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SYSTEME DE PILOTAGE D’UN AERONEF, AU MOINS POUR PILOTER LUAERONEF LORS D’UNE APPROCHE
DE NON PRECISION EN VUE D’UN ATTERRISSAGE.

@ - Systéme de pilotage d’un aéronef, au moins pour pi-

loter 'aéronef lors d’'une approche de non précision en vue

d’un atterrissage. 6 5§
- Le systéme de pilotage (1) comporte des sources d'in- 10 ) /

formations (2) qui fournissent au moins une indication de la
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position effective de I'aéronef et des informations permet- ”\4 \ i] .
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tant de caractériser un axe d’approche virtuel, et une unité
de traitement d’informations (3) qui comporte un récepteur \

multimode d’aide a latterrissage (5) qui comprend une fonc- 12- % 8 \18 \
tion (6) de mode d’approche assisté, susceptible de déter- — 4
miner les déviations latérale et verticale entre la position el 18 i
effective de 'aéronef et la position qu’il aurait s'il était sur le- !

dit axe d’approche virtuel, et qui transmet les déviations la-

térale et verticale ainsi déterminées a un dispositif utilisateur

(4).
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La présente invention concerne un systéme de pilotage d'un aéro-
nef, au moins pour piloter I'aéronef lors d'une approche de non précision
en vue d'un atterrissage.

Dans le cadre de la présente invention, on entend par "approche
de non précision” (en anglais "non precision approach") une approche qui
n'est pas une approche de précision aux instruments, telle que par exem-
ple une approche de type ILS ("Instrument Landing System"). On sait que,
pour mettre en ceuvre une approche de précision aux instruments, on uti-
lise des stations sol qui sont situées en bordure de piste et au moins un
récepteur radio spécialisé monté a bord de I'aéronef, qui fournit un gui-
dage horizontal et vertical avant et pendant |'atterrissage en présentant au
pilote la déviation latérale par rapport & un axe d'approche et la déviation
verticale par rapport & un plan de descente. Une telle approche de préci-
sion aux instruments apporte une assistance importante et efficace a |'at-
terrissage (par un guidage latéral et un guidage vertical), en particulier par
mauvaise visibilité (brouillard, ...) ou en absence de visibilité.

Une approche de non précision, telle que considérée dans la pré-
sente invention, existe donc lorsque les informations précédentes ne sont
pas disponibles, tout au moins en partie, de sorte qu'une approche de pré-
cision usuelle ne peut pas étre mise en ceuvre,

La présente invention concerne un systéme de pilotage permettant
de mettre en ceuvre une telle approche de non précision.

A cet effet, selon l'invention, ledit systdme de pilotage du type
comportant :

— des sources d'informations ;
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- une unité de traitement d'informations, qui traite des informations
issues desdites sources d'informations ; et

— un dispositif utilisateur, qui utilise les résultats de traitements mis en
ceuvre par ladite unité de traitement d'informations,

est remarquable en ce que :

- lesdites sources d'informations fournissent & ladite unité de traitement
d'informations, au moins une indication de position relative & la position
effective de I'aéronef et des informations permettant de caractériser un
axe d'approche virtuel ; et

— ladite unité de traitement d'informations comporte un récepteur multi-
mode d'aide a l'atterrissage qui comprend une fonction de mode d'ap-
proche assisté, susceptible de déterminer les déviations latérale et ver-
ticale entre la position effective de I'aéronef et la position qu'il aurait
s'il était sur ledit axe d'approche virtuel, et qui transmet les déviations
latérale et verticale ainsi déterminées audit dispositif utilisateur.

Un tel récepteur multimode d'aide a I'atterrissage, de préférence
de type MMR ("Multi Mode Receiver”}, est destiné de fagon usuelle @ met-
tre en ceuvre une approche de précision aux instruments, par exemple de
type ILS, en utilisant les signaux transmis par les stations sol précitées.

Gréace a l'intégration conforme & l'invention de ladite fonction de
mode d'approche assisté dite FLS (qui permet de mettre en ceuvre une
approche de non précision) dans ledit récepteur multimode d'aide a I'atter-
rissage, on peut utiliser des liaisons entre équipements (calculateurs, cap-
teurs) existant déja, comme précisé ci-dessous, et la mise en ocsuvre de
I'invention nécessite uniqguement des modifications de type logiciel, ce qui
permet bien entendu de réduire le co(t et I'encombrement.

De plus, cette solution est trés robuste et évolutive, puisque les
éventuelles mises a jour peuvent étre réalisées (simplement et rapidement)

de facon logicielle.
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De facon avantageuse, ledit récepteur multimode d'aide a ['atter-
rissage comprend une fonction de positionnement par satellites, en liaison
avec un systéme de positionnement par satellites.

En outre, dans un mode de réalisation préféré, lesdites sources
d'informations comportent un calculateur de gestion de vol, de préférence
de type FMS ("Flight Management System"), ainsi qu'une pluralité de cap-
teurs qui sont reliés audit calculateur de gestion de vol.

Par ailleurs, de fagon avantageuse, lesdites sources d'informations
comportent, de plus, une unité de référence inertielle qui détermine une
premiére indication de position de I'aéronef.

Dans ce cas, dans une premiére variante, ladite unité de référence
inertielle fournit ladite premiére indication de position au calculateur de
gestion de vol, qui transmet ensuite cette premiére indication de position
audit récepteur multimode d'aide a I'atterrissage.

En outre, dans une seconde variante, ladite unité de référence iner-
tielle fournit ladite premiére indication de position directement audit récep-
teur multimode d'aide a l'atterrissage, par |'intermédiaire d'une liaison
spécifique. Dans ce cas, avantageusement, ledit récepteur multimode
d'aide a l'atterrissage comprend une fonction de positionnement par satel-
lites, en liaison avec un systéme de positionnement par satellites, qui dé-
termine une seconde indication de position, et ledit récepteur multimode
d'aide a |'atterrissage détermine, a partir desdites premiére et deuxiéme
indications de position, une premiére indication de position affinée, qui est
donc particulierement précise.

Par ailleurs, dans un mode de réalisation particulier, le systéme de
pilotage conforme a l'invention comporte un dispositif de positionnement
par satellites qui détermine une troisiéme indication de position qu'il four-
nit a ladite unité de référence inertielle, et ladite unité de référence iner-

tielle détermine une seconde indication de position affinée & partir desdites
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premiére et troisiéme indications de position. Ceci permet d'obtenir une
indication de position particuliérement fiable et précise.

Dans ce cas, dans une premiére variante, ladite unité de référence
inertielle fournit ladite seconde indication de position affinée au calculateur
de gestion de vol, qui transmet ensuite cette seconde indication de posi-
tion affinée audit récepteur multimode d'aide a I'atterrissage.

Dans une seconde variante, ladite unité de référence inertielle
fournit ladite seconde indication de position affinée directement audit ré-
cepteur multimode d'aide & |'atterrissage, par l'intermédiaire d'une liaison
spécifique. Ceci permet d'améliorer le niveau d'intégrité des indications de
position de |'aéronef et, de plus, de réduire leur délai de transmission.

Par ailleurs, dans un autre mode de réalisation particulier, le sys-
téme de pilotage conforme a l'invention comporte un dispositif de posi-
tionnement par satellites qui détermine une quatriéme indication de posi-
tion qu'il fournit @ un calculateur de gestion de vol, ladite unité de réfé-
rence inertielle fournit ladite premiére indication de position également
audit calculateur de gestion de vol, et ledit calculateur de gestion de vol
détermine, a partir desdites premiére et quatriéme indications de position,
une troisiéme indication de position affinée, qu'il transmet audit récepteur
multimode d'aide a |'atterrissage.

Les figures du dessin annexé feront bien comprendre comment
I'invention peut étre réalisée. Sur ces figures, des références identiques
désignent des éléments semblables.

Les figures 1 a 4 sont les schémas synoptiques de différents mo-
des de réalisation du systéme de pilotage conforme a l'invention.

Le systeme 1 conforme a l'invention et représenté dans un mode
de réalisation de base sur la figure 1, est destiné au pilotage d'un aéronef,
en particulier d'un avion de transport civil, au moins pour piloter 1'aéronef

lors d'une approche de non précision (c'est-a-dire en |'absence d'informa-
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tions permettant de mettre en ceuvre une approche usuelle de précision
aux instruments) en vue d'un atterrissage sur une piste d'atterrissage (non
représentée).
Ledit systéme de pilotage 1 qui est embarqué sur I'aéronef, est du
type comportant :
— des sources d'informations 2 ;
— une unité de traitement d'informations 3, qui traite des informations
issues desdites sources d'informations 2 ; et
— un dispositif utilisateur 4, qui utilise les résultats des traitements mis en
ceuvre par ladite unité de traitement d'informations 3.
Selon I'invention :
— lesdites sources d'informations 2 fournissent & ladite unité de traite-
ment d'informations 3 :

* au moins une indication de position relative & la position effective de
I'aéronef, indication de position qui peut étre déterminée et trans-
mise de différentes facons dans le cadre de la présente invention,

. comme précisé ci-dessous ; et

* des informations permettant de caractériser un axe d'approche vir-
tuel, pour I'approche de la piste d'atterrissage. Bien entendu, ces
informations, considérées dans |'approche de non précision de la
présente invention, ne comprennent pas les données de stations sol
de guidage comme dans le cas d'une approche de précision aux ins-
truments ; et

— ladite unité de traitement d'informations 3 comporte un récepteur multi-
mode d'aide a l'atterrissage 5, de préférence de type MMR ("Multi

Mode Receiver") qui comprend une fonction 6 de mode d'approche

assisté, dite FLS, relative a une approche de non précision et suscepti-

ble de déterminer les déviations latérale et verticale entre la position

effective de |'aéronef et la position qu'il aurait s'il était sur ledit axe
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d'approche virtuel, et qui transmet les déviations latérale et verticale
ainsi déterminées audit dispositif utilisateur 4, par I'intermédiaire d'une
liaison 7.

On sait que lors d'une approche de non précision, on peut mettre
en ceuvre |'un d'une pluralité de modes d'approche assistés possibles, le
mode d'approche assisté utilisé étant sélectionné par le pilote. Selon ces
modes d'approche assistés :

— un axe d'approche virtuel est déterminé, notamment 3 partir d'informa-
tions contenues dans une base de données embarquée & bord de I'aéro-
nef et faisant partie desdites sources d'informations 2 :

- les déviations latérale et verticale de la position de 1'aéronef (dont une
indication de position est regue desdites sources d'informations 2) par
rapport a cet axe d'approche virtuel, sont calculées par |'intermédiaire
de ladite fonction 6 de mode d'approche assisté FLS, qui est intégrée
selon I'invention dans ledit récepteur multimode d'aide & I'atterrissage
5;et

~ l'aéronef est alors piloté de maniére & annuler ces déviations.

Plus précisément, ledit dispositif utilisateur 4 utilise les informa-
tions fournies par ledit récepteur multimode d'aide a l'atterrissage 5 pour
permettre.le guidage de |'aéronef jusqu'a son atterrissage, soit directe-
ment (le dispositif utilisateur 4 peut alors comporter un pilote automati-
que), soit indirectement (le dispositif utilisateur 4 peut alors comporter un
écran de visualisation, pour présenter lesdites informations au pilote qui
réalise dans ce cas le guidage).

Comme on peut le voir sur les figures 1 & 4, lesdites sources d'in-
formations 2 comportent un calculateur de gestion de vol 8, de préférence
de type FMS ("Flight Management System"), qui est relié par une liaison 9
audit récepteur multimode d'aide a |'atterrissage 5, ainsi qu'une pluralité

de capteurs 10, 11, 12 qui sont reliés respectivement par des liaisons 13,
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14, 15 audit calculateur de gestion de vol 8 et qui comportent notam-

ment :

— un radiophare 10 d'alignement omnidirectionnel VHF, de préférence de
type VOR ("VHF Omnidirectional Range"). Un tel radiophare omnidirec-
tionnel a trés haute fréquence et courte portée, fournit & bord de I'aéro-
nef l'indication d'un relévement du radiophare ou les écarts gauche et
droit par rapport a la route ;

- un dispositif de mesure de distance 11, de préférence de type DME
("Distance Measuring Equipment”). Un tel dispositif mesure le temps
aller-retour de signaux entre I'aéronef et un émetteur/récepteur au sol et
en déduit la distance et la vitesse sol ; et

- une unité de référence inertielle 12, de préférence de type IRS ("Inertial
Reference System") ou de type ADIRS ("Air Data and Inertial Reference
System”).

Le calculateur de gestion de vol 8 transmet au récepteur multi-
mode d'aide a I|'atterrissage 5 des informations (position du seuil de la
piste d'atterrissage, pente ou angle de descente, ...) issues, par exemple,
d'une base de données et permettant de caractériser un axe d'approche
virtuel qui est représentatif du mode d'approche assisté, sélectionné par le
pilote {parmi la pluralité de modes d'approche assistés qui sont possibles
pour une approche de non précision). ‘

Par ailleurs, ledit calculateur de gestion de vol 8 transmet égale-
ment audit récepteur multimode d'aide a I'atterrissage 5, une indication de
position de |"aéronef, qui permet de définir I'altitude, la longitude et la lati-
tude de I'aéronef. |

Dans le mode de réalisation particulier représenté sur la figure 1 :
— dans une premiére variante, cette indication de position est calculée par

le calculateur 8, & partir d'informations regues de différents systémes et

capteurs 10, 11, 12 ; et
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~ dans une seconde variante, cette indication de position est calculée par
I'unité de référence inertielle 12, & partir de ses propres capteurs (cap-
teurs de pression pour |'altitude, centrale inertielle).

Le systéme de pilotage 1 conforme & l'invention comporte, de
plus, un dispositif 16 de positionnement par satellites, qui est en liaison
avec un systéme de type GPS ("Global Positioning System") et qui
comporte une antenne 17 et une fonction logicielle 18 qui est intégrée
dans le récepteur multimode d'aide a I'atterrissage 5.

Gréce a l'intégration conforme a I'invention de la fonction 6 de
mode d'approche assisté dite FLS (qui permet de mettre en ceuvre une
approche de non précision) dans ledit récepteur multimode d'aide a I'atter-
rissage 5, on peut utiliser des liaisons entre équipements (calculateurs,
capteurs) existant déja, et la mise en ceuvre de l'invention nécessite uni-
quement des modifications de type logiciel, ce qui permet bien entendu de
réduire le colt et I'encombrement.

De plus, cette solution est trés robuste et évolutive, puisqu'elle
nécessite en général uniquement des mises a jour logicielles.

En outre, de nombreuses fonctionnalités relatives a |'utilisation des
parametres issus du récepteur multimode d'aide a |'atterrissage 5, qui sont
par exemple intégrées dans le dispositif utilisateur 4 et qui sont dévelop-
pées pour des modes d'approche aux instruments (par exemple ILS), sont
réutilisables lorsqu'un mode d'approche assisté FLS {(pour une approche de
non précision) est sélectionné. De facon non limitative, on peut citer les
lois de guidage du pilote automatique, ainsi que l'affichage sur un écran
de visualisation des déviations entre la position de I'aéronef et I'axe d'ap-
proche [dans ce cas toutefois, on utilise de préférence une symbologie
d'affichage différente en mode d'approche assisté FLS (pour une approche
de non précision) pour attirer I'attention du pilote sur |'activation de ce

mode]. Ainsi, I'architecture conforme a l'invention du systéme de pilotage
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1 facilite la réalisation d'une interface homme/machine la plus proche pos-
sible de I'interface usuelle correspondant a une approche aux instruments
ILS.

Dans un autre mode de réalisation représenté sur la figure 2, dans
une premiére variante, |'unité de référence inertielle 12 est reliée directe-
ment par une liaison spécifique 19 a la fonction logicielle 18 du dispositif
GPS 16. Elle recoit de ce dispositif GPS 16 une indication de position
GPS.

Dans ce cas, ladite unité de référence inertielle 12 détermine, 2
partir de sa propre indication de position et de cette indication de position
GPS, une indication de position affinée, ce qui permet bien entendu
d'augmenter la précision de l'indication de position qui est ensuite trans-
mise au récepteur multimode 5, via le calculateur 8 et les liaisons 15 et 9.

On notera que, dans les modes de réalisation des figures 2 4 4, on
a présenté en traits interrompus, les capteurs et les liaisons du systéme de
pilotage 1, qui ne participent pas a la détermination et a la transmission de
l'indication de position.

Dans une seconde variante du mode de réalisation de la figure 2,
le systéme de pilotage 1 comporte une liaison 22 (représentée en traits
mixtes) au lieu de la liaison 19. Cette liaison 22 relie directement la fonc-
tion logicielle 18 du dispositif GPS 16 audit calculateur de gestion de vol
8. Dans cette variante, ledit calculateur 8 recoit une indication de position
(comprenant de préférence l'altitude, la longitude et la latitude de |'aéro-
nef) qui est calculée par 'unité de référence inertielle 12, directement de
cette derniére par la liaison 15, et une indication de position GPS, direc-
tement de ladite fonction logicielle 18 par la liaison 22. Ledit calculateur 8
calcule, a partir de ces deux indications de position, une indication de po-
sition affinée, qu'il transmet au récepteur multimode 5. L'avantage de

cette seconde variante par rapport a la premiére variante de la figure 2,
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10

réside dans le fait que cette variante ne nécessite pas de modification du
logiciel de I'unité de référence inertielle 12.

Le mode de réalisation de la figure 3 est proche de celui de |a pre-
miére variante de la figure 2, la seule différence étant que I'unité de réfé-
rence inertielle 12 transmet l'indication de position affinée, directement,
au récepteur multimode 5, a I'aide d'une liaison spécifique 20, c'est-a-dire
sans passer par le calculateur 8.

Ceci permet d'améliorer le niveau d'intégrité de I'indication de po-
sition de I'aéronef. En effet, le calculateur 8 présente un niveau d'intégrité
qui est plus faible que les niveaux d'intégrité de I'unité 12 et du récepteur
multimode 5. Il en résulte que le niveau d'intégrité des informations est
meilleur lorsque le récepteur multimode 5 les recoit de I'unité 12 que lors-
qu'il les recoit du calculateur 8.

Un autre avantage de ce mode de réalisation réside dans le fait
que le retard entre le moment ol des données (signaux GPS, informations
des capteurs de l'unité de référence inertielle 12} permettant de calculer
lesdites indications de position, sont recues a bord de I'aéronef, et le mo-
ment ou lesdites indications de position sont recues par le récepteur mul-
timode 5, est moindre que dans ladite premiére variante du mode de réali-
sation de la figure 2, puisque I'on supprime I'opération de traitement des-
dites indications de position parlle calculateur 8.

Cela permet d'améliorer les performances du guidage réalisé (par
exemple par le pilote automatique) a partir des informations d'écart (entre
la position de I'aéronef et I'axe d'approche virtuel) élaborées par le récep-
teur multimode 5. Par exemple, on peut estimer ce retard & environ 1 se-
conde (correspondant a une distance parcourue par |'aéronef, donc & une
erreur de position, d'environ 72 métres pour une vitesse d'approche de
140 nceuds) dans I'exemple de la premiére variante de la figure 2, et a

seulement 150 millisecondes (soit une erreur de position d'environ 11 mé-
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tres) dans ['exemple de la figure 3. Or, les lois de guidage intégrées dans

le pilote automatique sont optimisées pour le mode ILS, dans lequel un

retard d0 au traitement des informations est de l'ordre de 100 millise-
condes (soit une erreur de position d'environ 7 meétres). Ladite erreur de
position d'environ 11 métres étant voisine de I'erreur de position d'environ

7 métres correspondant au mode ILS, on comprend aisément que les per-

formances du guidage seront meilleures dans I'exemple de la figure 3 que

dans I'exemple de la premiére variante de la figure 2 (erreur de position
d'environ 72 metres). Toutefois, il convient de noter que, méme dans

I'exemple de la premiére variante de la figure 2, I'erreur de position reste

bien inférieure a la précision requise lors de I'approche, laquelle est de

I'ordre de 180 metres.

Dans un autre mode de réalisation représenté sur la figure 4,

['unité de référence inertielle 12 est reliée directement au récepteur multi-

mode 5, par l'intermédiaire d'une liaison spécifique 21 qui peut corres-

pondre, par exemple, a la liaison 20 de la figure 3.

Dans ce dernier mode de réalisation, le récepteur multimode 5 dé-
termine une indication de position affinée de |'aéronef, a partir :

— d'une indication de position qui est fournie par la fonction logicielle 18
(GPS) qui est intégrée dans ledit récepteur multimode 5 ; et

— d'une indication de position qui est déterminée par |'unité de référence
inertielle 12 (3 partir de données issues de capteurs anémométriques
et/ou inertiels) et qui est transmise par la liaison 21.

Par ailleurs, on notera que :

— dans la premiére variante du mode de réalisation de la figure 2 et dans
le mode de réalisation de la figure 3, l'indication de position que I'unité
de référence inertielle 12 recoit du dispositif GPS 16 correspond a des
données brutes ("raw data"), c'est-a-dire a des données de position re-

lative de |'aéronef par rapport a différents satellites GPS ; et
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- dans la seconde variante du mode de réalisation de la figure 2 et dans
le mode de réalisation de la figure 4, 'indication de position déterminée
par la fonction logicielle 18 correspond, de préférence, a une position
de I'aéronef dans un référentiel terrestre, caractérisée par exemple par

sa latitude, sa longitude et son altitude.
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REVENDICATIONS

1. Systéme de pilotage d'un aéronef, au moins pour piloter |'aéro-

nef lors d'une approche de non précision en vue d'un atterrissage, ledit

systeme de pilotage (1) comportant :

~ des sources d'informations (2) ;

— une unité de traitement d'informations (3), qui traite des informations |
issues desdites sources d'informations (2) ; et

- un dispositif utilisateur (4), qui utilise les résultats de traitements mis en
ceuvre par ladite unité de traitement d‘informations (3),

caractérisé en ce que :

~ lesdites sources d'informations (2) fournissent a ladite uhité de traite-
ment d'informations (3), au moins une indication de position relative a
la position effective de |'aéronef et des informations permettant de ca-
ractériser un axe d'approche virtuel ; et

- ladite unité de traitement d'informations (3) comporte un récepteur
multimode d'aide a I'atterrissage (5) qui comprend une fonction (6) de
mode d'approche assisté, susceptible de déterminer les déviations laté-
rale et verticale entre la position effective de |'aéronef et la position
qu'il aurait s'il était sur ledit axe d'approche virtuel, et qui transmet les
déviations latérale et verticale ainsi déterminées audit dispositif utilisa-
teur (4).

2. Systéme de pilotage selon la revendication 1,

caractérisé en ce que ledit récepteur multimode d'aide a |'atterrissage (5)

comprend une fonction (18) de positionnement par satellites, en liaison

avec un systéeme de positionnement par satellites.

3. Systéme de pilotage selon I'une des revendications 1 et 2,
caractérisé en ce que lesdites sources d'informations (2) comportent un

calculateur de gestion de vol (8).
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4. Systéme de pilotage selon la revendication 3,
caractérisé en ce que lesdites sources d'informations (2) comportent, de
plus, une pluralité de capteurs (10, 11, 12) qui sont reliés audit calcula-
teur de gestion de vol (8).

5. Systéme de pilotage selon I'une quelconque des revendications
précédentes,
caractérisé en ce que lesdites sources d'informations (2) comportent, de
plus, une unité de référence inertielle {12) qui détermine une premiére
indication de position de |'aéronef.

6. Systéme de pilotage selon la revendication 5,
caractérisé en ce que ladite unité de référence inertielle (12) fournit ladite
premiére indication de position a un calculateur de gestion de vol (8), qui
transmet cette premiére indication de position audit récepteur multimode
d'aide a |'atterrissage (5).

7. Systéme de pilotage selon la revendication 5,
caractérisé en ce que ladite unité de référence inertielle (12) fournit ladite
premiére indication de position directement audit récepteur multimode
d'aide a l'atterrissage (5), par l'intermédiaire d'une liaison spécifique (21).

8. Systéme de pilotage selon la revendication 7,
caractérisé en ce que ledit récepteur multimode d'aide a |'atterrissage (5)
comprend une fonction (18) de positionnement par satellites en liaison
avec un systeme de positionnement par satellites, qui détermine une se-
conde indication de position, et en ce que ledit récepteur multimode d'aide
a l'atterrissage (5) détermine a partir desdites premiére et deuxiéme
indications de position une premiére indication de position affinée.

9. Systeme de pilotage selon la revendication 5,
caractérisé en ce qu'il comporte un dispositif (16) de positionnement par
satellites qui détermine une troisiéme indication de position qu'il fournit &

ladite unité de référence inertielle (12), et en ce que ladite unité de réfé-



10

15

20

2852686

15

rence inertielle (12) détermine une seconde indication de position affinée a
partir desdites premiére et troisieme indications de position.

10. Systéme de pilotage selon la revendication 9,
caractérisé en ce que ladite unité de référence inertielle (12) fournit ladite
seconde indication de position affinée au calculateur de gestion de vol (8),
qui transmet cette seconde indication de position affinée audit récepteur
multimode d'aide a l'atterrissage (5).

11. Systeme de pilotage selon la revendication 9,
caractérisé en ce que ladite unité de référence inertielle (12) fournit ladite
seconde indication de position affinée directement audit récepteur multi-
mode d'aide a I'atterrissage (5), par I'intermédiaire d'une liaison spécifique
(20).

12. Systéme de pilotage selon la revendication 5,
caractérisé en ce qu'il comporte un dispositif (16) de positionnement par
satellites qui détermine une quatriéme indication de position qu'il fournit a
un calculateur de gestion de vol (8), en ce que ladite unité de référence
inertielle (12) fournit ladite premiére indication de position éga-lement audit
calculateur de gestion de vol (8), et en ce que ledit calculateur de gestion
de vol (8) détermine, a partir desdites premiére et quatrieme indications de
position, une troisiéme indication de position affinée, qu'il transmet audit
récepteur multimode d'aide a |'atterrissage (5).

13. Aéronef,
caractérisé en ce qu'il comporte un systéme de pilotage (1) tel que celui

spécifié sous I'une quelconque des revendications 1 a 12.
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