

Le GLU a été développé pour s’intégrer aux avions équipés de systéme FMS (Flhight
Management System). Cet équipement répond en outre aux exigences de la norme ARINC
755 (Approche de précision MMR) mais regroupe aussi toutes les caracténstiques nécessaires
au future mode de navigation « FANS » (Future Air Navigation System). Le GLU peut
remplacer directement dans leur rack les équipements ‘11.S ARINC 710" comme UILS 700,
720 et 900.

La figure(lll-1) montre un schéma synoptique géndral des laisons entre e GLU-920D of oy
différents systémes d’avion.

- 65 -



Pannean de Panneau de
commands commande
d'appreche T d'appreche
(Approach cenirel dml:n@ {Approarh rontrel
panel) (SYSTEM ganel)
_J_ DISPLAY) l
X &
FMS - g
DEVIATION DEVIATION » | FMS
ILS (), T ILS (5)
AFDS
Awiexne GLU [DEVIATION {(Autematic  |DEVIATION; CLU S
&) 920 | IS5 [FlightDirecwr | ILS (5) | Amtenme
31 System) 920 )
Opération (towies
discretes) +—» Opération (toutes
P M dizereina)
4— CNSS Adreraft GCNSS Systeme 4
maintenance {P¥T) sUser (P¥T) [ b iitin ke
). 5% .—ﬁ
i ¥ x— Z v
. . T—T c
de dennées I ! de donmees
CAPTEURS CAPTEURS
UNUMERIQUES (NUMFRIQUES
SEULEMENT) SEULEMENT)
Figure(IlI-1): Schéma synoptique général des liaisons entre le GLU-920 et les différents
gystémes d'avion

111-2) Description de I'équipement GLU-920 :
Hi-2-1) Description mécanique :

Le GLU-920 a une hauteur de 200millimétres, une largeur de 94,9 militmeétres, une
longueur de 373 8millimétres et un poids maximum de 4.3 1kilogrammes. Le GLU-920 est
constitué avec un format ARINC 600,

Le GLU-920 est refroidi avec un systéme alimenté en bas de I'unité et la ventilation sort
du haut de I"unité.

Le GLU-920 est composé de deux plaques en haut et en bas, d’un panneau avant, de deux
charniers 4 droite et & gauche et d’une connexion arriére qui est protégé par HIRF (Hight
Intensity Radiated Fields). Le haut de la connexion arriére est destiné a I’antenne GNSS et le
milieu pour le transfert des données et le bas pour alimenter "accessoire et les connections
des antennes du Localizer et du Glide Slope. A I'intériear du chassis, se trouve sept castes
¢lectroniques liées entre elle avec des cables ruban, cable icoaxial). Le GLU-920 cst compose
de plusieurs cartes qui sont :

e [a carte d’interconnexion arriére Al,

s La carte du systéme processeur A3,

La carte d’alimentation avant A4,
La carte d’alimentation arriére A5,
La carte du circuit LED A6,

1.a carte du récepteur ILS A7,

La carte du récepteur GNSS AS.

111-2-2) Description électrique :

Le GLU-920 est un assemblage électrique qui a pour fonction la réception et le traitement
des signaux ILS et GNSS. Les signaux ILS sont utilisés pcur déterminer les déviations durant
V"approche. Les signaux GNSS sont utilisés pour déterminer la position en trois dimensions
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(altitude, latitude, longitude), 1a vitesse de déplacement, le temps et i} calcul des donndes de
vol, facilitant ainsi les tiches des pilotes tout en optirusant les conditions de vol.

Le récepteur GNSS regoit les signaux des satellites GPS et utilise au maximum douze
satellites et au minimum six satellites en méme temps pour fournir a la sortie, les données
PVT (la position, la vitesse et le temps), les dormées PVT sortent sous format ARINC 429 les
signaux de marques de temps (Time marks) sont utilisées pour synchroniser les données PVT
avec I'instant dans le temps ot c’est valide.

Le signal du GPS RF (Radio Fréquence) provient de "antenne GNSS 2 travers Pantenne
Jack sur I’interconnexion arriére Al.

Le récepteur ILS regoit les signaux du Localizer et Glide Slope et fournit les déviations
sous format ARINC 429 (Aeronautical Radio Incorporated 429).

Le signal UHF du Glide Slope et le signal VHF du localizer sont Tequs a travers des
antennes seéparées par I’intermédiaire des antennes Jacks sur interconnexion arriére Al

Le GLU-920 utilise une tension alternative 115 VAC ct une tfréquence de 400 tiz
monophasé pour "alimentation des deux cartes d’alimentations de [avant A4 et de arnere
A5, ces dernitres convertissent ta tension d’cntréc en unc tension continue +5 VOO pour qu'i
servent a alimenter d’autres cartes. ‘

Le GLU-920 communique avec d’autres systémes avion en utilisant le ARINC 429, qus
regoit et transmet des donndes a partir du systéme processeur A3,

La figure(III-2) représente le schéma fonctionne! simplifi¢ du GLU-920.
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Figure(ITI-2): Le schéma fonctionnel simplifié du GLU-920

I11-3) Controles et indications du GLU-920 :

Le GLU-920 posséde un bouton-poussoir de test sur la face avant du boitier et trois
diodes électroluminescente "LED" (Light Emitting Diode) d’indications qui s’allument en
couleur verte en cas de bon fonctionnement et de couleur rouge en cas de défaillance. qui
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permettent d’mdiquer le statut du GLU-920 durant le cycle de I'autotest. La figure{1i1-3)
représente une vue de la face avant du boitier du GLU-920.
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Figure(III-3): Vue de la face avant du boitier du GLU-920
I1I-4) Principe de fonctionnement du GLU-920 :

II1-4-1) Le récepteur GNSS :

Il ya deux récepteurs GNSS (La carte A8) qui sont & Iinterieur des deux boitier du Gi.U-
920. Les deux GLU-920 sont installés dans la soute ¢lectronique d'équipement. Le §7 est soy
I'étagére E1-2 et le 2°™ est sur l'étagére E1-4 (figure(111-4)).

L premiexr GILU-920 st

in deuxisme GLU-920 st swr 1'étasére E1-2

Fignee(Tll-4): Empiacement du GLU-920 deos I soute dectronique de I'avion B737-800
Chaque GLU-920 regoit un signal radio fréquence (RF) d'une antenne GNSS ! y a deux

antennes GNSS qui regoivent les signaux émis par les différents satellites, elles sont installés
au dessus du fuselage (figure(TTi-5)).
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Figure(Il1-5): anphcmu des antennes GNSS dans I'avion B737-800 NG

Les deux antennes GNSS recotvent le signal de fréquence de la bande L (L1 157542
megahertz) et envolent aux deux récepteurs GNSS intéyrés dans les deux GLU-920. Au
niveau de chaque antenne il existe un préamplificateur intégré pour augmenter le signal
transmis an GLU-920. Les préamplificateurs d'antennes sont alimenter avec une tension
continue de 12 V qui vient de la carte d'alimentation d'énergic avant (AS) dans le GLU-920
(figure(II1-6)).
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Figure(llI-6): L'anfenne GNSS &'avion B737-800, (a) vue supéricure, (b) vue inférienre

I11-4-1-1) Description générale du récepteur GNSS :

Il v a deux récepteurs et deux antennes GNSS dans les avions B737-800 et A330-200.
L'antenne 1 regort les signaux des satellites et les envoient au récepteur GNSS intégré dans le
GLU-920 numéro |. L'antenne 2 est relie au récepteur GNSS intégré dans le GLU-920
numéro 2. Les deux récepteurs GNSS calculent la position de PPavion et le temps précis. Ces
données vont au systéme informatique de gestion de vol "FMOCS" (Flight Management
Computer System) et a 'unit¢ principale de I'IRS. Le FMOCS utilise la posttion fourmie par k¢
GLU-920 ou la position fournie par le systéme de radionavigation GNSS avec des donndes de
I'IRS (Inertial Reference System) pour calculer la position de I'avion.

L'ADIRU (Air Data Inertial Reference Unit) envoie des données de position au deux
GLU-920. L'unité principale de I'IRS obtient des données GNSS des deux GLU-920. Elle
provogue l'allumage de la lumiére de défaillance du signal GNSS sur Funité choisie de mode
de I'IRS quand les deux unités ont une panne ou si une umité est défaillante et declanche
I’alarme de défaillance. L'ordinateur d'averhissement au proximité du sol "GPWC" (Ground
Proximity Wamning Computer) obtient la position du récepteur GNSS et les données de
vitesse fournies par le GLU-920. L'horloge obtient Yheure et la date du GNSS du GLU-920
(figure(111-7)).
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H1-4-1-2) Mesure de Iz distance séparant le récepteur GNSS du satellite :

Les satellites GPS ont des horloges extrémement précises pour fournir fe temps de
référence qui est utilisé dans le calcul du temps ‘du signal parcouru. La vitesse du signal
parcouru ¢'est la vitesse de la lumicre avee elle lo récepteur GNSS peut caleuler Ja distancye
parcoutue par le signal basé sur le temps d'arrivé du signal av récepieur,

E11-4-1-3) L.e signal GPS :

Chacun des sateilites ra(nodjﬁuq un si ;mi constitu¢ de deux codes pseudo-aiéatmres 3
savoir le code C/A (code d'approche), el le code P jcode précis), ainsi que un
d’informations. Ce demier contiert tous les renseignements concernant 1etat des sateliites
{position, santé, paramétres horloges, erc...) utiles aux calculs de posiionnement Ler codes
pseudo-aléatoires, quant 3 eux, ncrme’ttcnt de calculer instantanément la dt:siancc separani iz
satellite du récepteur GNSS. Le réeepteur GLU-920 s¢ trouve donc & ] 3
différentes spheres ayant pour centre chacun des satellites “en vue” ¢t pour ravon
calcuiées.

(43

i
les distances

i =

Chaque satellites transmet la position, e temps exact de transmission et fe code, CA
(Coarse/Acquisition). Ces informations sont utilisées par le réceptenr pour déterminer fa
distance enfre le satellite et le récepieur.

Le code C/A est de 1023 bus qui se répetent unc fois toutes les miliisccondes | ke
récepteur GNSS peut recevorr df‘ﬁ: gromaux satellitaires gui proviennent de nhimportc guc
sateliite visibie. Le récepteur GNSS est capablie de recevorr Uemisston de six (o) satctives an
minimary ©F o deousg 017 sptelliten v seesiomm,. Raly posr diloomines b poniliug &
'avion, il a besoin de recevoir I"émission de quatre satellites GPS uniguement.

Le récepteur GNSS utiise fa portde pour mesurer 'a distance le séparant du sateliite
visible et pour déterminer la distance, il a besoin de mesurer ¢ temps nECessalrne pour i
parcours du signal PRN du satellite vers le récepteur.

Le code pseudo aléatoire "PRN" (Psendo Random Noise), o’est un signal satehiitaire qui
cuotporte le code C/A ulihise par les civils {transims sur fa fréguence porfease L1=137542

=
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w

H1-4-1-4-2) Format ARINC 429 :

Chaque mot ARINC 429 se compose de 32 bits, la figure(I11-9) définit 1a fonction de
chaque bit.

|n|11[oulnonnoulnool10010]01[11101010]
3231302928272625242322212019 18171615 14131211 1098 T6 54321

[P] s | DATA Ispi] LABEL

P : Parity {ODI)

Sh : Status Maitrix {(Data Conditonality)
S5DI : Source/ Destination Identifier
LABFL : Word- Type Identifiex

Figure(III-9): Format de I'ARINC 429.

I11-4-1-4-2-1) Champ étiquette (label) :

Il s’étend sur 8 bits (du 1" au 8°™). Chaque mot ARINC 429 est repéré par une ¢tiquette
définissant sa nature & travers laquelle nous pouvons affirmer quil s agit d un taux d altitude.
d’une distance, d’une vitesse. ...

Par exemple le label d’identification de la fréquence ADF (Automatic Direction Finder) est
de 032 ; fréquence ILS =033 ; fréquence VOR =034
Le champ étiquette est constitué de trois intervalles :

- Le premier contenant 2 bits et représentant le MSC (Most Signifiant Character) de
I’étiquette,

- Le seconde composé de 3 bits,

- Le troisiéme contenant 3 bits et représentant le LSC (Least Signifiant Character) de
I’étiquette.

IT1-4-1-4-2-2) Champ SDI (Source Destination ldentification) :

Le champ d’identification de la source de destination occupe le 99 et 10™™ bits du mot
ARINC 425. 11 est utilis¢ pour désigner la destination de la transmission. Sclon le contenu du
champ SDI, I'information sera envoyée a ['un ou a tous les récepteurs voir le tableau(I11 1)

vine

Destinatior —am® D1 Le bit 10 Le hit 9
Tous les récepteurs 0 0
Récep teur 1 0 1
Récep teur 2 1 0
Récep teur 3 1 1

Tableau(II1.1) : Désignation de la destination de la transmission

11}-4-1-4-2-3) Le champ d’information (Data Field) :
L information a transmettre est contenue dans les bits allant du |
code utilisé elle est :
- Du 11°™ au 28%™ bit si la donnée est binaire complémentée & 2,
- Du 11°™ au 29°™ bit dans le cas d’utilisation du BCD (Binaire Code Decimal).
-~ Du 9™ au 29°™ bit dans le cas d’information alpha numérique.

5™ au 29 selon le

[.”ARINC 429 considére 4 types de données transmissibles :
- Données numériques (exemple les données décimal),
- Données discretes (exemple la fonction escalier),
- Données de maintenance : données aléatoires utilisées pour le test du bon
fonctionnement,
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- Données alphanumériques (exemple les données hexadécimal).

L’utilisation d’une cinquieéme donnée fait actuellement ["objet détudes mendes par les
firmes aériennes par exemple la donnée graphique.

111-4-1-4-2-4) Le champ SSM (Sign Status Matrix) :

Les bits 30 et 31 déterminent 1’état de la donnée SSM, ces deux bits sonl représentés soit
en binaire (BNR), soit en décimal (BCD). Le champ SSM comprend deux éléments le signe
(sign) et états (status) :

* Signe :

Il identifie les caracteres du mot ARINC 429 a transmettre telfes que la direction (Nord,
Sud, au dessus, au dessous), le signe (moins, plus) et valeur. Si la donnée est un nombre
négatif, elle est obligatoire codée en binaire complémenté a deux et le signe négatit (-) est
stockeé dans le SSM.

+» Etat :

Il est reconnait du hardware de I’émetteur tel que données invalides {pas de données ou
panne de I’émetteur) ou test de fonctionnement.

» Données invalides :

- Pas de calcul des données (NCD : No Computed Data) ¢’est le cas de la source incapable
de traiter une donnée fiable pour des raisons autres qu’un défaut du systeme.

- Panne de I’émetteur (Failure Warning) en cas de panne de la source © celle-or s ardie
d’envoyer des données sur le bus. Une source auxiliarre prevue a cet effet, prend Ju releve

* Test de fonctionnement :
Ce test codé dans le SSM informe que la donnée dans le mot transmus est soit une
exécution d’un test soit une commande de ’exécution d’un test voir fe tableau(l11.2).

BCD {en deciznal 3| BNIE { en bhinaire)
CODE SShWIT
Bit 31 RBit 30 Birt 31 Eit 30
COpérntion normmale
(¢ NMIL) o o 1 1
Pas de calcul des :
donnéeas (MNCIF) = s o 4
Test de
fonctionnement 1 [ 1 'S
Avertlssement R
I I | [ 4] 0
de defaillance

Tableau(IIL.2) : Test de fonctionnement du champ SSM.

111-4-1-4-2-5) Le bit de parité :

Le dernier bit (Ie 32°™ bit) est le bit de parité du mot ARINC 429. Afin d’éviter tout erreur
dans une transmission en informatique, on ajoute des bits de vérification aux donnces a
transférer, la technique la plus simple consiste & ajouter un bit de parité a chaque données, bit
qui permet d’indiquer si la somme des bits du paquet est un nombre paire ou impaire par
exemple, on peut décider que ce bit de parité sera égal a | s1 la somme des bits egale a | d'un
paquet est impaire, et & 0 dans le cas contraire on parle alors de parité paire, car en comptant
tous les bits d’un paquet plus le bit de parité, on obtient toujours un nombre paire. L autre
convention possible, proposant un bit de parité a 1 si la somme des bits d’un paquet est paire,
et 4 0 dans le cas inverse, est appelée parité impaire, car la somme des bits d’un paquet et du
bit de parité est dans ce cas toujours impaire.
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II1-4-1-4-3) Le signal électrique de PARINC 429 :

Electriquement, le binaire est un signal continu avant deux niveaux de tension 0 V pour 0
logique et +5 V pour 1 logique. Par contre I"ARINC 429, qui est un signal électrique bipolaire
a zéro, attribue +10 V avec un retour & zéro pour representer un 1 fogique et -10 V avee un
retour a zéro pour un 0 logique (figure(1l1-10)).
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Figure(II-10): Chronogramme de 'ARINC 429

Le bus ARINC 429 posseéde deux vitesses, la vitesse maximale au rvthme de 100 k biis s ot
la vitesse minimale au rythme de 12 & 14,5 k bits/s Ces deux vitesses ne peuvent pas
naturellement étre utilisées sur le méme bus.

1 LU

111-4-1-5) Principe de fonctionnement du récepteur GNSS :

Il y a deux récepteurs GNSS identiques dans les deux avions B737-800 et A330-200. Le
récepteur GNSS suit simultanément plusieurs satellites (jusqu'a 12), le récepteur GNSS 4
partir du temps précise de réception des signaux satellites il détermine sa position
tridimensionnelle (latitude, longitude, 1'altitude) puis les signaux sont envoyés au FMC du
FMS ainsi que ’heure. Grice a ’augmentation de bord d’avion RAIM (Receiver Autonomous
Integrity Monitoring), e récepteur GNSS surveille 'intégrité du systéme GPS pour cela il
faut recevoir le signal GPS de au moins 5 ou 6 satellites pour déterminer un satellite
défectueux. Le récepteur GNSS a pour réle aussi

- Déterminer la validité des signaux,

- Eliminer les satellites défectucux,

- Estimer si la couverture restera suffisante pour la poursuite de la navigation,
détermination du PRAIM (Predictive Receiver Autonomous Integrity Monitoring),
avertir I’équipage des anomalies.

Le récepteur GNSS (La carte du récepteur GNSS A8) recoit les signaux transmis par les
satellites GPS est fournit 4 la sortie les données PVT (la position, la vitesse, le temps) qui sont
utilisées par d’autres systémes avion. Le récepteur GNSS se compose d’une partie qut traite le
signal RF et de la partie numérique CAGE (Commercial Avionics GPS Engine), le processeur
du signal numérique (DSP), ainsi que le microprocesseur GPS. le circuit de Ta communication
d’entrée/sortie et le circuit mémoire.

La figure(IiI-11) montre le schéma fonctionnel du récepteur GNSS.

=74 -
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111-4-1-5-1) Le signal du satellite GPS :

Le signal regu du satellite par le GLU-920, ¢’est un signal qui comporte te code C/A utihisé
par les civils (transmis sur la fréquence porteuse L1=157542 MHz) et le message de
navigation. Le code C/A est unique pour chacun des 24 satellites GPS, le message de
navigation est superposé au code C/A.

III-4-1-5-2) Le signal RF :
Le récepteur convertie le signal RF en un signal Fl en utilisant un convertisseur (Viper
ASIC U44), ce signal analogique et digitalisé en utilisant un circuit (COBRA ASIC U36).

111-4-1-5-3) Le processeur du signal numérique Raven :

Les processeurs du signal numérique Raven ASPCT (U255 U260 U275 reconvent lu
fréquence intermédiaire du COBRA U36 ¢t code C/AL ensuite démodule ics donnees GPS
(message de navigation) qui vont étre stockés dans la RAM interne des RAVIEINs, le
processeur du signal numérique Raven U235 génere le signal qui porte |'information de temps
(time mark) une fois chaque seconde qui est utilisé par d autres systémes avion.

Les systemes avion utilisent le signal time mark periodiquement pour synchroniser les
données GPS avec I’instant dans le temps ou ¢’est valide.

I11-4-1-5-4) Le processeur du signal numérique CAGT :

La CAGE DSP U5 (Commercial Avionics GPS Engine) lit les donnees GPS qui sont
stockées dans la RAM interne Ravens et procede a faire les fonctions de navigation
suivantes :

- Détermine le satellite visibie et poursuive les 12 satelhites en utilisant le code C/A (transmis
sur la fréquence porteuse L.1=1575,42 MHz).

- Interpréte les données transmis par les satellites et utilise ces données pour calculer la
position en trois dimensions, la vitesse et e temps (PVT).

- Accepte Uinitialisation et les données de 'aide a la navigation (IRS) pour calculer fa
position en trois dimensions, la vitesse et le temps (PVT).

- Procéde a la surveillance et au controle autonome de l'intégrité du récepteur pour ia
détection d’erreur du satellite (RAIM).

- Procéde 4 la surveillance et au controle autonome de l'intégrité prédictive du récepteur pour
la détection d’erreur du satellite (PRAIM).

La CAGE DSP US écrit les données de navigation dans les RAM (U6, U7), se sont des
RAM qui sont partagées avec le processeur du signal GPS U4, les RAM (U6, U7). ¢ est des
liaisons pour passer les messages des données entre f¢ processcur du signal GPS Ud ¢t la
CAGE DSP US, c'est-a-dire les RAM sont des memoires communes entre les deux
MICTOProcesseurs.

111-4-1-5-5) Le microprocesseur GPS:
Le microprocesseur du signal GPS U4 lit les donnges de navigation des RAM (U6, U7) ¢t

leur donne un format afin de les transmettre vers les autres svstemes avions a travers fe UART
U39. Le processeur U4 posséde d’autres fonctions qui sont

P -
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- Communique avec le systeéme processeur A3 en utilisant le bus ARINC 429 - LIKE (bus
interne (local) du GLU-920).

U39 (ARINC-LIKE) A3 ARINC 429

- Exécute les procédures d’autotest et communique le rapport de faute au systéme processeur
A3,

+ Communique les données de I'aide & Ia navigation (iRS) au CAGE DSP U5 a travers |a
RAM comme (U6, U7).

I11-4-1-5-6) Communications d’entrée/sortie :

Le chargeur de I’émetteur/ récepteur universel asynchrone UART(Universal Asvnchronous
Receiver Transmitter) U39 assure la communication entre le processeur du signal GPS U4 ¢t

le systéme processeur A3, le chargeur U39 recoit et transmet les données sous forme ARINC
429-LIKE.

111-4-1-5-7) La mémoire :

Le programme d’application est stocké dans la mémoire instantanée (flash memory), pour
la CAGE DSP U5, le programme d’application est enregistrée dans le circuit U3 et pour le
processeur du signal GPS U4, le programme est enregistrée dans Ul1. Le processeur U4 peut
acceder a la lecture/écriture de la mémoire instantanée (flash memorv) de U5 pour un
chargement d’un nouveau programme a ’aide du chargeur de données (DATA LOADER) qui
utilise le format ARINC 616.

Chaque processeur peut accéder a la lecture/éeriture de la mémoire non volatile (NVM),
laquelle garde les données durant une coupure de I'alimentation- EEPROM U9. Clest la
mémoire non volatile pour la CAGE DSP U6 qui stocke les données du satellite de
I"almanach (almanach data satellite) 4 I’exception des données de dépannage et les données
utilisées pour le démarrage chaud. Les EEPROMs (Electrically Erasable Programmable Read
Only Memory) (U16, U17) sont des mémoires non volatile pour le processeur du signal GPS
U4 qui stockent les données de dépannage et de maintenance.

A) Traitement des signaux RF :

L’antenne de regoit le signal RF de GPS, il le convertis en Fl, et processus les données
résultantes. Le signal RF comprend principalement de ASIC et les composants associds. Le
VIPER ASIC (U44) est un transformateur du signal RF a un signal de fréquence intermédiaire
FI. Le cobra ASIC (U36) est un quantificateur de fréquence intermédiaire FI. Les RAVEN
ASIC (U25, U26, et U27) sont des processeurs du signal de canal 5.

B) La CAGE DSP :

La CAGE DSP Us lit des données de GPS des endroits de RAM sur les RAVEN ASIC.
processus, et €crit une solution de navigation a la RAM U6 ¢t 1J7) qui est partagée avec le

processeur U4 de GPS.

C) Processeur GPS :

_78 -
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Le processeur GPS (U4) lit des données de navigation des endroits de RAM sur l'autobus
local de CAGE. Tl restructure les données de format paralléle au format série (périodique),
transmet ainsi les données au systéme processeur A3. L'autre {onction du processeur Ud de
GPS incluent des communications avec la CAGE DSP U5 et le systéme processeur A3,
compte morte la solution de navigation si nécessaire, calibrage d'altitude externe. ¢t autotest

I11-4-1-5-8) Le message de navigation :

Le message total de navigation du satellitc est ¢nvoyé au rvthme de 50 bits seconde ot
contient les données suivantes

¢ Le temps de transmission du satellite et les corrections d’horloge du satellite, qui
permettent de convertir le temps satellite dans 1" échelle de temps GPS a I'aide d'un
polynéme d’ordre 2,

¢ Information orbitale du satellite (les éphémérides du satellite),

e Une indication de temps, la semaine GPS et la date de synchronisation de I’horloge
interne du satellite qui provient du systéme GPS,

¢ Le statut du satellite (état de santé du satellite),

e Les données d'Almanach de I'ensemble des satellites GPS opérationnels,

La figure(I1I-12 ) représente la durée du message total de navigation.

u l 2 3 25 stictures

{ | R AL S S S :

— 30 | 30 J Tempe

30 secopde 30 reconde (s)
1500 hits 1580 bits

1280 bits = structure
Message tota] de navigation = 11,5 minutes (période)

Figure(IIi-12): La durée du message total de navigation
I11-4-2) Le systéme processeur :

La carte processeur A3 est un systéme qui gére tous les signaux du GLU-920, Ta figure(111-
13) montre le schéma fonctionne! du systéme processeur A3.

I11-4-2-1) Systéme processeur :

L unité centrale de traitement CPU (Central Processing Unit) U69 it et éerit vers les
circuits connectés a travers le bus de donnée.

111-4-2-2) Bus d’adresse et de donnée :
les mémoires, circuits de controle et ARINC 429.
111-4-2-3) Les m¢moires :

[.a mémoire aléatoire statique SRAM { Static Random Memory), la memotre instantance
(flash memory) et "EEPROM (Electrically Erasable Programmable Read Oniv Memory)

111-4-2-4) Les circuits de contrdle :
La FPGA (Field Programmable Gate Array) et le dispositif logique programme  "PLID"
(Programmed Logic Device) assurent la fonction de contréle du microprocesseur U69. Ces
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fonctions de contréle comportent Chip Select, autorisations d'acees d'autobus {(Bus Access
Grants), muitiplexage des entrées discrétes (Multiplexing of discret inputs), la sélection du

mode de la relance du systéme (System Restart Mode Selection) et la misc hors tension
(power down).

I1-4-2-5) Communication :

Le déchargeur de 1’émetteur/ récepteur Universel Asynchrone "UART"™ { Universal
Asynchronous Receiver Transmitter ) et le circuit intégre spécitique d'application "ASIC"
(Application Specific Integrated Circuit) assurent 1'intercommunication entre le svstéme
processeur A3, et le récepteur ILS A7 et le récepteur GNSS A8.

I11-4-2-6) Déviation ILS :
Les déviations ILS sont regues du récepteur ILS A7 et traversent la carte A3 et sortent sous
format ARINC 429 pour aller vers d’autres systemes avion.

111-4-2-7) Les données GNSS et le tem ps(Time Marlk) : _

Les données GNSS et le temps (time mark) sont regues du récepteur GNSS A et
traversent la carte A3 sous format ARINC 429 pour aller vers diutres systemes avion.
I11-4-2-8) L’alimentation :

L’alimentation d’entrée du systéme processeur A3 provient de la carte d’alimentation

arriere AS et elle est régulée par le systéme processeur avant d’étre utilisée. Le systéme
processeur A3 fournit aussi I’alimentation non régulée vers les autres sous ensembles.
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I11-4-3) Le récepteur ILS :

II1-4-3-1) Introduction : Le systéme d'atterrissage aux instruments (ILS) a deux recepteurs
sur les deux avions A330-200 et B737-800 qui sont intégrés dans les deux GLU-920. Le
récepteur JLS regoit des signaux de ces antennes
- antenne de VOR/LOC,

- antenne de Localizer,

- antenne de Glide Slope.

L'antenne de Localizer a deux éléments.Un élément qui fournit des entrées de signal RF au,
récepteur 1 de I’ILS et un autre élément qui fournit des cntrées de signal RF au récepteur 2 d-°
I'ILS. L'antenne de Localizer regoit des fréquences de 108,1 mégahertz a 111,95 mégahertz
aux dixiémes intervalles impairs.

L'antenne de Glide Slope a également deux éléments. Un élément qui fournit des entrées
de signal RF au GLU-920 numéro 1 et un élément qui fournit des entrées de signal RF au
GLU-920 numéro 2. L'antenne Glide Slope recoit des fréquences de 328.6 méuahertr a
335,4 mégahertz.

L'antenne de VOR/LOC ct l'antenne de Localizer envoient des signaux de Localizer par ies
commutateurs d'antennes de Localizer aux deux GLU-920. Les commutateurs d'antennes
Localizer choisissent I'antenne de VOR/LOC ou l'antenne de Localizer comme source de
signal RF a entré dans le GLU-920. L'antenne de Glide Slope envoie des signaux de Glide
Slope aux deux récepteurs ILS intégrés dans les deux GLU-920 voir la figure(Ill-14). Les
deux récepteurs GLU-920 envoient des données de déviation de I'ILS a ces LRUs:

- DEUs (Display Electronics Unit)

- REU (Remote Electronics Unit)

- GPWC (Ground Proximity Warning Computer)
- FCC (Flight Control Computer)

- FDAU (Flight Data Acquisition Unit)

- FMC (Flight Management Computer)

- Indicateur d'assiette de secours.
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Figure(Ill-14): (a) Emplacement des deux antennes de Localizer et Glide Slope dans l'avion
BT737NG, (b) Description générale du fonctiormement du récepteur ILS intégré dans le GLU-920.
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Le récepteur ILS regoit le signal radiofréquence (RF) VHI et UHE qui provient de
I"antenne Jacks sur la connexion arriére 4 la sortie du récepteur en aura les déviations
Localizer et Glide Slope voir le schéma fonctionnel simplifi¢ du récepteur 115 (la carte AT)
de 1a figure(JTI-15).

Le récepteur ILS se compose de quatre parties qui sont

e Lerécepteur VHF,
s Le récepteur UHF,
e Le circuit du processeur primaire dinstrumentation ( Primary [nstrumentation

Processor Circuit),
e Le circuit du processeur surveillent dinstrumentation ( Monitor Instrumentation

Processor Circuit).

Le récepteur VHF recoit le signal RF et il va étre converti en fréquence intermeédiaire. Le
récepteur UHF regoit le signal RF et il le trait pour donner le signal de détection UHE. Le
processeur d'instrumentation converti la fréquence intermédiaire VHE et le signal de détection
UHF en données numériques, ces données numeériques sont utilisé pour le calcul des
déviations. Les données de sortie du récepteur ILS (la carte A7) vont s¢ dirigé vers le systeme
processeur A3 qui va les rendes sous format ARINC 429 afin d”étre exploité par le systeme de
commande de vo! automatique "AFCS" (Automatique Flight Control System} et le systeme de

visualisation d'avion "ADS" (Aircraft Display System).

Le signal (série) de la sortie du DSP U2 est converti a un signal analogique par le
convertisseur Numérique/Analogique (D/A) Ul4, ces données sont utilisées par le controle
automatique du gain "AGC" (Automatic Gain Control) et le contréle  automatique de
fréquence "AFC" (Automatic Frequency Control) pour le récepteur VHE et audio vers le
systéme de distribution audio sur I’avion.

Le circuit du processeur primaire dinstrumentatior fournit la modulation au modulateur
pour le circuit d’autotest, le modulateur utilise la modulation pour généré le signal RF
d’entrée qui est utilisé a D'entrée du récepteur, cetle modulation est sous forme série
numérique qui provient du port de sortic du DSP U2 et se dirige vers le dispositit logique
programmé "PLD" (Programmed Logic Device) PLD U8 avant d’étre converti en signal
analogique par le convertisseur Numérique/Analogique U12, la sortie du convertisseur
Numérique/Analogique U12 se divise en deux parties : le modulateur VHF et fe modulateur
UHF.
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Le DSP U2 compare et calcul les déviations du Localizer et du Glide Slope avec ceux
détermines par le circuit du processeur surveillent d'instrumentation. Les sorties de déviations

sont mises a pas de donnée calculée "NCD" (No Computed Data) si les déviations excedent
les limites prédéfinies. ‘

IT1-4-3-2) Le processeur d’instrumentation :
Le récepteur ILS A7 se compose de deux processeurs d'instrumentation le primaire et le

surveillent, le processeur primaire d'instrumentation fourni Pinstrumentation 1L.S. la sortie
audio, la surveillance de I’alimentation local

Le processeur surveillent d'instrumentation fournit e caleul des déviations qui sont
compares avec les déviations calculées par le processeur primaire d'instrumentation. le
processeur surveillent d'instrumentation désactivera les déviations de sortie du processeur
primaire d'instrumentation si les déviations calculés ne sont pas les mémes avec celle du
processeur primaire d'instrumentation.

I1I-4-3-2-1) Le processeur primaire d’instrumentation -

Le microprocesseur dans le circuit du processeur primaire d'instrumentation est le
processeur du signal numérique "DSP" U2, Le DSP exécute le programme software de 1']LLS
qui est chargé dans la mémoire instantanée (Flash Memory) U3. ARINC 429 UART Ul

assure la communication entre le processeur primaire d'instrumentation et le systome
processeur A3.

Le signal FI (Fréquence Intermédiaire) qui provient du récepteur VHIE cst échantillonne o
maintenu par U10, U10 est contrdlé par le dispositif logique programme PLD U8, ensuite jo
signal sera converti du signal analogique au signal numérique par U1, la sortie de U1l se
dirige vers le DSP U2.

Le signal UHF détecté qui provient du récepteur UHF est converti du signal analogique au
signal numérique par Ul3 qui se dirige vers le DSP U2, le convertisseur
Analogique/Numérique U3 converti aussi la tension de référence du DSP en données
numeriques utilisé par I’autotest.

Les signaux de déviation sont généré par le processeur du signal numeérique DSP U2
ensuite ils sont transmis par I’ARINC 429 UART U1, avant de quitter le récepteur ILS A7 fcs
signaux de déviation sont dirigé vers les portes logique  des deux commutateurs (switches)
U17, U23, Pactivation ou désactivation des commutateurs logique des sorties de déviation
sont contrlé par le dispositif logique programmé PLD U8 et le cireunt du processeur
surveillent d'instrumentation.

La figure(Il1-16) montre le schéma fonctionnel simplifi¢ du cireuif du processeur primaire
d'instrumentation.
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I11-4-3-2-2) Le processeur surveillent d’instrumentation :
Le microprocesseur DSP U101 exécute le programme software de 1'1LS qui est stocké
dans la mémoire instantanée (Flash Memory) U102.

ARINC 429 UART U100 assure la communication entre le processeur survetllent
d’instrumentation et les autres ensembles dans le récepteur.

La fréquence intermédiaire VHF du récepteur VHF est échantillonné et gardeé par U113 au
rythme du contrdleur PLD U110, puis converti du signal analogique a un signal numerique
par U107, la sortie du U107 se dirige vers "entrée du DSP U101,

Le signal UHF détecté et recu par le circuit du processeur survettlent d imstrumentation est
converti du signal analogique a un signal numérique par U109, puis dirgé vers 'entrée du
DSP U101. Le convertisseur A/N (Analogique/Numérique) U109 converti aussi les tensions
de référence (en provenance des régulateurs de circuits des récepteurs VHF et UHF) en

données numériques utilisés pour Iautotest, la sélection des entrées de U109 sont contrdler
par le DSP U101,

Les signaux des déviations sont générés par le DSP U101, ensuite transmis par ARINC
429 UART UI00, les déviations sont regues par le circuit du processeur primaire
d'instrumentation pour la comparaison.

Le circuit du processeur surveillent d’instrumentation fournit deux signaux de contréle qut
sont utilisés pour activé ol désactivé les sorties de déviation du circuit du processeur primaire
d'instrumentation.

La figure(II1-17) montre le schéma fonctionnel simplifié du circuit du processeur surveillent
d'instrumentation.
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I11-4-3-3) Interface du bus de données ARINC 429 :

Le récepteur ILS A7 utilise le bus ARINC 429 pcur communiquer avec le systeme
processeur A3, et pour faire sortie les données de déviation ainsi que le transfert
d’information entre les circuits du processeur primaire et surveillent d'instrumentation.

Les circuits du processeur primaire et surveillent d'instrumentation tous les deux ont un
récepteur ARINC 429 indépendant pour recevoir les données en provenance du svsteme
processeur A3 sur un bus ARINC 429 de grande vitesse.

Le multiplexeur Ul et UART pour le circuil du processeur primaire dinstrumentation «t
U100 pour le circuit du processeur surveillent d'instrumentation.

Les circuits du processeur primaire et surveillent d'instrumentation tous les deux transmis
les données vers le systéme processeur A3 sur un bus ARINC 429 de grande vitesse
indépendant utilisant Ul et U100.

I11-4-3-4) Le récepteur VHF :

Le récepteur VHF regoit le signal RF dans la gamme de fréquence VHF {108 MHz -118
MHz] ensuite il fait la conversion de ce signal en fréquence intermeédiaire (FI). Le réeepleur a
la possibilité de recevoir le signal du Localizer, et le signal du VOR, le signal du Localizer cst
la seule fonction utilisée dans le GLU-920, la gamme de fréquence du Localizer est de 108.1 a
111,95 MHz, le Localizer utilise les dizaines impaires espace de 50kHz de 108.1 a 11 1.G5

MHz.
La figure(I1I-18) montre le schéma fonctionnel simplifie du récepteur VHF.
I11-4-3-4-1) La section RF du récepteur VHF :

La section RF du récepteur VHF regoit le signal RF provenant de P'antenne ainst que le
signal du test fonctionnel. La section RF se compose des filtre RF, des circults
d’amplifications et des commutateurs.

Le signal d’entrée en provenance de I’antenne VHF d’approche (APPR VHF ANT2) est
filtré par C214, C215, C246 et L206.

Le tube Néon E201 avec 90 V de tension d’allumage protége le récepteur contre fa foudre,
le filtre suivant est un filtre présélecteur FL.203 qui fait passe les frequences de JUS. 1 a | 13

MHz.
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Le commutateur U202 est un commutateur RF qui permet la sélection soit le signal RI en
provenance de I"antenne ou le test fonctionnel du signal RF "VFTRE" (VHF Functional Test
Radio Frequency) . La sélection est contrdlé par le "VFTE" (VHE Functional Test Enabley en
provenance du circuit du processeur surveillent d'instrumentation, quand le "VIFTE" ¢st @ un
niveau bas le signal RF qui vient de I’antenne qui passe a travers le commutateur guand le
VFTE est a un niveau haut (activé) le signal RF du moduiateur du signal VHF U702 passe a
travers le commutateur.

La sortie du commutateur du test fonctionnel est transmit au commutateur de ’antenne RE.
Le commutateur de "antenne U200 est connecté vers deux sorties une en provenance de
I'antenne VHF(1) et l'autre en provenance du commutateur du test fonctionnel U202
L’antenne VHF (1) est utilisé pour la réception du signal VOR, cette fonction n’est pas utihse
dans le GLU-920, la sélection du commutateur de I’antenne est contrélée par le signal de
sélection de I'antenne (ANT SEL) en provenance du circuit du processeur primaire
d'instrumentation, quand "ANT SEL" est a un niveau haut le signal RF en provenance du
commutateur de test fonctionnel passe a travers le commutateur de ’antenne et lorsque "ANT
SEL" est a un niveau bas le signal RF en provenance de I'antenne VHF (1) passe a travers fe
commutateur de ["antenne.

Le signal RF sortant du commutateur de I’antenne va &tre amplifié par Q200 avec un gam
de 8,3 dB en association avec le transformateur T200, le transistor Q201 fournit la contre
réaction pour €liminer le bruit, le signal amplifié puis passe a travers le filtre (C236. 1209,
C237), la sortie du filtre se dirige vers le commutateur U205, ¢’est un filtre de sélection il fait
pass¢ deux signaux RF soit FL202 ou FL205.

Le circuit du processeur primaire d'instrumentation sélecte le filtre avec le signal de la
bande choisie (Band Select).
- Quand la bande choisie (Band Select) est a un niveau bas le filtre FL205 est sélecté pour la
gamme de fréquence 1084 112 MHz.
- Quand la bande choisie (Band Select) est a un niveau haut le filtre FL202 est s¢lecté pour
la gamme de fréquence 112 4 118 MHz

La sortie des deux filtres se dirige vers U206, U206 ¢’est un commutateur qui fait passé les
signaux des filtres FL202 ou FL205 vers le premier melangeur U210, la sortie est controlée
par la bande choisie {Band Sclect) en provenance du circuit du processeur primaire
d'instrumentation.

I11-4-3-4-2) La sélection de la fréquence intermédiaire du récepteur VHF :

Le signal RF en provenance de la section RF est mélangé avec le premier oscillateur local
(First Local Oscillator) par le premier mélangeur U210, la fréquence de I"oscillateur local est
variable dans une gamme de fréquence de 87,95 a 97,95 MHz, qui dépend du canal sélecté.
La sortie du premier mélangeur U210 est une fréquence intermédiaire de 20,05 Ml (2. la sortic
ce dirige vers le filtre cristal FL300 qui va rejeté toutes les {Téquences et les harmoniques saut’
la fréquence intermédiaire 20,05 MHz ensuite cette FI va étre amplifier par U300 ¢t U301, I
signal du premier amplificateur FI est variable entre -10 4 30 dB en dépend de i"¢tat du signad
d’entrée. Le contréle du gain se fait automatiquement par le (VHF Automatic Gain Control)
signal en provenance du circuit du processeur primaire d'instrumentation. le signal de
fréquence intermédiaire "FI" amplifier pwis passe a travers le fittre FL301.
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La sortie de FL301 est mélangée par le deuxiéme mélangeur U302 avec le deuxicme
oscillateur local (20,575 MHz), la sortie du deuxiéme mélangeur passe a travers le filtre passe
bande (1.301,C303, C304, C306 et 1.302) pour éliminer les harmoniques et les fréquences
intermédiaire non désirée, ensuite la FI (525 kHz) est amplifié par le deuxiéme amplificateur
FI1 U303 et U304. Le gain de U303 et U304 est variable de -10 &4 +30 dB dépend de 1'état du
signal d’entrée (fort ou faible), le control de gain se fait sutomatiquement par le signal VHF
AGC (Automatic Gain Control) en provenance du circuit du processeur primaire
d'instrumentation.

Le signal VHF de fréquence intermédiaire FI (525 kHz) scra converti a un signal
numerique par le circuit du processeur d’instrumentation. le circuit du processeur
d’instrumentation regoit I’information désiré de la fréquence intermédiaire du signal VI et
calcul les déviations et les fait sortir vers le contréle de pilotage automatique "AFC"
(Automatic Flight Control) et systéme de visualisation sur avion.

I11-4-3-4-3) La section synthétiseur de fréquence du récepteur :
La section du synthétiseur VHF fournit les fréquences de I"oscillateur local du premier et
du second mélangeur.

I11-4-3-4-3-1) Le signal d’injection du premier oscillateur local :

La section synthétiseur fournit +17 dBm de sortie pour le premier oscillateur local, la
fréquence varie d’un pas de 50 kHz pour une gamme de fréquence de 87,95 a 97,95 MHz qui
dépend du canal sélectionné.

Le synthétiseur U400 et Poscillateur Y400 maintien la fréquence de sortic du premier
oscillateur local a 20,05 MHz en bas du signal RF regu par le récepteur VHF pour la gamme
de fréquence de 108 & 118 MHz la fréquence de sortie du premier oscillateur local est entre
87,95 et 97,95 MHz, I'information du canal choisi est control¢ par une donneéc scric
(VHF SYNTH DATA), I'horloge (VHF SYNTH_CLK) et I'activation (VHF_ SYNTH.
EN), le tableau(I11.3) montre la liste des canaux VHF ex UHF et le label ARINC 429 i
proviennent de la boite de commande de navigation.

BITS 29-15 de Fréquences VHF du ]l Fréquences VHFE du
I'étiquette(label) 033 Localizer cn MHz | Glide Slope en MHz
d'ARINC 429 (donnécs | ;
décimales de fréquence) | | - e n e
0810 s 3347
0815 Cle81s 33455
0830 10830 .33
0835 10855 . 32993
0850 1085 | 3299
0855 108,55 | 32975
0870 108,7 3305 )
0875 108,75 ____j_ 33035
0890 o . 3293
0895 108,95 329,15
0910 109,1 L 3314 -
0915 W9,ls 1 33128 i
0930 S 1005 T A
0935 10935 L 33185
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0950 1095 T T s !
0955 109,55 | 332,45 N
0970 097 | T T332 0
0975 109,75 333,05 N
0990 1099 3338 |
0995 109,95 33365
1010 1mo,t 1T T azag
1015 110,15 7 Espas
1030 o3 ' 355 0 T
1035 Ik T A 57 X T
1050 10,5~ 17 396

1055 110,55 32945 T
1070 110,7 ] 3302
1075 | 110,75 33005
1090 110,9 330,8 o
1095 11095 330,65 |
1110 11,1 3317
1115 111,i5 33155
1130 111,3 3323 i
1135 111,35 332,15 g
1150 111,5 Lo 3329
1155 111,55 | 332,75 |
1170 1117 | 3335
1175 175 T RS |
1190 Ly a5
1195 1,9 T 33095

\
|

Tableau(111.3) : La liste des canaux VHF et UHF et le label ARINC 429 qui proviennent
de la boite de commande de navigation.

L oscillateur a quartz Y400 est connecté entre les deux autres oscillateurs (OSC 0 ot OSC
1) sur U400. Si la fréquence de Y400 est faible la fréquence se stabilise automatiquement par
le signal de controle (VHF Automatic Frequency Control) en provenance du circutt du
processeur primaire d'instrumentation a travers les diodes varicap CR401 et CR404.

Les signaux de sortie du synthétiseur U400 se dirige vers les boucles du filtre U401 ot
U402. La boucle du filtre conditionne le signal pour le circuit de loscillateur commandé en
tension "VCO" (Voltage Controlled Oscillator).

Le VCO Q400 produit le signal de la premiére injection qui varie dans la gamine de
fréquence de 87,95 et 97,95 MHz, le transformateur T400 isole l'oscillateur commandé en
tension (le VCO) de la contre réaction vers le synthétiseur et de la fréquence d’injection.

La sortie du prescaler varie en fréquence entre 2,725 et 3.05 MHz, le tableauclll 4)
représente la liste des fréquences du VCO et la sortie du prescaler.

Le signal du VCO est dirigé vers la premiére entrée du circuit 4 travers R408, Ra09 o
R410, ensuite vers U404 pour €tre amplifi¢ avee un gain de 21 dBa la Gy on aura e sivial do
sortie que on appelle le signal d’injection.
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Le signal d’injection va étre amplifié aussi par Q203 il passe aussi par T201, a la fin il
traverse le fiitre F1.204, avec une bande passante de 88 a 98 MHz, ensuite fe premier
oscillateur local est appliqué au premier mélangeur U210.

Les canaux VHF (MHz) } Fréquences du VCO (MHz)
108,00 ’ 87.95 -
108,05 R X
108,10 8805 o
108,80 R "
108,85 - 8§8.80 ‘
09,00 I 8895 ‘
110,00 = = Cgoes |
111,00 9095 T T
112,00 91,95 ]
113,00 92.95 !
114,00 93,95 |
115,00 94.95 I
116.00 9595
117,00 96.95 ;‘
117.95 97,90 B

II1-4-3-4-3-2) Le signal d’injection du second oscillateur local ;

L’oscillateur de référence du synthétiseur U400 sur Ia pine 14 est utilisé pour produtre je
signal d’injection du second oscillateur local qui est un signal carré de 20,575 MHz, ce signal
traverse C340 et R328 ainsi que L310 et C341, R330, R329, R331 jusqu’a ce qu'il arrive 4
I"amplificateur U305 qui a un gain de 12 dB. ce signal cst appliqué au deuxiéme mélangeur
U302,

I11-4-3-4-4) La section d’autotest du récepteur VHI :

La section d’autotest utilise la fréquence 112 MHz qui srovient de "oscillateur U701, ¢ est -
un signal carré de 5 V sur la pine 8, il est atténué par R701 et le filte (C704. 1,701, C705.
L7062, C706) pour ¢€liminer les harmoniques a fin d'obtenir un signal sinusoidal  i.¢
modulateur U702 regoit la porteuse en provenance de U701,

Le commutateur du test fonctionnel RF est précédé par le commutateur du test fonctionnel
U202 qui posséde le circuit du processeur surveillent d'instrumentation (le "VFTE"¢ est-a-

dire VHF Functional Test Enable). Lorsque le VFTE est a I’état bas le commutateur U202 fait
passe le signal en provenance de I’antenne VHF (2).

I11-4-3-5) Le récepteur UHF :
Le recepteur UHF regoit un signal RF dans la gamme de frequence UHEF 3280 Mils -
3354 MHz], puis fait la conversion en f{réquence intermediare (FL Fosuite af tan da

démodulation, le résultat entre aux circuits d instruments de bord

La figure(l11-19) montre le schéma fonctionnel simplifié du récepteur UHFE.
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111-4-3-5-1) La section RF du récepteur UHF :

La section RF du récepteur UHF regoit le signal RF provenant de Mantenne et le signal RE
de test fonctionnel. La section RF se compose de filtres RF et d’un commutateur RF.

Le signal entrant de I’antenne UHF (UHF ANT) est filtré par C500, LS00 et C501. Le tube
Néon E500 alimenté avec une tension de 90 V pour I'allumage assure ta protection contre la
foudre, puis le signal va étre filtré par Ic filtre passe bande FLS00 qui laisse pass¢ les
fréquences dans la bande de fréquences de 329 a 335 MHz.

Le commutateur du test fonctionnel U500 est un commutateur RF qui permet la sélection
du signal RF de I’antenne UHF ou bien le signal RF de test fonctionnel "GSFTRE" (Glide
Slope Functional Test Radio Frequency ). La sélection cst commandée par le signal de test
fonctionnel d’activation "GSFTE" (Glide Slope Functional Test Enable) en provenance du
circuit du processeur surveillent d'instrumentation comme suit -

- Quand le signal est logique bas, le signal RF de lantenne UHI traverse le
commutateur.

- Quand Ie signal est logique haut, le signal RF du modulateur UHF U705 traverse lo
commutateur.

La sortie du commutateur du test fonctionnel est protégée par US01. la sortie du USG1 est
dirigée vers le filtre FL501, qui fait passé des fréquences dans la bande de 329 4 335 MHz au
premier mélangeur de fréquence intermédiaire.

111-4-3-5-2) La section de fréquence intermédiaire du récepteur UHF :
Le signal RF de la section RF est mélangé au premier oscillateur local par e premier
melangeur U502, La fréquence de I"oscillateur local est variable dans la gamme de frequence

de 303,05 a 309,85 MHz, selon le canal sélecté. 1.a sortie du premier mélangeur US02 est un
signal a une fréquence intermédiaire de 25,55 MHz.
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La sortie du mélangeur est amplifi¢ par U503, puis dirigé vers le filtre en cristal FL502 qui
va rejeté toutes les fréquences et les harmoniques sauf la fréquence intermédiaire FI(F1=25,55
MHz), ensuite cette fréquence intermédiaire va étre amplifier par les amplificateurs U504, Le
gain des amplificateurs de fréquence intermédiaire est variable, dépendant de I’état du signal
d’entrée. Le contrdle du gain ce fait automatiquement par le signal AGC en provenance de
"intégrateur U515,

La fréquence intermédiaire de 25,55 MHz est mélangée par le deuxiéme mélangeur U505
avec le deuxiéme oscillateur Jocal de 25,095 MHz. La sortie du deuxiéme mélangeur traverse
le filtre passe bande de 455 kHz (L507, C515, 1.508, C3526). La sortie a fréquence
intermédiaire FI (FI= 455 kHz) est amplifiée par I'amplificateur U506, le gain de
I'amplificateur U506 est variable de -1 & +40 dB, selon I’état du signal d’entrée. Le contrdle
du gain ce fait automatiquement par le signal AGC en provenance de I'intégrateur U513,

IT1-4-3-5-3) Le détecteur ;

Le détecteur U512 rectifie la fréquence intermédiaire de 455 kHz et coupe la partie
négative de ce signal. La référence de la précision élevée "HPR" (High Precision Reference)
U511 fournit une tension continue de référence de 2,5 + 0,005 V (TP103) cette tension cst
divisée par ensembles de R547 et R527 qui donne une tension 0,228 VDC. La sortie de
détecteur est une combinaison des deux signaux de 90 Hz et 150 Hz. La sortie du détecteur est
amplifié par U513, puis filtré par R538 et C560 pour passer les signaux de 90 et 150 Hz aux
circuits du processeur d’instrumentation comme GS_DET.

111-4-3-5-4) Le controle automatique de gain du récepteur UHF :

L’intégrateur U513 intégre le signal détecteur pour dériver un signal de contrdle
automatique du gain (U513 + AGC) qui contrdle les étages de I'ampli a fréquence
intermediaire "IF" dans le récepteur UHF. Le signal du contrdle automatique du gain "AGC"
varie typiquement de +1,7 VDC sous le signal RF et de 0,8 VDC quant le signal RF est de -16
dBm.

IH1-4-3-5-5) La section de synthétiseur du récepteur UHYF :

La sortie de la section synthétiseur du récepteur UHF de +10 dBm est transportée pour étre
injecté dans le premier oscillateur local du récepteur UHF. La fréquence transportée varie
d’un pas de 150 kHz dans I’intervalle 303,60 4 309,45 MHz selon le canal sélects.

Le synthétiseur se compose d’une boucle du filtre et d’un signal de sortie conditionné, la
fréquence de 1a boucle assure la précision du premier signal d’injection et le signal de sortie
conditionné amplifie et filtre la premiére injection de l'entrée du premier mélangeur. La
fréquence du premier oscillateur local varie de 303,05 a 309,85 MHz pour le Glide Slope ¢t la
fréquence est de 309,85 MHz pour le test fonctionnel. Les informations du canal sélectionné
arrivent du circuit du processeur primaire d’instrumentation, elles sont :

- L’impulsion de I’horloge (GS_SYNTH_CLK),
- Une série d’information (GS_SYNTH DATA),
- Impulsion de validation (GS_SYNTH _EN).

Le quartz Y600 fournie une fréquence de 11,85 MHz av synthétiseur 1J600, 11 esi connecté
entre les deux entrées de I’oscillateur (OSC 0 et OSC 2) du synthétiseur. La fréquence 11,83
MHz est divisé par 79 pour produire un signal de référence de 150 kHz qui est surveille a fa
pine 13, ce signal est utilisé par le détecteur de phase, la pine 10 de U600 regout
(GS_SYNTH_DATA), la pine 8 de U600 regoit un signal provenant du prescaler U604, ce
signal est traité pour étre appliqué au détecter de phase.
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Les deux sorties du synthétiseur pines 15 et 16 sont les entrées du comparateur de phases
qu’a une sortie liée a la boucle du filtres. Ces deux sorties pines 15 et 16 sont a haut niveau
quand la boucle et le synthétiseur sont verrouillé (GS_SYNTH_LK)est verrouillé lorsque Ja
pine 7 est a un niveau bas, quand la boucle non verrowilé ia pine 7 est a un niveau haut et
I"une des pines 15 ou 16 devient a un niveau bas.

Le VCO Q600 produit le signal de la premiére injection de fréquence 303,05 & 30983
MHz. Le transformateur T600 jsole Je VCO du synthétiseur, afin d’évité la réaction du circuit
d’injection de fréquence sur le synthétiseur. Le signal du VCO est renvoye au synthétiseur a
travers le prescaler U604 qui divise le signal par 32 ou 33 selon le controle MC.

- MC est a un niveau haut le prescaler U604 divise le signal par 32
- MC est 4 un niveau bas le prescaler U604 divise le signal par 33.

III-4-3-5-6) La section de test fonctionnel du récepteur UHF :

La section d’autotest utilise la fréquence 335,15 MHz qui provient de Ioscillateur U704 ce
signal est un signal carré de 5 V sur la borne 8. le signal d’oscillateur est atténué par les
resistances R711 et R712, et filtré par le filtre passe bas C718 et L705. le modulateur U705
module le signal transporté de Poscillateur U704 pa- le signal revenant du circuit du
processeur primaire d’instrumentation.

La sortie du circuit de test fonctionnel est un signal RF a 335,150 MHz Ce signal est
précédé par le commutateur de test fonctionnel US00 qui possede la fonction de controle en
provenance du circuit du processeur surveillent d’instrumentation (GSFTE).

- Quand le signal de GSFTE est a un niveau hawt, e commutateur U300 (ait masse e
signal de test fonctionnel RF.

- Quand le signal de GSFTE est & un niveau bas. le commutateur LS00 fait pusse fe
signal de I’antenne UHF.

I11-5) Etude pratique du GLU-920 :

I11-5-1) Introduction :

Quand en parle du bon fonctionnement de I'accessoire d’aide a 'atterrissage GI.1-920
d’avion, on vise bien la sécurité des passagers et d’avions {B737-800 NG ¢t A330-2001. donc
pour s’assurer du bon fonctionnement du GLU-920 et assurer la sécurité qui est un objectil
fondamental de I’aéronautique, il faut faire passer le GLU-920 a travers un bane dessat. il v a
deux types de banc d’essais :

- Le banc d’essai automatique (RFT-1000),
- Le banc d’essai manuel (T1207).
Dans notre travail on va utilisé le banc d’essai manuel.

I1I-5-2) Description du bane d’essai T1207 :
Le banc d’essai T1207 est composé de plusieurs parties :
- Les fonctions discretes,
- Les fonctions ILS,
- Les points de test,
- Les commutateurs 429,
- L’alimentation,
- Les fonctions GNSS,
- La connexion de I"unité remplagablc de la ligne (LRU),
- Le chargeur de données (Data loader).
La figure(I11-20 ) montre la face avant du banc d’essai T1207 et la figure(1I1-21 jmontre
I"installation nécessaire pour le passage au banc d’essai.

09K -



Chapitre 1] :

Ftude du récepteur 1LS & GNSS (Global Landi

m_—____ﬁf—gi il i
DISCRETES
= LANDING MLS ANTENNA EXT GNSS  EXT DATA
ANTENNA pnwp MONITOR INSTALL LINK NS T AIRIGRE
o %1 AR
@ @ @ $9 @ S10 @ S
OFF OFF OFF OFF OFF
TIME MARK  DISCRETE GNSS
L LOADING LOOPBACK HILO
o] HI
@ 518 @519 @ Si2
OFF OFF Lo
428 SWITCHING SOURCK
(0 NONE A

429 TX (:‘D

LOADING

IL5#1
Sa2

ON

O.

OFF

iR 429
LOOPBACK

OMSICFDS
GNSS DATAS
GHSS DATAAZ
GNSS DATAZ)
GMSS AUX
DATA LOADER
RES SPARE

N

ON CH-A&C

none T

TF SEL PORT A
T/F SEL PORYT 8
OMSICFDS
GNSS AUXe!

429 LRU TX SWITCHING

LRU RX
SCURCE
©)

GPS ANTISIN
ANTENNA

@521

SIMULATOR

GPS LOAD
B i ANUSIM

prsmsat ! 3 [
! LO)‘\D
GP3 lOAD SEL

SHOQT 1 HORMAL

@,

La figure(111-20 5 ¢

GNSS AUXS2
GNSS DATAS)
GNSS DATAZ?
DADSIFMSE)
DADSFMSE?
10. IRS#1
11, IRS#2
12.1R513
13. RANGE
CH-AC 14, DATA LOADER
429 LRU RX SWITCHING l_ 15. RES. SPARE

WEANDW Llhea OO~ 0wt by =

GPS 28V
SKY NOISE ]
OM
0.0 )e
OFF S28 e
GPS AN‘I GPS SIM

\ \_,/ @W@ ﬁ
(;Pt. LRL NOISE SOURCE (@DJ 12

©
5

T T s

P face avant du bhance dlessain

90

2

TUNESTE
Nl
o

1207 da i,



(- 920) |

U

COLLIMG GLU 9XX TEST PrynT OVERLAY
A n C o]
TH 1A 1M 1B T™ 2A TM 2B

Oh M &) <) @@

VHF ANT  ANT SW
TA 3A T 3B Sy ACK

S CHENC I BC

R5-477 145422 RS} RS-122

ILS

TX 4 1X 10 RXII  RXiO
OOOOOOU 3 G) '(D @) @
o 0O 179 429

TX N TX 1O SPAIE SPARE

GG

©

vOLUME

AURIO LOAD

¥ 2 AP
Qm Qﬁ:‘;g
POWE K HOWEH

1207 LRU
ON

- POWER
E INTERRUPT

R T Ty ALyt

. .0 0O,

Hiryy coLp
A tsvacg

RN GO e
SRR POWE I

I OATA LOAL
o g ,{j{ AOL.-J ( ,__--—-"‘_____;_":..—-—"
O o o
Mt (@) GOODRICH

. . \‘-:.\__//I:' T

orr ' T19

m_’mummmumzvmwmm O TN S T A I IR PR T = . mm i, -wh----‘.




Chapitre I1I ; Etude du récepteur ILS & GNSS (Globai Landing Unit-920)
Ee de visualisatis, i H —
‘-::?n:“c'l;:sﬂson:n.; £5.2491-00 }—’ Ahte'r\u;e/‘('h'h.‘o

T1200A (“".;'l';‘m'g? [.r 4] a9 v

(01-1208-70} _J-_I‘ hanc e
T PC (ecrars | o E5.1200.A0 ._1 J2 [deerai 11207
T «‘” T1200PC = i J &
©1-8222-00) } 01-1207-80) M17/128-RG393
Alimentation m
118 vAC I’E Jg - SOURCEDE
/409 Hx BRUIT DU GPS

79 Jis —I

[~
Alimentation JE P1
118 VAC
400H > Cahle fournis
avee la charge -
de donnees _gp 2 cLuweze
ARINC 614.3
G i PLATEAU DE
DE DONNEES REFROIDISS -
EMENT
Céndrateur du .
signal Clide Slope (57 1 M17/128-RC400 933-4.sus.muJ
La localizer et le T R R
generateur du
rignal de code J1 i—‘ - .
morse MI1T/128. RC400
.
Figure(ITI-21): L'installation nécessaire pour lo passage au banc d'essai T1207

III-5-3) Passage au banc d’essai et application du protocole de test :
Avant de procéder a faire passer le GLU-920 sur le banc d'essai il st nécessaire de

connaitre les labels et les bus de réception et de transmission des deux récepteurs GNSS (1
carte A8) et ILS (la carte A7) voir les tableaux (111.5) et (1il 6)

P

* Le récepteur GNSS :

Signification de quelques acronyme des bus ARINC 429 utilise par le récepteur GNSS

- SYSP_LCL_TX : désigne le bus local de transinission et le nom de la carte g

envoic¢ la donnée sous forme ARINC-LIKE (série CMOS)
- IRS_1_RX:
- IRS_2 RX: désigne les bus de réception avec des données sous
- IRS_3 RX: forme série (CMOS TTL LOGIC LEVELS).

- GNSS_1.TX } désigne les bus de transmission avec des données sous
- GNSS_2 TX: forme série (CMOS TTL LOGIC LEVELS),

- GNSS_1_LCL_TX :] désigne les bus local de trensmission et la carte
- GNSS_ 2 LCL TX:; qui envoie [a donnée sous torme ARINC-1.IK I

(série CMOS I'TT 1.OGIC LENELS).
| Bus ARINC 429 | Ladirection Lavitesse
SYSP LCL TX L entree ~Une grande vitesse
IRS 1 RX L’entrée ’””l'Uig'g}ﬁhﬁl?ﬁteﬁs'é""_" o
IRS 2 RX L’entrée | Une grande vitesse
IRS 3 RX L’entrée ‘ - Une grande vitesse
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R 0 o e o R iititlent i
B e et G bbbt g Trl o el

'GNSS 1 _TX La sortie ~ [Une vitesse ~variable |
. lgrandeoubasse) =
GNSS 2 TX La sortie ‘Une  wvitesse  variable i

(grande ou basse )

GNSS DEV_TX La sortie Une basse vitesse (Le bﬁ
de déviation du GNSS ;
| n'est pas utilisé sur GLU-
920)

GNSS_1_LCL TX La sortie | Uncgrande vitesse !

GNSS_ 2 LCL TX La sortie (handicapé) | Une grande vitesse
Tableau (IL5) : Les labels et les bus de réception et de transmission du récc'j_)'t_éiu r
GNSS.

* Le récepteur ILS :
| Label Lafonction | Letemps de transmission |
033 La fréquence du systéme d'atterrissage ; 150 a 250 ms
/mode contrile e
173 La deviation du Localizer . 15022350 ms
174 La déviation du Glide Slope 33.3460.6 ms !

Tableau (IIL6) : Les labels et les bus de réception et de transmission du récepteur ILS.

I11-6) Visualisation des informations fournics parle GLU-920 : :

Les informations fournies par le GLU-920 qui se divise en données du svsteme 1S que
nous avons citées dans le premier chapitre et les données gencrales du systéme GNSS qui sont
affichées sur l'unité de visualisation de commande "CDU" (Control Display Unit).

¢+ Le CDU d’avion B737-800NG :
Les pages de position montrent les données fournies par le récepteur GNSS. Ce sont log
trois pages de position :
- Position d'initialisation (1/3),
- Position de référence (2/3),
- Position de décalage (3/3).
Il faut utiliser la prochaine et précédente clef pour voir chacune des trois pages de
position. Ce sont les pages qui montrent des données de GPS -
- La position de référence (POS REF) eile montre des posittons de GPS T ilhyetde R0y
- La position de décalage (POS SHIFT) clle montre la position fournic par los satelhites
GPS de la position fournie par de l'ordinateur de gestion de vol (FMC).

La position de GPS s’affiche dans ces deux pieces divisées par un slash (/):
- La position de GPS de la position de FMC,
- Distance de la position GPS de la position FMC en milles marins (NM).

Le point de I'information de formation pour tous les aifichages de CDU qui montrent des
données des satellites GPS, les affichages se rapportent a GPS | comme GPS 1. et GPS 2
comme GPS R. La page de décalage de position n’affiche pas I'information dans les zones
d'information quand l'avion est sur la terre voir la figure (111-22).

¢ Le CDU d’avion A330-200 :
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- La page de POSITION MONITOR pour montrer fa posit:on de l'avion,

- La page de GPS MONITOR pour l'affichage des informations suivantes
» La position fournie par le GPS (Latitude, Longitude), voie vraie " True Track",
» La figure du ménte, vitesse au sol (Ground Speed ) et le mode.

e

W JWEL &
LIRS vipd L PASL | ner i
LAET ra1 By e “ . a3 _— : g .

£z i .T:g..,..'a NITE et i £ 2 LR AR T Tt _'-__,,Pnsmon(.}‘s
s %l‘""’ =k : wCTlvae .3 _ Ser$EET
‘ N G _mireesi ok,
p s 40 PP S ST
o : wcTIoas.s
= |

‘. 4INRE) ; RS T i ( = § )
(. i HI
- = —es ‘ p
st ROULEMENT ET
. ,;/msr,\NCE de GPS

- zwm #'effiche pas sur la tares )

PR BRI A
TION HONITOR

T IFB-GRS

CoTer THDES

000008

e BT DI
<1

| R 1| T T W
[T

S D STOTUE
'

T

I NEPTT i

% cpss pusztich
E i
PTTRE i

—-— NS D it

e00000

Figure(IIl-22): Affichages des inforn:mt: 7
GNSS sur lo CDU, (a) de I'avion B737-800 NG, (b) do l'avion A330-200.

INI-7) Les documents de maintenance en aéronautique (MANUELS) :

Différents documents travaillent ensemble pour nous permettre de maintenir Uavion Les
documents de maintenance vont aider a faire le travail de maintenance programmee cl nen
programmee.

On utilise fes documents suivants pour la maintgnance prosrammee
- Document de planification d’entretien [ MPD (Maintenance Planning Document]
- Manuel d’entretien d’avion [AMM (Aircraft Maintenance Manual)].

On utilise les documents suivants pour la maintenance non programmee :
- Manuel de dépannage [TSM ou FIM].
- Construit en manuel d’équipement d’essai [BITE (Built In Test Equipement Manual)|.
- Manuel! de réparation structurale [SRM (Structural Repair Manual)).
- Manuel d’entretien d’avion [AMM (Aircraft Maintenance Manual)).
Les documents suivants fournissent des données de support pour faire la maintenance
programmee :
-Manuel Schématique Systéme {SSM (Systemn Schematic Manual)].
-Manuel de diagramme ciblage{ WDM (Wiring Diagram Manual)]
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-Manuel de réparation structurale [SRM (Structural Repair Manual)].
-Catalogue partiel illustré [IPC (Illustrated Part Catalog)].

II1-7-1) Documents de planification de maintenance (MDP) :

Le MDP défini les tdches pour chaque type d’inspection de maintenance programmée. Les
compagnies aériennes utilisent le MDP pour faire des cartes de tiches que le technicien utilise
durant les inspections de maintenance.

II-7-2) Manuel d’entretien d’avion { AMM (Aircraft Manual Maintenance)|:
Le AMM a deux parties :

- partie |,

- partie [I.

La partie 1 est SDS (System Description Section). Cette section remplace la section de
description et opération(D et O). La SDS apporte les descriptions des interfaces. fonction et
opération des systémes et sous systémes avion. La SDS est diviséc en chaprtre ATA (systémes
ou chapitre /section (sous-systéeme ).

La partie I comprend les procédures et pratiques. Ces derniers ont donne licu aux
fonctions suivantes :

- Dépose /pose des composants,

- Location des composants,

- Pratique de maintenance,

- Entretien (servicing),

- Ajustement/teste,

- Inspection/Contrdle,

- Nettoyage/peinture,

- Réparation.

Le manuel a un systéme de numération de chapitre suivant la norme ATA comme suite

XX-YY’-ZZ’

XX 1 chapitre ou systéme (ATA)

YY’ : section ou sous systéme

27’ : élément (unité, composant).

Exemple de notre récepteur on a : 34-70-17.

Chapitre (ATA) 34 : Navigation.

Section 70 : Global Positioning System.

Elément 11 : Le récepteur Global Landing Unit-920.

Chaque page a deux numéros dans le coin inférieur droite - le ASN est un numéro de page
sujet. Les pages sont réparties comme suite

Type de page ' Bloc de page

Pratique maintenance (PM). _ 201299 _'
Servicing (SRV). i 301399

Depose /pose des composants(R/I). | _ 401499 B

Ajustement/teste (A/P), : . S01-5%9 i

Inspection/Contréle .(I/C) : 601-699 .

Nettoyage/peinture (C/P) | ~701-799 o

Réparation o 801-899 |

Dispatch déviation guide (DDG) | 501-999 B

Tableau(III-7) : Répartition des pages du manuel AMM.
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H11-7-3) Manuel schématique du systéme | SSM ( System Schematic Manual)] :

Le SSM apporte a I'utilisateurs une compréhension du fonctionnement du systéme ot 1" aide
dans la procédure d’isolation de panne il fournie Iinterconnexion de tout "LRU" (Line
Replaceable Unit)d’un systéme ou sub-systéme.

I fournit aussi une connaissance générale : sur le fonctionnement d un systeme.

I1I-7-4) Manuel de diagramme de cablage | WDM (Wiring Diagram Manual)| : ¢
WDM fourni des détails sur les cdbles d’un point & un point dans Favion,
II-7-5)Catalogue partiel illustré [IPC (Illustrated Part Catalogue)]| :
L’IPC fourni des données sur le remplacement d"un piece.
Ces données incluent
- Numeéro de piece de rechange,
- lllustration de piéce,
- Données de support,
- Numéro de spécification,
- Les activités de rechange recommandée.

I1I-7-6)Manuel de reportage défaut [FRM (Fault Reporting Manual)] :

L’équipement utilise le FRM pour amélioré la communication avee le personnel de
maintenance.

L équipage utilise le FRM pour avoir les codes des pannes pour les pannes avion. Ces
pannes peuvent étre (Flight detect effect) ou autre.

Le FRM a un log-book standard avec entéte pour chaque code de panne, le code de panne
permet une maintenance rapide quand I’avion atterri.

IT11-7-7)Manuel de dépannage (TSM ou FIM ) :

On utilise pour réparer les pannes I¢ TSM (Trouble Shooting Manual) de | Arrbus A 230-
200 ou le FIM (Fault [solation Manual) du Boeing B737-800NG - On commence la procedure
d’isolation de la panne avec les codes des pannes de FRM ou une description de la panne. le
TSM va identifier les actions de maintenance pour corriger la faute.

I1I-7-8) Construit en manuel d’équipement d’essai |BITE (Built In Test Equipement
Manual)] :

On utilise la BITE MANUAL pour avoir les données sur la panne de 1'équipement de test
incorpor¢ dans I’avion. Si on commence la procédure d’isolation de la panne avec des pannes
observées, le BITE MANUAL va identifier quelles pannes observées.

111-7-9) Manuel de réparation structurale [SRM (Structural Repair Manual)| :

Le SRM fourni des informations descriptives et des instructions spécifiques pour aider la
réparation de la structure de I’avion sur terrain. il a des données relatives aux domaines
suivant

- Evacuation des dommages permise,
- Réparation typique,

- Identification matériel,

- Installation rapide,

- Contréle d’alignement,

- Planification.

I[1I-7-10)Manuel de maintenance des composants |CMM (Component Maintenance
Manual)] :
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Le CMM est préparer en séquence dicté par ATA100, révision 26, il traite 'emballage des
équipements (composants), description et fonctionnement des composants. test et isolation,
démontage, nettoyage, recherche de panne, réparation, montage, outi) speciales, appareil et
¢quipement ct une partie d’installation. Chaque document de maintenance a une introduction
pour nous montrer cominent utiliser ce document.

111-8) Recherche de panne et la maintenance du GLU-920 :
La méthode d'essai manuelle (banc d’essai manuel T1207) de bon fonctionnement assure
que I"unité a tester "UUT" (Unit Under Test) (GL.U-920) fonctionne correctement.

I11-8-1) Les procédures de test du GLU-920 :

¢ Procédure de test d'installation
- Test (1.1) : Relier I'équipement (l'unité a tester (UUT)) au ¢dble. Sur le banc ¢ cssai, placer
les commutateurs et les commandes 4 la position de repos (OFF) avant de relier le banc
d'essai a unité remplagable de ligne "LRU" (Line Replaceable Unit).

- Test (1.2) : Relier les cébles du signal RF du Localizer et du signal RF du Glide Slope au
générateur de LS, on place les commutateurs de puissance a la position ON.

- Test (1.3) : Relier le cdble du signal RF du GNSS au cable dantenne de GPS. Ne pas relier
le cable de GNSS RF a un simulateur satellitc de canal stmple tout en examimant une e
contenant le logiciel opérationnel.

- Test (1.4) : Placer les commutateurs suivants sur le T1207 comme indiqué tous a la position
OFF.
GNSS HI/LO a HI,
Data INTERRUPT a INTERRUPTED (Interruption de données a interrompu).
AIR/GND a AIR,
DATA SOURCE a A.

- Test (1.5) : Sur le T1207, placer ’alimentation électnique 1207 et les commutateurs de
I’alimentation électrique de I’unité remplagable de ligne "LLRU" 4 la position ON.

- Test (1.6) : Placer les commutateurs sutvants sur le T1207 comme indiqué |
RX CHANNEL SWITCHING a CH-A,
429 TX LOADING a ON,
429 LRU TX SWITCHING a 4 (GNSS DATA £1).

- Test (1.7) : Sur le générateur de ILS, serrer le commutateur de puissance a la position ON

- Test (1.8) : Sur le T1200, serrer le commutateur de I"alimentation a la position ON. Le
résultat ¢’est que la lumiére de 1’alimentation 1207 est allumée.

¢ Procédure de test de I’alimentation d'énergie
- Test (2.1): Employer un multimétre numérique et mesurer 110-123 VAC a Tunite
remplagable de ligne "LRU " extérieur sur le banc d’essai T1207.
- Test (2.2) : Employer un multimétre numérique et mesurer moms 0.3 A au MONITEUR
COURANT sur T1027, en mesurant par un courant alternatif (AC).

+ Procédure de test du récepteur GNSS
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- Test (3.1) : Choisir le mode standard "MODE STANDARD" en choisissant la boite sur
l'¢cran d’affichage du T1200.

- Test (3.2) : Choisir la configuration d’utilisateur "USER CONFIGURATION" sur le banc
d’essai T1200.

- Test (3.3) : Choisir RX-A sur le banc d’essai T1200.

- Test (3.4) : Insérer les mots ENTER LABEL/SDI TO SET TRAP sur I’écran de T1200 pour
accentuer une boite d'entrée.

- Test (3.5) : Ecrire I'é¢tiquette 273 sur T1200 puis appuyer sur la touche ENTER deux fois et
note l'étiquette et les bits associés qui apparaissent au dessus de I'écran.

L'é¢tiquette Nombre de bits

73 32 » 9

- Test (3.6) : Localiser les nombres de bits 26 4 28 sur T1200, et si chacun des trois est I, un
code de défaut est indiqué.

- Test (3.7) : Sur T1207, passage du commutateur de I’unité remplagable de ligne "LRU " de
cvele de fa position ON 4 la positien OFF. Cesser plus longtemps que 30 sec.

Placer le commutateur de LRU a la position ON et le moniteur sur T1200 de la sortie du
GNSS de l'étiquette 273 sur la position " time to navigate” en chronométrant la transition des
bits 26, de 27, et 28 de 000 4 011. Ceci devrait prendre moins de 20 minutes.

Continuer a surveiller les bits 26, 27, et 28 pour s'assurer que la récepteur GNSS reste
dans le mode de navigation (011 displayed) pour des 15 minutes continues.

- Test (3.8) : Répéter le test (1.1) et (1.2) entrer 352 et noter les bits suivants sur T1200.

25 GNSS critical 0 no fail 1 critical fail
w0 26 RE input fail | no antenna
* 27 GNSS receiver fail 0 no fail { critical fail

¢ Procédure de test du systéme processeur (SYSP)
- Test (4.1) : Placer le commutateur 429 TX LRU 4 la position 1 (ILS #1) sur T1207.
- Test (4.2) : Eerire I'étiquette 351 sur T1200,
- Test (4.3) : Silesbits 11, 12, et 15 est un 1, un défaut de processeur de systeme est indiqué.
- Test (4.4) : Ecrire I'étiquette 271 sur T1200.
- Test (4.5) : Vérifier les bits suivants sur T1200.
12, 13 sont 1, 0 indique respectivement un échec de ILS.
18, 19 sont 1, 0 indique respectivement un échec de GNSS

¢ Procédure de test du systéme de visualisation centralisé de défaut (CFDS)

- Test (8.1) : Appuyer sur la touche RESET deux fois sur T1200 pour retourner au menu
principal.

- Test (5.2) : Placer le commutateur de 429 LRU TX et le commutateur 429 LRU RX 4 la
position 3 {OMS(Onboard Maintenance System)/CFDS) sur T1207.

- Test (5.3) : Sur T1200, choisir le MODE de CFDS.

- Test (5.4) Sur T1200, choisir I’entrée manuelle "MANUAL ENTRY".
- Test (5.5) : Ecrire 055 sur T1200 et appuyer sur la touche ENTER.
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- Test (5.6) : Sur T1200, choisir le MODE de "CFDS OPERATION",

- Test (5.7) : Sur T1200, choisir le mode de MENU.

- Test (5.8) : Choisir le balayage au sol "GROUND SCANNING" en appuyant sur le bloc des
touches (touche 4) du T1200.

- Test (5.9) : Employer la PAGE sur le bloc des touckes T1200 pour farre defiler pour des
défauts de la CLASSE 1 indiqués sur la droite de V'écran.

Pour voir le défaut, localiser la lettre correspondante sur le bloc des touches 11200 et
insérer la lettre pour choisir.

¢ Procédure de test du systéme ILS
- Test (6.1) : Sur T1207, placer le commutateur de 429 LRU TX et le commutateur de 429
LRU RX 4 la position 1.

- Test (6.2) : Sur T1200, en appuyant sur la touche RESET deux fois pour retourner au menu
principal. '

- Test (6.3) : Sur T1200, choisir le mode STANDARLD.
- Test (6.4) : Sur T1200, choisir le menu de "AVIONICS LRU".
- Test (6.5) : Sur T1200, choisir 710 ILS.

- Test (6.6) : Choisir le LOC DEV et le GLS DEV sur I'écran de T1200 situ¢ au-dessous des
mots regus sur I'écran en utilisant "MORE WORDS FUNCTION" située sur le fond de I'éeran
pour faire défiler par des options.

- Test (6.7) : Changer la fréquence pour [LS FREQ & TX-A en 108,10 mégahertz en tnsérant
la fréquence sur I'écran T1200, entrer la nouvelle fréquence, puis appuyer sur la touche
ENTER sur le bloc des touches.

- Test (6.8) : Placer la fréquence pour le générateur de 11.S. écran de LOC,
affichée par ILS FREQ sur T1200 a TX-A.

- Test (6.9) : Sur T1200, La matrice de Signe/Statut "SSM" (Sign/Status Matrix) devrait lire
I"opération normale "NML" (Normal Operation) pour le LOC DEV,

- Test (6.10) : Examiner la sensibilité pour la fréquence de LOC en ajustant la gamme de di3
dans les étapes sur le générateur de ILS jusqu'a ce que 1'opération normale "NML" devienne
pas de données calculée "NCD" (No Computed Data) sur le T1200.

- Test (6.11) : Placer la fréquence sur le générateur de ILS, I'écran de G/S, fréquence 4 334.70
mégahertz en appuyant sur le bouton de LOC / G/S pour accéder a I'écran de GS.

- Test (6.12) : Sur T1200, SSM devrait lire NML pour GLS DEV (Global Landing Svstem
Deviation) pour chaque fréquence respective.

- Test (6.13) : Examiner la sensibilité pour la fréquence de GLS en ajustant la zamme de di3

dans les étapes sur Je générateur de [LS jusqu'a ce que le NMI. devienne NCI sur le 11200,
GLS NMT -87 dB
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- Test (6.14) : Changer la fréquence pour ILS FREQ a TX-A en 110,10 mégahertz cn insérant
la fréquence sur l'écran T1200, entrer la nouvelle fréquence, puis appuver sur la touche
ENTER dans le bloc de touches,

- Test (6.15) : Placer la fréquence sur le générateur de .S, écran de LOC, affichée sur [1.S
FREQ sur T1200 a TX-A.

- Test (6.16) : Sur T1200, SSM devrait lire NML pour LOC DEV.

- Test (6.17) : Examiner la sensibilité pour la fréquence de LOC en ajustant la gamme de dB
dans les étapes sur le générateur de ILS jusqu'a ce que le NML devienne NCD sur le T1200
LOC NMT -99 dB

- Test (6.18) : Placer la fréquence sur le géncrateur de ILS. I'écran de (08, Ta trequence a
334,40 mégahertz en appuyant sur le bouton de LOC/G'S pour acceder a 'eran de G:S

- Test (6.19) : Sur T1200, SSM devrait lire NML pour GLS DLV pour chaque fréquence
respective.

- Test (6.20) : Examiner la sensibilité pour la fréquence de GLS en ajustant la gamme de dB
dans les étapes sur le générateur de ILS Jusqu'a ce que le NML devienne NCD sur le T1200.
GLS NMT -87 dB

- Test (6.21) :. Changer la fréquence pour ILS FREQ a TX-A en 111,95 mégahertz en
insérant la fréquence sur I'écran T1200, entrer la nouvelle fréquence, puis ENTER sur le bloc
de touches.

- Test (6.22) : Placer la fréquence sur le générateur de LS, écran de LOC, affichée sur ILS
FREQ sur T1200 a TX-A.

- Test (6.23) : Sur 11200, SSM devrait lire NMI, pour L.OC V.

- Test (6.24) : Examiner la sensibilité pour la fréquence de LOC en ajustant la gamme de di3
dans les étapes sur le générateur de ILS jusqu'a ce que le NML devienne NCD sur le 171200
LOC NMT -99 dB

- Test (6.25) : Placer la fréquence sur le générateur de ILS, I'écran de G/ S, fréquence a 330,95
megahertz en appuyant sur le bouton de LOC/G/S pour accéder i I'écran de G/S.

- Test (6.26) :.Sur T1200, SSM devrait lire NML pour GLS DEV pour chague fréquence
respective,

- Test (6.27) : Examiner la sensibilité pour la fréquence de GLS en ajustant la gamme de dB
dans les étapes sur le générateur de ILS jusqu'a ce que le NML devienne NCD sur le T1200,
GLS NMT -87 dB

- Test (6.28) : Pour assurer l'essai de fonctionnement, vérifier le com mutateur AL GND est
placé 4 la position AIR sur T1207.
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- Test (6.29) : Placer le commutateur de "FUNCTION TEST" a la position ON ¢t ne noter
aucun changement sur le T1200.

~ Test (6.30} : Placer le commutateur de "FUNCTION TEST" 4 la position OF1" sur T1207

- Test (6.31) : Placer le commutateur d'AIR/GND 4 la position GND (la terre) sur T1207.

- Test (6.32) : Placer le commutateur de "FUNCTION TEST" 4 la position ON et noter e
LOC et le GLS sur le commutateur de T1200 SSM au W, au NCD, au FI, au NMI. ou au

NCD (selon la fréquence).
Noter le DDM suivant pendant la commutation

NCD Fr
LOC -075 075
GLS -085 085

- Test (6.33) : Pour examiner l'air d'essai empécher (125t Tune Inhibit), choisi ILS FREQ
sous les RECEIVE WORDS sur le T1200 (MORE WORDS peuvent étre nécessaires pour
faire défiler par les options).

- Test (6.34) : Vérifier la fréquence d'allumettes de TX-A avec RX-A et marquer 033 pour
ILS FREQ sur T1200.

- Test (6.35) : Placer TUNE / TEST INHIBIT a la positica ON.
- Test (6.36) : Changer TX-A ILS FREQ par 110,10 et fait le entré dans le T1200.

- Test (6.37) : La notification RX-A ILS FREQ montre la fréquence precedente (ne change
pas} sur T1200.

- Test (6.38) : Placer TUNE/TEST INHIBIT a la position OFF sur '1'1207,

- Test (6.39) : La notification RX-A ILS FREQ change en l'allumette TX-A IL.S FREQ sur
T1200.

- Test (6.40) : Changer la position du commutateur "429 LRU RX SWITCHING" de la
position 1 a la position 2 sur T1207.

- Test (6.41): Placer le commutateur de DATA SOLRCE de A a B sur T1207 et la
notification ILS FREQ SSM change de NCD en NML sur T1200.

¢ Procédure de test de ’arrét (SHUTDOWN)
- Test (7.1) : Sur T1200, appuyer sur la touche RESET deux fois. puis 'actionner a OFF,

- Test (7.2) : Sur T1207, placer les commutateurs de "POWER 1207" ¢t de "POWER [LRU" &
la position OFF.

- Test (7.3) : Sur le générateur de [1.S, placer e commutateur de puissance "POWER™ i ia
position OFF.

I11-8-2) 1.’autotest du GLU-920 :
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L autotest du GLU-920 (la face avant) quand vous poussez le contact d'essai (le bouton-
poussoir), le GLU-920 fait un contrdle de l'opération interne et de son interface avec l'antenne
GNSS et les deux antennes ILS (antenne Localizer et I"antenne du Glide Slope). L'essai prend
approxumativement 36 secondes.

Vous faites l'essai du récepteur GLU-920 avec la procédure BITE sur la face avant du
boitier du GLU-920. Il existe deux récepteurs GLU-920. GLU-920 numéro | est sur I"étagere
E1-2 et GLU-920 numéro 2 est sur I'¢tagere E1-4 dans la soute électronique (le compartinment
electronique d'équipement), :

L'essai de BITE de GLU-920 fait un auto-test pour déterminer Pexistence des puannes
internes et externes. Des résultats de 'essai de BITE sont montrés sur la face avant du boiter
du GLU-920. Les deux récepteurs GLLU-920 ont 3 voyants lumineux sur la face avant. ('est

l'ordre de test qui montre sur le statut des LED (les diodes ¢lectroluminescente) pendant
lessal :

- 0 4 2 secondes, le "LRU STATUS", la "CONTROL FAIL LED", et la "ANT FAIL LED"
sont de couleur rouge,

- des 2 & 4 secondes, le LRU STATUS LED est de couleur verte et la CONTROL FAIL LED
est de couleur rouge,

- 4 4 6 secondes, toutes les diodes électroluminescente '|.ED" (Light Emitting Diode) sont
étewnt (absence de la couleur),

- 6 4 36 secondes, expositions de statut d'essai (allumage css LLED).

ANT FAIL LED n'est pas employé actuellement. Le LRU STATUS LED est de couleur
rouge quand il y a une défaillance interne dans le GLU-920. Une LED verie preuve que lo
GLU-920 est normal. La CONTROL FAIL LED est de couleur rouge quand une mterface du
GLU-920 a une défaillance.

Dans le cas ou la lumiére de détection de la panne d’antenne "ANTENNA FAIL" n'est
pas employ¢e et elle restera non alumée 4 toute 'heure. Sur des avions équipé du "Collins SB
GLU-920-34-15", 1a lumiére d ANTENNA FAIL s’atfichera sur le GLU-920 mais ceci
n'indique pas une panne.

On va faire les procédures suivantes pour réparée fa panne :
- Fait la procédure de BITE pour le GLU-920.
- Poussez et libérez le contact dessai (le bouton-poussoir) sur la face avant du boitier du
récepteur pour commencer l'essai de BITE.
(a) S'assurer que ces indications se produisent:
1) toutes les lumiéres rouges s’allument.
2) la lumiére LRU STATUS change en couleur verte apres 2 secondes.
3) toutes les lumiéres vont s’éteignent aprés 2 secondes.
4} Ia lumiére LRU STATUS s’allume aprés 30 secondes.
(b) Faire la tiche d'analyse de panne pour trouver la panne et la réparée.

La figure(11I-23) montre I’autotest du GLU-920.
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Figure(II1-23): L'autotest du GLU-920

I11-8-3) L’identification des pannes probables du GLU-920 ;
IT1-8-3-1) Le récepteur GNSS :
Il existe trois maniéres de détecter des défaillances du signal GPS :

- Quand le signal 1 du récepteur GNSS intégré dans le GLU-920 (qui vient de 'antenne 1)
que on appelle signal du systéme 1 du GPS et le signal 2 du récepteur GNSS intégré dans le
GLU-920 (qui vient de I’antenne 2) que on appelle signal du systeme 2 du GPS ont des
defaillances, la lumiére de défaillance du GPS apparaitre.

- Quand vous poussez un annonciateur d'attention principale "MCA" (Master Caution
Annunciator) et le systtme GPS a une défaillance, la lumiére de défaillance du GPS
apparaitre,

- La page de FMC SENSOR STATUT montre des défaillances de GLU-920 La page de
FMC SENSOR DATA montre la défaillance interne dans le GLU-920 (figure(111-24)).

E_‘C@—‘ ™~ \ i ." Ve
Ny Tl e 177 LESYSTEME I DE GPS ETLE
[ aen [ oune [ s oo R S SYSTEME 2 ONT UNE DEFAILLANCE
[ Jor raic [rawr §cd | -~/ EEERAN
ALl AL A_LLN uay G AL LIGHT LW
OFF .(}':Z;r ATt OfF ,(—yyh
] 1IN W i % )

IRS MODE SELECT UNIT b ‘
g e LE SYSTEMF | DE GPS OULE SYSTEME
. 2 DE GPS ONT UNE DEFAILLANCE

FLT CONT ELEC T G
LA LUMIERE DE
DEFAILLANCE DU GPS
IRS APU 3 P S =SS

.K:.:Kx ‘:I:N;;'Jl': ‘:»TJ\TL: :- -‘i.}i
FUEL || ovaT/DET ||=2 | 1 : (-
MASTER CAUTION ANNUNCIATOR - P ” L
PUSH FOR RECALL N IR g
— | SR i
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Figure(IIl-24): Indication de la défaillance de l'information fournie
par le récepteur GNSS d'avion B737-800 NG.

[1'y a deux pages qui montrent des données d'entreticn de GI’S -

- La page de FMCS SENSOR STATUS elle montre le statut des systéemes GPS. Elle affiche
bien (OK) pour les systémes qui sont valides et défaillant (FAIL) pour un systéme GPS qus a
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Chapitre III ; Etude du récepteur 1LS & GNSS (Global L;mding Unit-920)

une défaillance. Pour obtenir l'accés vers les données de technologie pour les défaillances, le
type 100 dans des zones de travail et choisi "LSK 6R" (Line Select Key 6 Right),

- La page de FMCS SENSOR DATA, apparaitre quand GPS L (1) ou GPS R (2} a une
défaillance, les données de technologie s’exposeront. Si les deux systémes GPS sont valides,
les données de technologie pour les systémes GPS ne §’exposeront pas a cetie page  1.es
données qui s’aflichent sont :

- Le code du systéme,

- Le code d'é¢tiquette,

- L’état de défaut,

- Le temps de détaillance,

- Le code surveillent.

I11-8-3-2) Le récepteur ILS :

On utilise les panneaux de controle de NAV pour faire un essai de ’1LS du tableau de
bord de I’avion. Le panneau de contrdle du pilote NAV fait un essai de GLU-920 numéro 1 et
le panneau de contrdle du co-pilote NAV fait. un essai de GLU-920 numéro 2. Pour faire un
essal de I’ILS on doit placer ces commandes:

- Ecriture d’une fréquence valide de 'ILS dans le viseur actif de fréquence sur fc panneau de
contréle de NAV,

- Placer un cours sur le panneau de contrdle de mode DFCS qui est 4 moins de 90 degrés du
titre d'avion,

- Pousser le contact d'essai sur le panneau de contrdle de NAV. Pour voir le test de 1'11,S sur
l'affichage de NAV, on doit choisir le mode approche (APP) sur le panneau de contrdle de
sélection de mode de PEFIS.

C'est l'ordre d'affichage qui montre sur le CDS pendant l'essai de I'ILS {(figure(111-25)) .

- Pour les 3 premiéres secondes, un point 4 gauche de déviation de Localizer et un point vers
le haut de déviation du Glide Slope.

- Pour les 3 secondes suivantes, un point a droite de déviation de Localizer et un point vers le
bas de déviation du Glide Slope.

- Retour d'affichages aux indications normales.

Y R X o - - o
A RAST B AT
/(." T X ,‘}“x\ } PR -
\ indicateur et |
L L echelle de -
‘\\ L -#’ déviation du ; Ty Ey
Indicateur et % 111 Glide Stope | |, YN L
échellede [T —ppyq .-~ | ;\ )
déviation de .\z\,t P, )
Localizer . l ...... __J ;!

‘essal Avrts 3 secondes d'essai
Localier : un point est 4 gauche de L'affichage Localier : un point est a droite de 1'affichage
Glide Slope : un point vers le haut de I'affichage  Glide Slope : un pointvers Ie bas de Faffichage

Figure(IIl-25): L'autotest de I'TLS.
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1I1-9) Conclusion

Dans ce troisiéme chapitre nous avons bien détaillés I'étude du fonctionnement interme
des différents modules du récepteur ILS et GNSS ou bien te GLU-920 (Global Landing Lnit-
920) car c’est un élément trés important dans notre projet de fin d’étude, qui permettra le 1est
la recherche de pannes et la maintenance du GLU-920 dans les ateliers d’Air Algérie.

3

Dans ce chapitre nous avons aussi eus [’occasion de se familiariser avec la politique de la
maintenance et la recherche de pannes, qui est une application adéquate de la réparation ¢t la
révision de I'équipement GLU-920, afin de [I’exploiter et d’augmenter sa fiabilité, vue sont
importance dans I’avion pour assurer les données de vol ae la navigation aérienne et en phase
approche, et surtout d’assurer la sécurité d’avion et des passagers.

Ce travail nous a permis la mise en ceuvre et I'exploitation des différentes informations
acquises durant les années d’études, en étudiant le GLU-920 qui est un équipement trés
important, car il se compose d’un récepteur du sysiéme ILS qui est une aide a la
radionavigation aérienne en approche utilisé pour le guidage de I'avion en phase
d’atterrissage et d’un récepteur du systéme GNSS qui permet de recevoir les données de
navigation. Le GLU-920 améliorera également considérablement les capacités en maticre de
navigation et Ja mise en oeuvre des procédures d’approche afin de pouvoir réaliser des
approches de non précision RNAV(navigation de surface) basées sur le GNSS.






1V-1jintroduction :

Dans ce chapitre on va réalisé une interface graplique par MATLAB permettant de
visualiser et d’estimer la trajectoire de descente de avion 4 Uaide du GLU-920 dans ia phase
d’afterrissage. Nous commengons par }'exposition des procédures particuliéres & approche
aux insttuments, construction des procédures d’'approche ILS/GNSS, les  conditions
normalisées pour répondre aux objectifs opérationnels des catégories 1, 1 et 11 déeriis daas
Fannexe 10 de I"'OACI, puis la stratégie de mise en cuvre des procedures GNSS. Enfin {a
simulation.

1V-2) Procédures particuliéres d'approche aux instruments :
IV-2-1) Counstruction des procédures d’approche ILS/GNSS :

{a procédure & suivre depuis le vol de croisiere jusqu'ay moment de précision de
Papproche ILS et de la phase finale d’approche interrompue doit &ire conforme aux criteres
généraux. Les différences résident dans les caractenistiques physique du segment de précision
de PILS, qui comprend le segment d'approche finale ainsi que les phases utiale ot
intermédiaire dv segment d’approche interrompue. Ces caracténstiques sont {iges aux
performances des systémes LS de catégories 1, 1T et 1

IV-2-2} Conditions normalisées :
Les hypothéses normalisées sur lesquetles reposent les procedures soat les suivantes

- dimensions des aéronefs : demi envergure, 30 métres au Maximum , disiance vornicake
entre 1a trajectoire des roues et Pantenne de radroalignement de descente, 6 métres au
maximum |

- catégorie 1T avec directenr de vol ;

- pente de montée 3 I'approche interrompue 2.5 % :

- largeur du secteur ILS : 210 métres au seuil ©

- hauteur du point de repére ILS :15 métres (49 fi) -

- toates les hauteurs des obsiacles sont rapporiées a "ahitude du seui ;

- pour Pexploitation des catégories 11 et 111, les obstacles ne depassent pas tos surfaces
intérieures d’approche et de transition of la surface d’atlernssage interromyu.

Bes corrections sont prévues forsquil y a bicu. Des cotrections sont obligatoires lotsgue kes
p q } & b ]
conditions différent d’une maniére défavorable des conditions normalisées et elles sont
facultatives lorsque cela est spécifie.

1V-2-3) Siratégie de mise en ceuvre des procédures GNSS :

La procédure RNAV/GNSS vise & compléter et & améliorer Pacees des acrodromes i
les vols IFR © elle doit penmettre de pallier Pabsence oy Pindisponibdie dlwn mraven
radioélectrique, rendre accessibie directement fe contre QFU d'une piste équipde dun aeud
ILS, permetire de raccorder une procédure conventionnelle au moven 4 un segnent GINGSS
cic.

Les procédures d'approche de nom précision RNAV/GNSS sont dos procedures
autonomies, c'est-d-dire basées uniquement sur lutilisation du GNSS et done inddpzndantas
des moyens dc radionavigation temestres (sauf dans cerains cas pour  §approche
interrompue).

Chaque repére est déterming sous la forme d’un point de cheminement déling par ses
coordonnées (latitude et longitude en degrés, minutes, secondes. d’une précision 4 un dixiem
de seconde ou, pour un repére coincidant avec e sewif de piste, d'un centéme de seconde, on
référence au systéme géodésique mondial de 1984  VWGS 84) et représenté sur la cune
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Chapitre IV

d’approche aux instruments avec le symbole correspondant a son type, « & syevoler » (g
over) ou « par fe travers » (fly by). Les différents points de cheminement corresponadent s
reperes habiiuels des procédures d’approche aux instruments {exemples . IAF {Imual
Approach Tix), IF (Intermediate Fix), FAF {Final Approach Fix), MAPt {Missed Approach
Point)}.

1V-3) Détermination d’une position par le récepteur GNSS :

La gdodésie décrit directement la forme de la suctace topographigue. La position dus
point a Ia surface de la terre est déterminée par ses coordonnées cartésiennes dans Vespace ou
ses coordonnées géographiques exprimées en longitude et latitude {qu rappeions-ie
¢quivalent aux cosinus directeurs de la verticale en ce point). A cette description gdomeétrique
s'ajoute la description dynamique du point mesuré {en termes de potentiel ¢t de pesanieur).

Comme tout systéme basé sur la géodésie, fe systéme GPS se base sur différentes mesures -
- les mesures angulaires azimutales,
- les mesures de distances #énithales,
- les mesures de pesanteur,
- les mesures astronomiques (latitude, longitude et azimut).

La figure(IV-1) montre la transformation dunc projection sphérique en proiection plane,
A gauche, localisation dans U'espace d’un point M & pastir de ses coordonnges de {ongitude
(3), latitude {) et élévation (h}). A droite, transformation d'une projection sphénigue & on
point M en projection plane. Les coordonnées M (%, ¢, 1) deviennent les coordonndes
cartésiennes (E, N) dans le nouveau plan de projection orthonomé {Q.,e,nd.
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Figure(TV-1): La transformation d'une projection sphérique en projection plene.

Le principe de localisation par GPS est donc trés proche du principe de ia inangulation
utifisé en astronomie ou en gomoméine. La distnbution des satellites GPS & £1& congue de
telle maniére que partout sur Terre on putsse aneindre & vue (par des moyens radios] aw mows
4 satellites 3 tout moment afin de détemuner une positton dans Uespace (4 la surface du sol ¢
en élévation). En pratique entre 6 et 10 satellites GPS peuvent &tre simuftanément présents an-
dessus de 'horizon mais la puissance de certains signaux ne sera pas toujours explaitahle par
le récepteur GPS.

¥

o

La localisation d’un lieu se réalise en mesurant la distance entre l'utlisateur et plusieurs
satellites GPS dont les positions sont connues en temps réel. Le réeepteur GNSS ideatifie e
satellite grace a un signal pseudo aléatoire (une réplique) émis par chaque satellite. Comme io
montre la figure suivanlefiV-2) | le systéme dispose ainst de 3 ou 4 sphéres centrées sur ey
satetlites dont lintersection donne la pasition du eécepteur GNSS dans Vespace



Chapitre IV : - o o __ Simulation

Tl nogvetIures

4
{ \
! [ | k E LIt g
A Tt " F ey
P “r‘ L7
i i i
L ocafisation MDD Lo adinaadicas 10 voqa prbarviaticoun

Figure(TV-2): La localintion d'ane posttion par les satellites GPS.

La trentaine de satellites GPS émettent en permanence des signaux sur deux fisquences
ULIF de fa bande L a 157542 MbHz {(L1) ¢t 1227.6 Milz (L2) Pour caleuler heure o
indrrectement la distance avec préciston, les satellites GPS disposent & une horioge atomique
embarquée calibrée sur la période d’excitation de I"atome de Césium-133 Jorsgue Udlectron

passe du nivean d’excifation f3 au niveau f4. Ce signal présenic une période de $i92631770
cycles par seconde correspondant & une fréquence d’environ 92 GHz.

Le satellitc ¢émet également des signaux comprenant ses ¢léments orbitaux fqui permottont
de calculer sa trajectoire et sa position dans le ciel), son almanach (domndes orbitales
hebdomadaires) et I'heure exacte de départ du satellite.

Le récepteur GNSS, possede en mémotre les coordonnses précises des orbites & un certain
nombre de satellites de la constellation (entre & et 20 satellites), Lo récoptour GNSS
teélécharge ces informations grice & une antenne micro onde. Le récepteur GNSS pewt ainss
reconnaitre le satellite émetteur, comparer les signaux horaires qu’il a regu avee ses données
internes afin de calculer le temps mis par le signal pour arrver jusqu’a lui et catcuter
distance qui le sépare du satellite. Dés que le récepteur regoit les signaux d'aw moins guatee
satellites simuftanément, 1§ peut calculer sa position exacte.

Pour augmenter la précision, le récepteur GNSS s assure que son signal est synchronisé
avec celui €mis par le satellite. La mesure de cc déphasage (effct Doppler) indigue la distanoe
qui sépare le satellite du récepteur GNSS (D = ¢ T on ¢ est la vitesse de i lumigre sof
299792 458 km/s).

Pour éliminer la "dilution” sur ¥a position {figuref1V-31) {la zone d'incertitude présentée i
gauche par rapport & la position réelle P) et notamment pour calculer la position cn altitude,
les signaux d'un quatniéme sateilitc sont nécessaires.

A partir de ces données Je réceptenr GNSS peut également foumir des informations sur is
vitesse du récepteur, le cap vrat du déplacement, la variation en pourcentage de Vahnude, Ja
correction de Taltitude du lieu, ete. D'autres caleuls spécifigues peuvent étee effeciucs par des
logiciels de navigation ou de gestion.

sl / \ § .

= ¥ <

Figare(IV-3}; Dilution sur Ia position liée  1s configuration des sstelites
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Le temps mis pour calculer une position avec un recepteur GNSS dépend du temps
d'acquisition. Ce demnier ne dépend pas du togiciel de navigation ou de gestion puisgue fe
calcul d'une position dépend directement de §a bonne réception des signaux par le réceptewr
GNSS.

La précision du systéme GPS depuis le ler mai 2000 (la suppression de la degradation
volontaire SA) est dans 95 % des cas -
- précision latérale : douze metres -
- précision verticale : vingt métres.

1V-4) Le filtre de kalman :
Dans notre simulation on va utilisés le filtre de kalman pour estimer la position de Vavian
dans la trajectoire de descente basée sur le signal du Glide Stope et le signal du GPS.

IV-4-1) Principe du filtre de kalman :

Une 1dée centrale dans le filtre de kalman est de modéliser le systéme &tudié comme un
systeme dynamique lindaire affecté par des bruits. Le filtre de kalman est une approchs
statistique, d'assimilation des données, dont Ie principe o4 de comiger Ja majecioire du modél
en combinant les observations avec I'information fournie par le modéle de facen & minimisar
Terreur entre 'état vrai et I'état filtcs,

Considérons la représentation stochastique de espace d'état suivante:

Xir1 = MEX + By, +G Wy IV, 13
avec My est fa dynamique linéaire, uy, est le terme de forgage projetc sur les vanables par in
matrice By et Gy, est la matrice d'entrée de bruit Wi qut est un bruit Gaussien de movenne zere
et de matrice de covariance Qy et Gui modélise lerreur modale.

L'observation Z, est reliée a I'état du modéle {inconnu) X, par {a relation, dite BAUALOD
d'ebservations, suivanie:

Z;":Hkxk+ ‘Vk . (I"'«.Zi
avec Hy est un opérateur {indaire d'observation et ¥y tepresente {'erreur sur les observations
produit par un brust Gaussien de moyenne nuile et de matrice de covanance Ry '

L'état initial Xy est supposé étre Gaussien avec unc moyenne Ng est une matrice do
covariance Py,

Afin d'obtenir I'état optimale du systéme on doit combiner los observations 2y avos
nformation fournie par le modéle X;. Pour résoudre ce probiéme de tiitrage on dox
determiner Ja densit¢ de probabilité conditionnelie de I'état X, sachant [historigue des
mesures pris 2y, ..., Z; {on note ¥/1). Cette densité de probabilité est Gaussienne {puisqi'on ext
dans un cas lindaire) et donc compléterment caractériser par sa movenne Xyq 24 sa nuinee Jde
covariance P,

L'algorithme ;
« Injtialisation de 'état du systéme ot de sa matrice de coviriance

X =Xq {v.
Pon =P,
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« Calcul de lestimation Xy de T'état du systéme a Pinstant k & partic des mesures disgambles
4 I'instant k~—-1

Xis-1 = My Xjmaa + By uy (1V.4)

* Mise a4 jour intermédiaire de ia matrice de covariance de I'état en temamt compie de
Yévolution prévue par I'équation d'évolution de Y'état.

Purct= My Pretact M+ G Qe G gv.s)
= Caleul du gain du filtre optimal (qui peut &tre calculé a priori)

Ki= Pict B (Fy P Hi + R {IV.6)
* Mise 2 jour de la matrice de covariance de ['état

Pk,fk= (l - K,kﬂk) P;;fk_j u\.?}

» Réactualisation de 'estimation de l'état
Xk = Xt + K {2y ~Hu Xope1) {1V.8}

Le gain optimal (de Kalman) tieat compie des camoirisliques statistiques de beuit e
mesure mais ne dépend pas des données mesurées donce il peut étre caleuld a prion.
Le cas d'un processus stationnaire représemie dans Yespace d'étal par les équuhions
suivantes:
Xk+l =M Xk-%- B {119 +G “Ik (I\v.i}!
Ex

Zk= H Xk o Vk {’\’.N})
IV-5) Simulation :

On va réalisé une interface graphique de simulation sous un environnement MATLAR
permettant de visualiser et d'estimer {a trajectoire de descenie de {Tavion dans ia phase
datternssage a Vaide du GLU-920. Utilisant a la fois les données ILS | & savoir fe Ghide
Slope (qut fournit la peate d’approche 3° de la trajectoire nominale de descente) et les
données GNSS ( qui fournit ta position des deux points, 3 savorr fa position du diébut d&e
descente {2 une distance de 7200m avani le seul} de piste) 21 de 11n de descente t4 une dislance
de 300m aprés le scuil de piste}).

IV-5-1) Elaboration de Vinterface : Notre nterface se compase des fendires Sutvanies |

4+ Théme de la simulation @ La figuret}V-4) montre le théme de notre projet.
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P ignrd N, 1 EMlisition o Vaceecpoine daide & Vatte Civeage e reveptour 1.5 G.GNSSGLU w0) 7 00

4

UTILISATION ‘DE L'ACCESSOIRE D'AIDE A

:-L'ATTERRISSAGE LE RECEPTEUR ILS&GNSS

(GLOBAL LANDING UNIT-820) EQUIPANT LES

AVIONS B737-800NG ET A330-200

Figure (IV-4): Théme du projet

+ Elaboration de la trajectoire de descente théorique :
La piste d’atternssage a une longueur de 3500meétres et une largeur de 45métres, La
figure(IV-5) montre la trajectoire de descente théorique de notre simulation.

¢ .Figure Mo 1: La trajectoire théorique de descente LS GNSS (GLU-520

TI'EP'E TRA.'EC SIMU GSDIAGR  GSIGMAL GPSIGMAL GSGNSS ESFIMAT Help fermer  Outher

Ton du GHde

Hautewr seull = Distance GPsew = 224 m
Angle de descontg = Hatenst Ardere A1 = £.4094 m :
Distance GPRWY = Hawtewr Amenne AZ = §.8188 m
Fréquence = Hautew Antenne A3 = 1322817 m
Pente tercain =
Figure(IV-5): La trajectoire de descente théorique

¢ Simulation de I’atterrissage d’avion a ’aide du Glide Slope :
La figure(1V-6) montre la simulation de I’atterrissage d’avion a 'aide du Glide Slope.
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Figure{V-6): Sinmiation de I'aterrissage 'svion & Paide du Glide Slope
¢ Simulation des diagrammes de rayonnement du réseau d’antennes Glide Slope :

La figure(IV-7) montre la simulation des diagrammes de rayonnement du réscau
d’antennes Glide Slope.

4 Diagramme de rayonmement du réseau dmﬂennes (,tide .0 _‘!‘.'.]. e _ )
THEME TRAJEC SIMU GSDIAGR GSIGNAL GPSIGNAL GSGNSS ESTIMAT Help fermer Quitter

(hiaprwansane Al Hastwantie A1

g R
SR L PRMSLR

[y Y LY P T YR W)

B SN iy el NN
v T R A ATAR AT LATT.A G e

Figure(IV-7): Simmlation des diagrammes de rayonnement du résean d'sntennes Glide slope

¢+ Elaboration du signal Glide Slope recu par Pavion :
La figure(IV-8) montre le signal Glide Slope regu par I’avion lors de I'atternssage.
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-8): Le Glide

regu par I'svion lovaquoe, (a) P'avion ost trop haut do

Simulation

(3)

®

©)

igure(IV- signal Slopo
I'axe do desceanite, (b) l'avion sur I'axe de descente, (¢) I'avion cst ttop bas de 1'axe de dosconte.

¢ Le signal GPS recu par le récepteur GNSS intégré dans le GLU-

920:

La figure(1V-9) montre le spectre du signal GPS simulé composé du code C/A et du code P.
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.50 Spectre de signal GPS simulé code C/A el P
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Figure(TV-9): Le spectre du signal GPS simmlé composé du code C/A et du code P

La figure(IV-10) montre le spectre du signal GPS simul? composé du code C/A regu par le
récepteur GNSS intégré dans le GLU-920. ' '

4 Fipagre No. 3: Spectre da signal GPS recu par le riéceplear I‘,ENSS davion :code C/h ﬂ
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Figure(IV-10): Le spectre du signal GPS regu par le récepteur GNSS composé du code C/A

+ Elaboration de la trajectoire de descente théorique, ILS et GNSS :
La figure(IV-11) montre la simulation de trajectoire de descente théorique, ILS et GNSS.

4 Fhmu e Mo. St La traicctonre de descente d'aovion basde sur LS B hsG (I0 LY | T RN U O R e Ny
La trajactoire de deacente d'avion besde aur ILS & GNSm L U-O00)

T theongue
i | B

S— GNGRIT

e S

1047

[S I R :
ann 7

} B SRR T
e IR
g RO
e EEETT AN
ZQon

et o
A0 8]

Figare(TV-11): Sinulation de la trajectoire do descente théarique, ILS et GNSS.

¢ Estimation de la trajectoire de descente d’avion a I’aide de GLU-920 (récepteur

ILS&GNSS):
La figure(IV-12) montre I’estimation de la trajectoire de descente théorique d’avion.
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Figure(IV-12): L'estimation de 1a trajectoire de descen®s théorique d'avion

La figure(IV-13) montre I’estimation de la trajectoire de descente a base du Glide
(récepteur ILS).

v —deP | >
SReCate O alirie

il 5 SER R, Rl

1 ' atanalinmn de ta brajectnire de desernte dlavidi

lLestimatinn da
AU — {

b Lt - -

trajecto

450 LU g e ,
200 # 200 : : :
= ;
& : : :
160 2oasufoo o b
== Do
- 7 ion E
L
50 [ T Slevns B NEE S8
P
a s s e £ sarn sms e irsme et . ¥
i ; i i B o i ; i
a 2000 4000 5000 anna a 2000 4000 GO0 O

Figure(IV-13): L'estimation de la trajectoire de descente a base du Glide

La figure(IV-14) montre I’estimation de la trajectoire de descente a base du récepteur GNSS.
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Figure(IV-14): 'estimation e la trajectoire de descentc & base du récepteur GNSS
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La figure(IV-15) montre I’estimation de la trajectoire de descente d’avion a Paide de GI1.U-
920.
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Figure(IV-15): L'estimation de Ia trajectoire de descente d'avion A I'aide de GLU-920
1V-6) Conclusion :
Dans ce chapitre on a réalisé une interface graphique permettant de visualiser et d estimer
la trajectoire de descente d’avion dans la phase d’atterrissage a 'aide du G 1-920) par e

logiciel MATLAB, qui est un systéme interactif et convivial de calculs numenque et de
visualisation graphique. Il posséde un langage a la fois puissant et simple d utilisation.
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CONCLUSION GENERALE

Nous sommes intéressé & ce projet, vu Vimportance de la phase d attervissage qut os
towours une source d’accidents d’avions, (.ene phase nécessite des instruments de surdage
trés performants pour obtenir des précisions trés grandes sfin d assurer un guidage pariait. B

de satisfaire les spécifications définies par I"OACL

La réalisation de ce projet de fin d'études a €1 s bénéfique pour nous ot sera dure
aide précieuse pour le personnel d'entretient ¢t de maintenance de Vatelier tadic & Aw
Algéne, afin de comprendre le principe de fonctionnemert et d’essayer & augmenter 2 durde
de vie de {"accessoire d’aide 2 Patterrissage et done d’assurer la sécurits des passagers. Par

les points essentiels du bénéfice de fa réalisation de ce proset, nous pouvons citer -

La mise en ecuvre et Pexploitation des différentes informations et connaissances acquis
durant jes années d’études, et surtout 3 ["application ot la confromation des différen
problemes 4 la réalisation pratique du test de Paccessoire d’aide a Pallerrissape le récepreur
ILS et GNSS ‘Global Landing Unit-920tout en tenant compte des différentes aormes et
procédures de maintenance. Ce projet est une aide considérable pour les atehers o Adr
Algéne, car il permet Ia maintenance de I'accessoire au niveau de leurs ateliers. Ce gum met
fin & la sous traitante trangére ct par conséquence un gain économique conséquent.

oy
c
4
1

A travers ce mémoire, nous avons mentionnds les différentes aspectes du ;;rwzuu
d’avion des deux systémes ILS et GNSS, afin de pouvoir realiser des atterrissages hasés sur
systéme 1LS et des approches de non préciston basdes sur le svstime GMSS La readmiion de
Pinterface graphique de simulation a permet de visualiser et d’estimer fa majecioire de
descente de Vavion dans la phase datterrissage & PVarde du GLU-920. Nous avons ew
Voccasion durant le stage pratique de se familiarisé avee la palitigue de la rechanche de
pannes et les techniques appliqu€es & la maintenance en aéronautique.

Nous espérons que ce travail sera utile pour toutes es personnes désireuses d approfondir
leurs connaissances sur les systémes de radionavigation en pénérale, sysiéme & ahemissane
aux instruments et les nouvelles techniques de navigation par satellite en particulier.

Enfin nous soubaitons que notre projet coniribuera positivement an dépaﬂemezzt
d’aéronautique (DAB), et fera Iobjet d™un support pédagogique et technique pour les future
promotions fux guels nous suggérons "apport dune ameélioration dans {e domaine de L,
radionavigation et ies nouvelles techniques de navigation par satellite.
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