20087152231 A2 I} 000 00 000

(12) DEMANDE INTERNATIONALE PUBLIEE EN VERTU DU TRAITE DE COOPERATION
EN MATIERE DE BREVETS (PCT)

(19) Organisation Mondiale de la Propriété
Intellectuelle
Bureau international

(43) Date de la publication internationale
18 décembre 2008 (18.12.2008)

:

(10) Numéro de publication internationale

WO 2008/152231 A2

(51) Classification internationale des brevets :

GO5D 1/00 (2006.01) GO8G 5/06 (2006.01)
GOIC 5/00 (2006.01) GO1S 5/14 (2006.01)
(21) Numéro de la demande internationale :
PCT/FR2008/000630
(22) Date de dépot international : 5 mai 2008 (05.05.2008)
(25) Langue de dépot : francais
(26) Langue de publication : francais

(30) Données relatives a la priorité :
0703376 11 mai 2007 (11.05.2007) FR

(71) Déposant (pour tous les Etats désignés sauf US) : AIR-
BUS FRANCE [FR/FR]; 316, route de Bayonne, F-31060
Toulouse (FR).

(72) Inventeur; et

(75) Inventeur/Déposant (pour US seulement) : AZOULAI,
Laurent [FR/FR]; 30, Chemin du Mandillet, F-31700
Mondonville (FR).

(74)

(81)

(34)

Mandataire : HAUER, Bernard; CABINET BONNE-
TAT, 29, rue de St. Petersbourg, F-75008 Paris (FR).

Ktats désignés (sauf indication contraire, pour tout titre de
protection nationale disponible) : AE, AG, AL, AM, AO,
AT, AU, AZ, BA, BB, BG, BH, BR, BW, BY, BZ, CA, CH,
CN, CO, CR, CU, CZ, DE, DK, DM, DO, DZ, EC, EE, EG,
ES, FI, GB, GD, GE, GH, GM, GT, HN, HR, HU, ID, 1L,
IN, IS, JP, KE, KG, KM, KN, KP, KR, KZ, LA, LC, LK,
LR, LS, LT, LU, LY, MA, MD, ME, MG, MK, MN, MW,
MX, MY, MZ, NA, NG, NI, NO, NZ, OM, PG, PH, PL,
PT, RO, RS, RU, SC, SD, SE, SG, SK, SL, SM, SV, SY,
TJ, TM, TN, TR, TT, TZ, UA, UG, US, UZ, VC, VN, ZA,
M, ZW.

Ktats désignés (sauf indication contraire, pour tout titre
de protection régionale disponible) : ARIPO (BW, GH,
GM, KE, LS, MW, MZ, NA, SD, SL, SZ, TZ, UG, ZM,
ZW), eurasien (AM, AZ, BY, KG, KZ, MD, RU, TJ, TM),
européen (AT, BE, BG, CH, CY, CZ, DE, DK, EE, ES, FI,

[Suite sur la page suivante]

(54) Title: METHOD AND DEVICE FOR MONITORING A HORIZONTAL POSITION OF AN AIRCRAFT ROLLING ON

THE GROUND

(54) Titre : PROCEDE ET DISPOSITIF DE SURVEILLANCE D'UNE POSITION HORIZONTALE D'UN AVION ROULANT

AU SOL

|
E

~ ]

or—__]

:13
\ 21
o . ] 12
14

N

(57) Abstract: Method and device for monitoring a horizontal position of an aircraft rolling on the ground. The device (1) comprises
an altimeter (3) and means (4, 6, 8, 10, 12) for detecting, with the aid of measurements carried out by the altimeter (3), an error of
an indication of horizontal position emitted by a positioning device (2).

(57) Abrégé: Procédé et dispositif de surveillance d'une position horizontale d'un avion roulant au sol. Le dispositif (1) comporte un
altimetre (3) et des moyens (4, 6, 8, 10, 12) pour détecter, a 1'aide de mesures réalisées par 1'altimetre (3), une erreur d'une indication
de position horizontale émise par un dispositif de positionnement (2).



WO 20087152231 A2 | NI DA0 000 00 000100 0 0 O

FR, GB, GR,HR,HU, IE, IS, IT, LT, LU, LV, MC, MT,NL, Publiée :
NO, PL, PT, RO, SE, SI, SK, TR), OAPI (BE, BJ, CF,CG, — sans rapport de recherche internationale, sera republiée
CI, CM, GA, GN, GQ, GW, ML, MR, NE, SN, TD, TG). des réception de ce rapport



10

15

20

25

WO 2008/152231 PCT/FR2008/000630

Procédé et dispositif de surveillance d'une position horizontale d'un avion roulant au sol.

La présente invention concerne un procédé et un dispositif de sur-
veillance d’une indication de position horizontale d'un avion, en particulier
d'un avion de transport, qui roule au sol lors d'une navigation aéropor-
tuaire.

Dans le cadre de la présente invention, ladite indication de position
horizontale fait partie avec une indication de hauteur d'une indication de
position qui correspond & la position courante de |'avion. Cette indication
de position est déterminée de fagon répétitive par un dispositif de posi-
tionnement embarqué, & l'aide d’informations qui sont détectées a des
instants répétitifs, par un récepteur associé qui coopére avec un systéme
usuel de positionnement par satellites, tel que les systémes GPS,
GALILEO, GLONASS, WAAS, EGNOS, ...

Bien que non exclusivement, cette indication de position horizon-
tale est utilisée plus particulierement par un systéme d'aide a la navigation
au sol (voir notamment FR-2 869 123) ou un systéme de naviga-
tion/guidage au sol qui sont montés sur un avion et qui sont destinés a
améliorer la sécurité de |'avion lors du roulage sur un aérodrome, en parti-
culier dans le but d’éviter des collisions au sol, des incursions de piste ou
des erreurs de navigation.

Or, les indications de position issues d'un tel dispositif de posi-
tionnement embarqué sont soumises & des erreurs qui sont engendrées
par des phénoménes perturbateurs tels qu’un phénoméne de multitrajet
notamment, essentiellement lors d’une situation statique ou de faibie vi-
tesse de |'avion.

Un multitrajet est un phénoméne commun dans le domaine de la

radionavigation et de la radiocommunication, qui fait intervenir des si-
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gnaux a radiofréquences et qui est un phénoméne fugace dépendant de
nombreux facteurs. En effet, le signal émis par une balise ou un satellite
en direction d'un utilisateur mobile peut étre réfléchi par des obstacles
qu’il peut rencontrer, tels que des batiments, le sol ou d’autres véhicules.
La puissance du signal réfléchi et sa phase dépendent de la distance du ré-
flecteur par rapport a l'antenne du récepteur embarqué, de ses compo-
sants matériels, et de la puissance du signal initial. En outre, les condi-
tions d’apparition et Iimpact que peuvent avoir des multitrajets sur un uti-
lisateur dépendent fortement de la vitesse. Par exemple, pour un utilisa-
teur mobile, sachant que I'obstacle est statique et que le satellite est en
mouvement, il existe de fortes probabilités pour que les signaux réfléchis
affectent peu I'erreur de position, en tout cas sur une courte période. En
revanche, lorsque l'utilisateur et le récepteur sont statiques, comme dans
la navigation aéroportuaire considérée dans la présente invention, I'erreur
de position peut étre importante.

En ce qui concerne les systémes de navigation aéroportuaire, on
connait des systdmes de contréle et de guidage de type A-SMGCS ("Ad-
vanced-Surface Movement Guidance and Control System" en anglais) ou
des systémes de type OANS ("On board Airport Navigation System" en
anglais). Ces systémes de navigation aéroportuaire utilisent majoritaire-
ment des moyens de radionavigation a base de technologie satellitaire de
type GNSS ("Global Navigation Satellite System"” en anglais) tel que GPS,
GLONASS ou a ['avenir GALILEO, et leurs augmentations de type SBAS
("Satellite Based Augmentation System" en anglais) telles que WAAS ou
EGNOS, ou de type GBAS ("Ground Based Augmentation System” en an-
glais).

On sait que pour remédier aux erreurs inhérentes aux systémes de
positionnement par satellites de type GNSS, et notamment a leur sensibi-

lité aux multitrajets (ou aux masquages) ou bien a la perte d'un satellite,
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les systémes de navigation aéroportuaire ont recours & une technique
d'estimation qui utilise un capteur indépendant pour combler les trous
dans les mesures GNSS. Cette technique d’estimation utilise souvent des
systémes inertiels, des capteurs de vitesse (tachymétre) ou des capteurs
de distance (odomeétre) pour identifier la trajectoire de |‘avion, lors d’une
absence temporaire de mesures GNSS.

En effet, lorsque I'avion est statique ou circule & faible vitesse, et
en cas de masquage ou de multitrajet, le récepteur GNSS embarqué peut
subir des erreurs de mesure inacceptables qui entrainent des sauts de po-
sition de plusieurs métres. De telles erreurs de mesure sont visibles, par
exemple, sur un écran de navigation montrant l'avion sur une carte
d'aéroport. Toutefois, l'utilisation de la technique d'estimation précitée
dans une telle situation est difficile, car lorsque l'avion est statique les
mesures de trajectoire, de distance ou de vitesse sont impossibles. Il est
possible d'utiliser le fait que la vitesse inertielle observée est nuile, mais
les systémes inertiels sont soumis & des erreurs de vitesse, y compris en
mode statique, qui sont inhérentes & ces systémes. Lorsque I'avion se dé-
place & faible vitesse, I'utilisation d’un odométre ou d'un tachymétre n’est
pas non plus appropriée, car ils sont imprécis et surtout présentent de fai-
bles résolutions qui, lors de faibles mouvements, peuvent induire le calcu-
lateur en erreur en ne détectant pas les mouvements. Quant aux vitesses
élaborées par le dispositif de positionnement a I'aide d'un systdme de po-
sitionnement de type GNSS, elles sont également sensibles, mais dans
une moindre mesure que la position, aux multitrajets.

En outre, lorsque l'avion est en mouvement & vitesse soutenue, il
peut étre soumis & des multitrajets ou des masquages qui peuvent lui faire
subir des sauts ou des pertes de position. L'hybridation avec un systéme
indépendant tel qu’un odomeétre, un tachymétre ou un systéme inertiel

permet de résoudre de nombreux problémes. Toutefois, pour certaines
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dynamiques, compte tenu des erreurs inhérentes 4 ces systémes, il peut

survenir des erreurs de position, car I'hybridation ne permet pas toujours

de distinguer ce qui est dd a un mouvement de ce qui est d{ & une erreur
de mesure liée a un multitrajet.

On notera que le document FR-2 888 643 divulgue un procédé et
un dispositif pour déterminer la position au sol d'un avion sur un aéroport.

La présente invention concerne un procédé de surveillance d’'une
indication de position horizontale d’un avion qui roule au sol lors d’une
navigation aéroportuaire, procédé de surveillance qui permet de remédier
aux inconvénients précités, et notamment de détecter une erreur de
I"indication de position horizontale, due & des phénoménes perturbateurs
précités et notamment & un phénoméne de multitrajet. Ladite indication de
position horizontale fait partie avec une premiére indication de hauteur
d'une indication de position qui correspond a la position courante de
I"avion. Cette indication de position est déterminée de facon répétitive par
un dispositif de positionnement embarqué, a l'aide d’informations qui sont
détectées & des instants répétitifs, séparés d'une premiére durée, par un
récepteur associé qui coopére avec un systéme de positionnement par sa-
tellites par exemple de type GNSS.

A cet effet, selon lI'invention, ledit procédé est remarquable en ce
que I'on réalise, de fagon automatique et répétitive, la suite d'opérations
suivante :

a) on mesure a I'aide d’au moins un altimétre embarqué, de facon répéti-
tive, pendant une seconde durée qui est inférieure ou égale a ladite
premiére durée, des secondes indications de hauteur ;

b) on calcule, a I'aide de ces secondes indications de hauteur mesurées 3
I’étape a), une pluralité de secondes différences de hauteur qui corres-
pondent aux différences respectives entre a chaque fois deux secondes

indications de hauteur qui ont été mesurées successivement ;
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c) on compare chacune des secondes différences de hauteur ainsi calcu-
lées a une valeur de seuil prédéterminée qui dépend au moins de carac-
téristiques dudit altimétre ;

d) on calcule une premiére différence de hauteur qui correspond a la diffé-
rence entre ladite premiére indication de hauteur qui est associée a I'in-
dication de position horizontale surveillée et une premiére indication de
hauteur déterminée juste précédemment par ledit dispositif de position-
nement ;

e) on compare cette premiére différence a ladite valeur de seuil ; et

f) si aucune desdites secondes différences de hauteur n’est supérieure a
ladite valeur de seuil, mais que ladite premiére différence de hauteur est
supérieure a ladite valeur de seuil, on émet un signal d’alerte qui signale
un probléme de fiabilité de ladite indication de position horizontale.

Ainsi, grace a l'invention, pour détecter une erreur d’une indication
de position horizontale (déterminée par un dispositif de positionnement par
exemple de type GNSS), on utilise des mesures réalisées par un élément
indépendant, a savoir un altimétre (par exemple un radioaltimétre ou un
baroaltimétre). Les informations (indépendantes) obtenues & I'aide de cet
altimeétre sont donc indépendantes des phénoménes perturbateurs consi-
dérés dans la présente invention (et en particulier ne sont pas soumises a
des multitrajets), pour lesquels l'indication de position (par exemple de
type GNSS) peut‘étre erronée.

Selon I'invention, pour pouvoir détecter un probléme de fiabilité de
I'indication de position horizontale, on analyse donc I'indication de hauteur
qui est émise simultanément avec cette indication de position horizontale
par le dispositif de positionnement embarqué. Dans ce cas, une différence
de hauteur apparaissant entre deux indications de hauteur mesurées suc-

cessivement par le dispositif de positionnement, est due :
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— soit a une différence de hauteur effective au niveau du sol. Cette diffé-
rence de hauteur effective est alors également détectée a partir des
mesures réalisées a I'aide de l'altimétre ;

— soit a des erreurs dues & des phénomeénes perturbateurs tels que des
multitrajets. Dans ce cas, les mesures réalisées a |'aide de I’altimétre ne
détectent aucune différence de hauteur.

Dans un mode de réalisation préféré, ladite valeur de seuil est su-
périeure & au moins trois fois un bruit de mesure dudit altimétre et est in-
férieure a une valeur prédéterminée.

La présente invention concerne également un dispositif de surveil-
lance d’une indication de position horizontale (telle que précitée) d'un
avion, en particulier d'un avion de transport, qui roule au sol lors d’une
navigation aéroportuaire.

Selon l'invention, ledit dispositif de surveillance est embarqué et
comporte :

— au moins un altimétre pour mesurer, de fagon répétitive, pendant une
seconde durée qui est inférieure ou égale a la premiére durée précitée,
des secondes indications de hauteur ;

— des premiers moyens pour calculer, 3 I'aide de ces secondes indications
de hauteur mesurées par ledit altimeétre, une pluralité de secondes diffé-
rences de hauteur qui correspondent aux différences respectives entre a
chaque fois deux secondes indications de hauteur mesurées successi-
vement ;

~ des deuxiémes moyens pour comparer chacune des secondes différen-
ces de hauteur calculées par lesdits premiers moyens a une valeur de
seuil prédéterminée qui dépend au moins de caractéristiques dudit alti-
métre ;

~ des troisitmes moyens pour calculer une premiére différence de hauteur

qui correspond & la différence entre ladite premiére indication de hau-
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teur qui est associée a l'indication de position horizontale surveillée et
une premiere indication de hauteur déterminée juste précédemment par
ledit dispositif de positionnement ;

— des quatriémes moyens pour comparer cette premiére différence calcu-
Iée par lesdits troisitmes moyens a ladite valeur de seuil ; et

— des cinquiémes moyens pour émettre un signal d'alerte qui signale un
probléeme de fiabilité de ladite indication de position horizontale, si au-
cune desdites secondes différences de hauteur n’est supérieure a ladite
valeur de seuil, alors que ladite premiére différence de hauteur est supé-
rieure a ladite valeur de seuil.

La présente invention concerne également un systéme de localisa-
tion d'un avion qui roule au sol lors d’une navigation aéroportuaire, du
type comportant :

— un dispositif de positionnement qui détermine, de facon répétitive, une
indication de position qui comprend une indication de position horizon-
tale et une indication de hauteur, & I'aide d’informations qui sont détec-
tées & des instants répétitifs par un récepteur associé qui coopére avec
un systéme de positionnement par satellites ;

— un systéme inertie! qui engendre des données inertielles de I’avion ; et

— un premier élément qui détermine une position horizontale courante de
["avion, & I'aide de l'indication de position horizontale déterminée par le-
dit dispositif de positionnement et & 'aide des données inertielles en-
gendrées par ledit systéme inertiel.

Selon I'invention, ce systéme de localisation est remarquable en ce
qu’il comporte de plus :
~ un dispositif de surveillance tel que celui précité, qui surveille

Iindication de position horizontale déterminée par ledit dispositif de po-

sitionnement ; et
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— un second élément qui empéche ledit premier élément d’utiliser ladite
indication de position horizontale pour déterminer la position horizontale
courante de I'avion, dans le cas ouU ledit dispositif de surveillance a émis
un signal d’alerte.

Dans ce cas, dans un premier mode de réalisation, ledit second
élément est intégré dans ledit premier élément et est formé de maniére 3
rejeter une indication de position horizontale regcue dudit dispositif de posi-
tionnement, dans le cas ou ledit dispositif de surveillance a émis un signal
d'alerte.

En outre, dans un second mode de réalisation, ledit second élé-
ment est intégré dans ledit dispositif de positionnement et est formé de
maniére a empécher I’émission d’une indication de position horizontale
vers ledit premier élément, dans le cas ou ledit dispositif de surveillance a
émis un signal d’alerte.

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

La figure 1 est le schéma synoptique d’un dispositif de surveillance
conforme & l'invention.

Les figures 2 et 3 illustrent schématiquement deux systémes de
localisation différents d'un avion, qui comportent chacun un dispositif de
surveillance conforme a l'invention.

Le dispositif 1 conforme a I'invention et représenté schématique-
ment sur la figure 1 est destiné a surveiller une indication de position hori-
zontale d’un avion, en particulier d'un avion de transport civil, qui roule au
sol lors d’une navigation aéroportuaire.

Dans le cadre de la présente invention, ladite indication de position
horizontale fait partie, avec une indication de hauteur (dite "premiére indi-

cation de hauteur” ci-aprés), d'une indication de position qui correspond a
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la position courante de |'avion. Cette indication de position est déterminée

de fagon répétitive par un dispositif de positionnement 2 embarqué, a

I"aide d’informations qui sont détectées & des instants répétitifs (séparés

d'une premiére durée, par exemple une seconde), par un récepteur usuel

associé 15 qui comprend une antenne 15A et qui coopére avec un sys-
teme usuel de positionnement par satellites, tel que les systémes GPS,

GALILEO, GLONASS, WAAS, EGNOS, ...

Selon l'invention, ledit dispositif 1 est embarqué sur l'avion et
comporte :

— au moins un altimétre 3 pour mesurer, de fagon répétitive, pendant une
seconde durée (par exemple 50 ms) qui est inférieure ou égale a ladite
premiére durée, des secondes indications de hauteur ;

— des moyens 4 qui sont reliés par l'intermédiaire d'une liaison 5 audit
altimétre 3 et qui sont formés de maniére & calculer, a I'aide de ces se-
condes indications de hauteur mesurées par ledit altimétre 3, une plura-
lité de secondes différences de hauteur qui correspondent aux différen-
ces respectives entre a8 chaque fois deux secondes indications de hau-
teur mesurées successivement par |'altimétre 3 ;

— des moyens 6 qui sont reliés par I'intermédiaire d’'une liaison 7 auxdits
moyens 4 et qui sont formés de maniére & comparer chacune des se-
condes différences de hauteur (calculées par lesdits moyens 4) a une
valeur de seuil K prédéterminée (qui dépend au moins de caractéristi-
ques dudit altimétre 3) ;

— des moyens 8 qui sont reliés par I'intermédiaire d’une liaison 9 audit
dispositif de positionnement 2 et qui sont formés de maniére a calculer
une premiére différence de hauteur qui correspond 3 la différence entre
ladite premiére indication de hauteur qui est associée a l'indication de

position horizontale surveillée et une premiére indication de hauteur qui
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a été déterminée juste précédemment (c'est-a-dire au pas ou a l'instant
de calcul précédent) par ledit dispositif de positionnement 2 ;

~ des moyens 10 qui sont reliés par I'intermédiaire d’une liaison 11 aux-
dits moyens 8 et qui sont formés de maniére & comparer cette premiére
différence (calculée par lesdits moyens 8) a ladite valeur de seuil K ; et

— des moyens 12 qui sont reli€s par l'intermédiaire de liaisons 13 et 14
respectivement auxdits moyens 6 et 10 et qui sont formés de maniére 3
émettre un signal d'alerte qui signale un probléme de fiabilité de ladite
indication de position horizontale surveillée, si aucune desdites se-
condes différences de hauteur n’'est supérieure a ladite valeur de seuil
K, alors que ladite premiére différence de hauteur est supérieure a cette
valeur de seuil K.

Ces moyens 12 peuvent comporter des éléments pour émettre un
signal d’alerte sonore et/ou des éléments pour émettre un signal d’alerte
visuel, par exemple sous forme d’un signal lumineux ou d’un symbole par-
ticulier qui est affiché sur un écran de visualisation du poste de pilotage de
Iavion. Lesdits moyens 12 peuvent également transmettre un signal
d’alerte par l'intermédiaire d'une liaison 21 & différents systémes (non re-
présentés) de l'avion.

Ainsi, le dispositif de surveillance 1 conforme a I’inveﬁtion utilise,
pour détecter une erreur d’'une indication de position horizontale (détermi-
née par un dispositif de positionnement 2 par exemple de type GNSS), des
mesures réalisées par un élément autonome, & savoir un altimétre 3. Les
informations autonomes obtenues & l'aide de cet altimétre 3 sont donc
indépendantes des phénoménes perturbateurs considérés dans la présente
invention, pour lesquels I'indication de position (et donc l'indication de
position horizontale) engendrée par le dispositif de positionnement 2 peut
étre erronée. En particulier, ces informations ne sont pas soumises a des

multitrajets. Cet altimétre 3 peut étre :
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— un radioaltimétre usuel, qui utilise la réflexion d'ondes radioélectriques
sur le sol en vue de déterminer la hauteur par rapport au sol ; ou

- un baroaltimétre (ou altimétre barométrique) usuel, qui détermine
directement |'altitude en fonction de la pression barométrique mesurée.

Les traitements précités mis en ceuvre par le dispositif 1 sont bien
entendu réalisés pour chaque indication de position horizontale engendrée
(de facon répétitive) par le dispositif de positionnement 2.

Par conséquent, selon I'invention, pour pouvoir détecter un pro-
bleme de fiabilité d'une indication de position horizontale émise par le dis-
positif de positionnement 2 embarqué, le dispositif de surveillance 1 ana-
lyse l'indication de hauteur qui est émise simultanément avec cette indica-
tion de position horizontale par ledit dispositif de positionnement 2. Dans
ce cas, une différence de hauteur (supérieure a la valeur de seuil K) appa-
raissant entre deux indications de hauteur mesurées successivement par le
dispositif de positionnement 2, est due :

— soit a une différence de hauteur effective au niveau du sol. Cette diffé-
rence de hauteur effective est alors également détectée a partir des
mesures réalisées a l'aide de ["altimétre 3, certaines des secondes diffé-
rences de hauteur étant alors supérieures a la valeur de seuil K ;

— soit a des erreurs dues a des phénomeénes perturbateurs tels que des
multitrajets. Dans ce cas, les mesures réalisées a I'aide de l'altimétre 3
ne détectent aucune différence de hauteur, aucune seconde différence
de hauteur n'étant supérieure a la valeur de seuil K.

Dans un mode de réalisation préféré, ladite valeur de seuil K est
supérieure & au moins trois fois le bruit de mesure dudit altimétre 3, qui
est connu, et est inférieure & une valeur prédéterminée, & savoir la mesure
potentielle de la différence d'altitude engendrée par un avion roulant & 80

noeuds sur une pente a 10%. On notera que la valeur de seuil K peut étre
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confirmée par des essais et peut dépendre de caractéristiques intrinséques
de I'altimétre 3.

On présente ci-aprés un exemple de réalisation particulier, pour le-
quel I'indication de position est engendrée & une fréquence de 1 hertz par
le dispositif de positionnement 2 et est fournie avec un retard de 200
millisecondes. Quant aux secondes indications de hauteur, elles sont en-
gendrées par I'altimétre 3 qui est en I'occurrence un radioaltimétre a une
fréquence de 20 hertz et elles sont fournies avec un retard de 100 millise-
condes. Dans ce cas, on observe les mesures faites par |'altimétre 3 sur
une fenétre glissante de 200 millisecondes.

Si on considére un instant T de sortie de ladite premiére indication
de hauteur (du dispositif de positionnement 2), l'indication de position
correspondante a été élaborée au plus t6t 200 millisecondes auparavant,
soit a T-200. Si on considére les mesures de hauteur (secondes indica-
tions de hauteur) fournies par l'altimétre 3 & T-200, T-150, T-100, T-50,
et définies respectivement par HT-200, HT-150, HT-100 et HT-50, on ob-
tient les secondes différences de hauteur suivantes :

AH150=HT-200 - HT-150
AH100=HT-150 — HT-100
AH50=HT-100 — HT-60

Si ces secondes différences de hauteur AH150, AH100 et AH50
sont toutes inférieures ou égales a la valeur de seuil K, cela signifie que
I'avion ne réalise aucun mouvement vertical significatif. Aussi, I'altitude
(ou la hauteur) fournie par le dispositif de positionnement 2 en conditions
nominales, sans panne, et en |'absence de phénoménes perturbateurs tels
qu’un phénomeéne de multitrajet, ne doit pas étre impactée par la variation

de hauteur mesurée par l'altimétre 3 dans les conditions ci-dessus.
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Si on considére les mesures d'altitude (ou de hauteur) fournies par
le dispositif de positionnement 2 & T-200 et T-1200, respectivement hT-
200 et ht-1200, on obtient la premiére différence de hauteur suivante :
Aht1200 =Aht-200 - Aht-1200

Aussi, si l'altimétre 3 n'a pas mesuré de variations de hauteur et si
la différence de hauteur Aht1200 est supérieure ou égale a la valeur de
seuil K telle que définie ci-dessus, cela signifie qu’une ou plusieurs mesu-
res faites par le récepteur 15 associé au dispositif de positionnement 2,
permettant de calculer 'indication de position & T-200, ont été affectées
par un phénomeéne perturbateur tel qu‘un phénoméne de muititrajet par
exemple. Cette indication de position & T-200 engendrée par le dispositif
de positionnement 2 est donc erronée et est a rejeter. Dans une telle si-
tuation, les moyens 12 du dispositif 1 émettent un signal d'alerte en ce
sens.

On notera que si I'avion est statique et/ou subit de faibles mouve-
ments, mais se trouve toujours au sol, il est difficile de déterminer si une
position GNSS incorporée dans wune solution globale hybridée
GNSS/inertie/odométre/tachymeétre est valide. En effet, des filtres hybri-
dent les données GNSS/inertie/odométre/tachymétre afin d’étre moins
sensibles aux erreurs GNSS, en observant le vecteur vitesse avion. Ce-
pendant, cette mesure de vitesse indépendante du GNSS est erronée en
raison soit du bruit de mesure du capteur (inertie), soit de la faible résolu-
tion du capteur (odométre, tachymétre). Le dispositif de surveillance 1
conforme a l'invention permet donc d’exclure, dans une telle application
particuliere, les erreurs GNSS qui pourraient polluer le filtre
d’hybridation/navigation, ce dernier n’'étant pas capable de déterminer &
partir de [linformation inertielle, odométrique et tachymétrique si
I"information GNSS est entachée d‘une erreur ou refléte le mouvement

effectif de I'avion.
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Par ailleurs, dans une application préférée de l'invention, le dispo-
sitif de surveillance 1 conforme a I'invention fait partie d’'un systéme de
localisation 16 qui est représenté selon deux modes de réalisation diffé-
rents sur les figures 2 et 3.

Ce systéme de localisation 16 permet de localiser un avion qui
roule au sol lors d’'une navigation aéroportuaire. Aussi, ce systéme de lo-
calisation 16 peut faire partie d'un systéme de navigation aéroportuaire
(non représenté) tel qu'un systéme d’aide & la navigation au sol ou un sys-
teme de navigation/guidage au sol, qui est monté sur l'avion et qui est
destiné a améliorer la sécurité de I'avion lors du roulage sur un aérodrome,
en particulier dans le but d’éviter des collisions au sol, des incursions de
piste ou des erreurs de navigation.

En ce qui concerne les systémes de navigation aéroportuaire, on
connait notamment des systéemes de controle et de guidage de type A-
SMGCS ("Advanced-Surface Movement Guidance and Control System” en
anglais) et des systémes de type OANS ("On board Airport Navigation
System" en anglais).

Comme représenté sur les figures 2 et 3, ledit systéme de localisa-
tion 16 comporte :

— un dispositif de positionnement 2 tel que précité qui détermine, de fa-
¢on répétitive, une indication de position qui comprend une indication
de position horizontale et une indication de hauteur, a l'aide
d'informations qui sont détectées a des instants répétitifs, par un récep-
teur intégré 15 (muni d'une antenne 15A) qui coopére avec un systéme
de positionnement par satellites par exemple de type GNSS ;

— un systeme inertiel usuel 17 qui engendre, de facon usuelle, des don-
nées inertielles de I'avion ; et

— un élément 18 qui est relié par I'intermédiaire de liaisons 19 et 20

respectivement audit dispositif de positionnement 2 et audit systéme
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inertiel 17 et qui détermine de fagon usuelle une position horizontale
courante (de type hybride) de I'avion, a I’aide de l'indication de position
horizontale déterminée par ledit dispositif de positionnement 2 et a
I'aide des données inertielles engendrées par ledit systéme inertiel 17.
Ledit élément 18 peut étre un moyen de calcul qui est soit indé-
pendant, soit intégré dans un systéme ou un calculateur de l'avion, en
particulier dans ledit systéme inertiel 17. Cet élément 18 transmet
I'indication de position horizontale permettant de localiser |'avion par
I'intermédiaire d'une liaison 23 a des systémes utilisateurs, et notamment
& un systéme d’aide & la navigation au sol (non représenté).
Selon l'invention, ce systéme de localisation 16 comporte de plus :
— un dispositif de surveillance 1 conforme a l'invention, qui est relié par
I'intermédiaire de la liaison 9 audit dispositif de positionnement 2 et qui
surveille I'indication de position horizontale déterminée par ce dispositif
de positionnement 2 ; et

— un élément 22A, 22B qui est relié par |'intermédiaire de la liaison 21 au-
dit dispositif de surveillance 1 et qui empéche ledit élément 18 d’utiliser
une indication de position horizontale pour déterminer la position hori-
zontale courante de I'avion, dans le cas ou ledit dispositif de surveil-
lance 1 a émis (via la liaison 21) un signal d’alerte indiquant un pro-
bléme de fiabilité de cette indication de position horizontale.

Dans le mode de réalisation de la figure 2, ledit élément 22A est
directement intégré dans ledit élément 18 et est formé de maniére a reje-
ter une indication de position horizontale recue dudit dispositif de posi-
tionnement 2, lorsque le dispositif de surveillance 1 émet un signal
d’alerte.

En outre, dans le mode de réalisation de la figure 3, ledit élément
22B est intégré dans le dispositif de positionnement 2 et est formé de

maniére & empécher I’émission par ce dernier d'une indication de position
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horizontale vers I'élément 18, lorsque le dispositif de surveillance 1 émet

un signal d'alerte.
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REVENDICATIONS

1. Procédé de surveillance d'une indication de position horizontale

d’un avion qui roule au sol lors d'une navigation aéroportuaire, ladite indi-
cation de position horizontale faisant partie avec une premiére indication
de hauteur d'une indication de position qui correspond & la position cou-
rante de [‘avion, ladite indication de position étant déterminée de facon
répétitive par un dispositif de positionnement (2) embarqué a l'aide
d’informations qui sont détectées a des instants répétitifs, séparés d'une
premiére durée, par un récepteur associé (15) qui coopére avec un sys-
téme de positionnement par satellites,

caractérisé en ce que {'on réalise, de fagcon automatique et répétitive, la

suite d'opérations suivante :

a) on mesure a l'aide d’au moins un altimetre (3} embarqué, de fagon ré-
pétitive, pendant une seconde durée qui est inférieure ou égale a ladite
premiére durée, des secondes indications de hauteur ;

b) on calcule, a I'aide de ces secondes indications de hauteur mesurées a
I’étape a), une pluralité de secondes différences de hauteur qui corres-
pondent aux différences respectives entre a chaque fois deux secondes
indications de hauteur qui ont été mesurées successivement ;

c) on compare chacune des secondes différences de hauteur ainsi calcu-
l[ées & une valeur de seuil prédéterminée qui dépend au moins de carac-
téristiques dudit altimétre (3) ;

d) on calcule une premiére différence de hauteur qui correspond a la diffé-
rence entre ladite premiére indication de hauteur qui est associée a l'in-
dication de position horizontale surveillée et une premiére indication de
hauteur déterminée juste précédemment par ledit dispositif de position-
nement (2) ;

e} on compare cette premiere différence a ladite valeur de seuil ; et
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f) si aucune desdites secondes différences de hauteur n'est supérieure 3
ladite valeur de seuil, mais que ladite premiére différence de hauteur est
supérieure a ladite valeur de seuil, on émet un signal d'alerte qui signale
un probléme de fiabilité de ladite indication de position horizontale.

2. Procédé selon la revendication 1,
caractérisé en ce que ladite valeur de seuil est supérieure 3 au moins trois
fois un bruit de mesure dudit altimétre (3) et est inférieure & une valeur
prédéterminée.

3. Procédé selon I'une des revendications 1 et 2,
caractérisé en ce que ledit altimeétre (3) est un radioaltimétre.

4. Procédé selon I'une des revendications 1 et 2,
caractérisé en ce que ledit altimétre (3) est un baro-altimétre.

5. Dispositif de surveillance d'une indication de position horizon-
tale d'un avion qui roule au sol lors d’une navigation aéroportuaire, ladite
indication de position horizontale faisant partie avec une premiére indica-
tion de hauteur d'une indication de position qui correspond a la position
courante de I'avion, ladite indication de position étant déterminée de facon
répétitive par un dispositif de positionnement (2) embarqué a I'aide
d'informations qui sont détectées & des instants répétitifs, séparés d’une
premiére durée, par un récepteur associé (15) qui coopére avec un sys-
téme de positionnement par satellites,
caractérisé en ce qu'il est embarqué et comporte :

— au moins un altimétre (3) pour mesurer, de fagon répétitive, pendant
une seconde durée qui est inférieure ou égale a ladite premiére durée,
des secondes indications de hauteur :

~ des premiers moyens (4) pour calculer, & I'aide de ces secondes indica-
tions de hauteur mesurées par ledit altimétre (3), une pluralité de se-

condes différences de hauteur qui correspondent aux différences res-
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pectives entre a chaque fois deux secondes indications de hauteur me-
surées successivement ;

des deuxiémes moyens (6) pour comparer chacune des secondes
différences de hauteur calculées par lesdits premiers moyens (4) & une
valeur de seuil prédéterminée qui dépend au moins de caractéristiques
dudit altimetre (3) ;

des troisiémes moyens (8) pour calculer une premiére différence de hau-
teur qui correspond a la différence entre ladite premiére indication de
hauteur qui est associée a 'indication de position horizontale surveillée
et une premiére indication de hauteur déterminée juste précédemment
par ledit dispositif de positionnement (2) ;

des quatriémes moyens (10) pour comparer cette premiére différence
calculée par lesdits troisiémes moyens (8) a ladite valeur de seuil ; et
des cinquiémes moyens (12) pour émettre un signal d'alerte qui signale
un probléme de fiabilité de ladite indication de position horizontale, si
aucune desdites secondes différences de hauteur n'est supérieure 3 la-
dite valeur de seuil, mais que ladite premiére différence de hauteur est
supérieure a ladite valeur de seuil.

6. Systéme de localisation d'un avion qui roule au sol lors d‘une

navigation aéroportuaire, ledit systéme de localisation (16) étant embarqué

et comportant :

— un dispositif de positionnement (2) qui détermine, de facon répétitive,
une indication de position qui comprend une indication de position hori-
zontale et une indication de hauteur, a I'aide d’informations qui sont dé-
tectées a des instants répétitifs par un récepteur associé (15) qui
coopére avec un systéme de positionnement par satellites ;

—~ un systéme inertiel (17) qui engendre des données inertielles de

I"avion ; et
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— un premier élément (18) qui détermine une position horizontale courante
de I'avion, a I'aide de l'indication de position horizontale déterminée par
ledit dispositif de positionnement (2) et a I'aide des données inertielles
engendrées par ledit systéme inertiel {(17),

caractérisé en ce qu’il comporte de plus :

— un dispositif de surveillance (1) tel que celui spécifié sous la revendica-
tion 5 qui surveille I'indication de position horizontale déterminée par
ledit dispositif de positionnement (2) ; et

— un second élément (22A, 22B) qui empéche ledit premier élément (18)
d’utiliser ladite indication de position horizontale pour déterminer la po-
sition horizontale courante de l’avion, dans le cas ou ledit dispositif de
surveillance (1) a émis un signal d’alerte.

7. Systéme selon la revendication 6,

caractérisé en ce que ledit second élément (22A) est intégré dans ledit

premier élément (18) et est formé de maniére a rejeter une indication de

position horizontale recue dudit dispositif de positionnement (2}, dans le
cas ou ledit dispositif de surveillance (1) a émis un signal d'alerte.
8. Systeme selon la revendication 6,

caractérisé en ce que ledit second élément (22B) est intégré dans ledit

dispositif de positionnement (2) et est formé de maniére & empécher

I’émission d’une indication de position horizontale vers ledit premier élé-

ment (18), dans le cas ou ledit dispositif de surveillance (1) a émis un si-

gnal d’alerte.
9. Aéronef,
caractérisé en ce qu’'il comporte un dispositif de surveillance (1) tel que
celui spécifié sous la revendication 5.
10. Aéronef,
caractérisé en ce qu’il comporte un systéme de localisation (16) tel que

celui spécifié sous I'une quelconque des revendications 6 a 8.
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