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DESCRIPCION

Procedimiento de ayuda al aterrizaje de una aeronave utilizando GPS y MLS en el marco de una aproximacion axial
calculada

La invencion se refiere a un procedimiento de ayuda a la aproximacion y al aterrizaje de una aeronave utilizando un
sistema de aterrizaje por microondas y un sistema de posicionamiento por satélite. La invencion se refiere, mas
particularmente, a un procedimiento de ayuda a la aproximacion y al aterrizaje de una aeronave utilizando un
sistema de aterrizaje por microondas en el marco de una aproximacion axial calculada.

El sistema de aterrizaje por microondas, llamado MLS, acrénimo de la expresion anglosajona “Microwave Landing
System”, es un sistema de ayuda a la aproximacion y al aterrizaje instrumental que proporcionara a una aeronave su
posicion en coordenadas esféricas en un sistema de referencia vinculado a la pista de aterrizaje, es decir un angulo
de azimut, un angulo de emplazamiento y una distancia entre la pista de aterrizaje y la aeronave véase el articulo “A
Rotated-Coordinate gaussian Position Reconstruction Algorithm for the Microwave landing System” de F.D. Powell,
Journal of the institute of Navigation, vol. 37, No. 3, 1990). La distancia entre la pista y la aeronave es proporcionada
por un equipo auxiliar de medicién de la distancia, conocido con el acrénimo DME por la expresién anglosajona
“Distance Measurement Equipment” y que funciona en una frecuencia diferente o por un sistema de posicionamiento
por satélite. EI MLS se ha desarrollado para paliar los inconvenientes del sistema de aterrizaje instrumental, llamado
ILS, acrénimo de la expresién anglosajona “Instrument Landing System”, y ha sido adoptado por la organizaciéon de
aviacion civil internacional (OACI) para suceder al ILS. EI MLS permite realizar aproximaciones curvas y
segmentadas, aterrizajes de las categorias I, Il y Il y un aumento de la cadencia de aterrizaje de las aeronaves
gracias a una disminucién de la separacion entre las aeronaves.

El MLS, tal como ha sido normalizado por la OACI, transmite sefiales de guiado lateral, es decir un angulo de
azimut, y de guiado vertical, es decir un angulo de emplazamiento, utilizando una técnica de haces de barrido con
referencia temporal y una sefial multiplexada en el tiempo. La utilizacién de una sefial multiplexada en el tiempo
permite la transmisién de sefiales de guiado lateral y vertical en el mismo canal de radiofrecuencia sin crear
interferencias entre las sefiales de guiado lateral y las sefiales de guiado vertical. Las sefiales de guiado se emiten
en una frecuencia cercana a 5 Gigahertzios (GHz) por una estacion de azimut y una estacion de emplazamiento. La
estacion de azimut esta colocada al final de la pista mientras que la estacién de emplazamiento esta situada al lado
de la pista, a aproximadamente 300 metros (m) del umbral de comienzo de pista. Cada estacion transmite un haz de
barrido estrecho que realiza un barrido de ida y vuelta a velocidad angular constante del espacio de cobertura segun
la coordenada angular considerada. Una antena y un receptor de a bordo de la aeronave reciben el haz de barrido
una primera vez durante el barrido de ida y una segunda vez durante el barrido de vuelta. De este modo, es posible
determinar el &ngulo de azimut y el angulo de emplazamiento mediante la siguiente relacion lineal:

6=(r-T7,)% (1)

en la que 6 es el angulo de azimut o el &ngulo de emplazamiento,

T un intervalo de tiempo entre la recepcion de las pasadas de ida y de vuelta del haz de barrido,
To el valor del intervalo de tiempo T para un angulo 6 nulo y

v la velocidad angular de barrido.

To y v son constantes definidas por las normas internacionales sobre el MLS.

El sistema de aterrizaje por microondas con aproximacion axial calculada, llamado MLS-cc, acrénimo de la
expresion anglosajona “Microwave Landing System - Computed Centerline”, es un MLS en el que la estacién de
azimut no esta colocada al final de la pista sino que estd desplazada a un lado de la pista de aterrizaje. El
desplazamiento de la estacion de azimut puede utilizarse normalmente en dos casos particulares. En el primer caso,
la estacion de azimut esta situada en las proximidades de la estacion de emplazamiento con fines de sencillez de
despliegue del MLS. Esta configuracion se encuentra principalmente en el caso de equipos tacticos desplegados en
terrenos improvisados y no preparados. En el segundo caso, el MLS-cc se utiliza para la aproximacion a una pista
secundaria no equipada con un MLS pero situada en la zona de cobertura de la pista equipada con el MLS. En los
dos casos, debido al desplazamiento de la estacién de azimut, el receptor de la aeronave mide un angulo, llamado
angulo de azimut real, que no corresponde al angulo de azimut en el sentido convencional del término, llamado
angulo de azimut virtual. Es necesario, por lo tanto, calcular el angulo de azimut virtual para poder proporcionar al
piloto una informacion recentrada con respecto al eje de pista. Para evaluarlo, es necesario calcular la posicion de la
aeronave en un sistema de referencia cartesiano centrado en un punto de referencia en el suelo, llamado punto en el
suelo. Este punto en el suelo es, por ejemplo, una de las dos estaciones o el punto de interseccion entre el eje de
pista y una recta perpendicular al eje de pista y que pasa por la estacion de emplazamiento. Este punto de
interseccion se denomina MLS datum point (punto de referencia del MLS).

El célculo de la posicion de la aeronave se realiza mediante un sistema de 3 ecuaciones con 3 incognitas,
parametrizado por el angulo de azimut real, el angulo de emplazamiento y una distancia entre la aeronave y el punto
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en el suelo. Al ser no lineales estas ecuaciones, se utilizan algoritmos iterativos para resolver el sistema.
Convencionalmente, los algoritmos iterativos son de tipo Gauss-Seidel o Newton-Raphson.

Utilizando un sistema de posicionamiento por satélite, es posible utilizar el MLS datum point como punto en el suelo
para la determinacion de la distancia con la aeronave. Sin embargo, existen riesgos vinculados a los
comportamientos de los algoritmos iterativos en esta situacion, como se expone en la norma DO-226.

Con el objetivo de optimizar la rapidez de convergencia hacia la posicion de la aeronave y la precisién de esta
posicion, pueden utilizarse dos algoritmos iterativos sucesivamente, el primero para converger rapidamente
alrededor de la posicion de la aeronave, el segundo para obtener una mejor precision de esta posicion. Dicha
combinacién de algoritmos presenta, sin embargo, el inconveniente de complicar la determinacion de la posicion de
la aeronave, haciendo dificil la implantacion de los algoritmos iterativos y su validacion. Por otro lado, estos
algoritmos son lentos de ejecutar, costosos en términos de carga de calculo y arriesgados en comportamiento, en
particular debido a riesgos de soluciones mlltiples, de divergencia y de estacionariedad. Finalmente, estos
algoritmos degradan la precision de calculo debido a su naturaleza iterativa, en particular la propagacion de errores.

Los algoritmos iterativos son ejecutados por el receptor de la aeronave, por ejemplo un receptor multimodal, llamado
MMR, acrénimo de la expresion anglosajona “MultiMode Receiver’. EI MMR comprende una cadena de
radiofrecuencia, un procesador de sefales digitales, llamado DSP, acrénimo de la expresion anglosajona “Digital
Signal Processor”, un receptor de sistema de posicionamiento global, mejor conocido con el acrénimo “GPS” por la
expresion anglosajona “Global Positioning System” y un microprocesador. La cadena de radiofrecuencia recibe
sefiales procedentes de diferentes sistemas, en particular las sefiales de guiado procedentes de la estacion de
azimut y de la estacion de emplazamiento. El procesador procesa las sefiales procedentes de la cadena de
radiofrecuencia para extraer los angulos de azimut y de emplazamiento, pero también palabras auxiliares contenidas
en las sefiales de guiado. El receptor GPS puede ser interno o externo. Este transmite las posiciones del avion. El
microprocesador asegura varias funciones entre las cuales un célculo de la distancia entre el MLS datum point y la
aeronave, un célculo de la posicién de la aeronave a partir de los algoritmos iterativos, un calculo de desviaciones
entre la posicién del avidn y un eje de descenso 6ptimo, una gestion del equipo y una interfaz de comunicacion con
un enlace de un bus de avién, por ejemplo un bus ARINC, abreviatura para la serie de normas “Aeronautical Radio
Incorporated”. El microprocesador comprende un dispositivo de gestion de los algoritmos que permite detectar y
procesar la divergencia, la no convergencia o la falsa convergencia de un algoritmo, generar la inicializacion, la
secuenciacion y la combinacioén de los algoritmos.

Un objetivo de la invencion es, particularmente, paliar todos o parte de los inconvenientes mencionados
anteriormente. Para ello, la invencion tiene por objeto un procedimiento de ayuda a la aproximacion y al aterrizaje de
una aeronave que utiliza un sistema de posicionamiento por satélite y un sistema MLS en el marco de una
aproximacion axial calculada, tal como se define en la reivindicacion 1.

La invencion presenta, particularmente, la ventaja de que permite reducir la complejidad del calculo de la posicion de
la aeronave, no utilizando ya el calculo un algoritmo de tipo Gauss-Seidel o Newton-Raphson sino un algoritmo de
simple blsqueda de las raices de un polinomio de segundo grado, tal como se describe en la norma DO-198. Por
consiguiente, el algoritmo es menos complejo de certificar y los problemas vinculados a la utilizacién de algoritmos
iterativos se suprimen. En particular, los problemas de divergencia y de estacionariedad, de propagacién de errores
y de soluciones multiples se suprimen. Ademas, el algoritmo es menos costoso en términos de carga de célculo.

La invencién se entenderd mejor y otras ventajas seran evidentes con la lectura de la descripcion detallada de
realizaciones que se dan a modo de ejemplo, descripcion realizada respecto a dibujos adjuntos que representan:

- la figura 1, un ejemplo de configuracion de MLS con aproximacion axial calculada;

- la figura 2, un angulo de emplazamiento entre una antena de emplazamiento y una aeronave;

- la figura 3, angulos de azimut entre, por un lado, la antena de azimut y la aeronave y, por otro lado, un eje
de pista de aterrizaje y la aeronave;

- la figura 4, un ejemplo de etapas implementadas por el procedimiento de acuerdo con la invencion;

- la figura 5, un ejemplo de sub-etapas para la determinacion de una distancia entre un punto de referencia y
la aeronave;

- la figura 6, un ejemplo de configuracién de pista de aterrizaje, de punto de referencia, de estacion de azimut
y de aeronave para la determinacién de la distancia entre el punto de referencia y la aeronave;

- la figura 7, un ejemplo de sub-etapas para la determinacion de una distancia entre un punto intermedio y la
aeronave;

- la figura 8, un sistema de referencia geografico y un sistema de referencia geocartesiano;

- la figura 9, otro ejemplo de sub-etapas para la determinacién de la distancia entre el punto de referencia y la
aeronave.

La figura 1 presenta un ejemplo de configuracion de MLS en el marco de una aproximacion axial calculada. El MLS
comprende una pista de aterrizaje 1 de eje de pista x orientado desde un umbral de fin de pista 2 hacia el umbral de
comienzo de pista 3, una estacién de emplazamiento 4 y una estacion de azimut 5. La pista de aterrizaje 1 define un
sistema de referencia cartesiano directo R. un eje de ejes de pista longitudinal, llamado primer eje x, un eje
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transversal de la pista de aterrizaje 1 que pasa por la estacién de emplazamiento 4, llamado segundo eje y y un eje
perpendicular a los primer y segundo ejes, llamado tercer eje z. El segundo eje y esta orientado desde la estaciéon de
emplazamiento 4 hacia la pista de aterrizaje 1. Un punto de interseccion entre el primer eje x y el segundo eje y
define el centro del sistema de referencia R y se denomina MLS datum point 6. Este corresponde generalmente al
punto de contacto de las ruedas de la aeronave sobre la pista de aterrizaje 1. La estacion de emplazamiento 4
comprende una antena de emplazamiento 7 y la estacién de azimut 5 comprende una antena de azimut 8. Cada
antena comprende un centro de fase a partir del cual pueden determinarse las coordenadas de la antena. En lo
sucesivo en la descripcion, se asimilard, por lo tanto, la posicién de cada antena a la de su centro de fase. Las
antenas de emplazamiento 7 y de azimut 8 emiten sefiales de guiado mediante haces de barrido 9 y 10 para un
guiado vertical y lateral de una aeronave 11 durante una fase de aproximacién y/o de aterrizaje. Los haces de
barrido 9 y 10 permiten también la transmision de palabras auxiliares que contienen, por ejemplo, coordenadas de la
antena de emplazamiento 7 y de la antena de azimut 8.

La figura 2 representa un angulo de emplazamiento ¢ entre la antena de emplazamiento 7 y la aeronave 11. El

angulo de emplazamiento ¢ estd marcado en un sistema de referencia cartesiano RC centrado en la antena de

emplazamiento 7 y un eje de ejes X', el eje y y un eje z', siendo los ejes X'y z' paralelos respectivamente a los ejes x
y z. Este estéa definido por el angulo entre el plano (x', y) y una recta que pasa por la antena de emplazamiento 7 y la
aeronave 11.

La figura 3 representa un angulo de azimut real 6g y un angulo de azimut virtual 8,. El angulo de azimut real 6r esta

sefialado en un sistema de referencia cartesiano RC centrado en la antena de azimut 8 y un eje de ejes x", el ejeyy

un eje z", siendo los ejes x" y z" paralelos respectivamente a los ejes x y z. Este esta definido por el &ngulo entre el
plano (X", z") y una recta que pasa por la antena de azimut 8 y la aeronave 11. El &ngulo de azimut virtual 6, esta
sefialado en el sistema de referencia cartesiano R. y definido por el angulo entre el plano (X, z) y una recta que pasa
por la aeronave 11 y un punto virtual 8v del plano (x, z). Este punto virtual corresponde a una antena de azimut en el
marco de un sistema MLS, situada habitualmente en el primer eje x a una distancia de 300 m después del umbral de
fin de pista 2.

En lo sucesivo en la descripcion, se considera ademas del sistema de referencia cartesiano R¢ centrado en el MLS

datum point 6, del sistema de referencia cartesiano R(; centrado en la antena de emplazamiento 7 y del sistema de

referencia cartesiano F\’C centrado en la antena de azimut 8, un sistema de referencia geocartesiano Rgeocart (O, X,
Y, Z) y un sistema de referencia geografico Rgeogra (A, ¢, ), ilustrados en la figura 8.
El sistema de referencia geocartesiano Rgeocart (O, X, Y, Z) es un sistema de referencia en el que el centro O esta

proximo al centro de masas de la Tierra, el eje OZ esta préximo al eje de rotacion terrestre y el plano OXZ esta
préximo al plano meridiano de origen.

El sistema de referencia geografico Rgeogra (A, ¢, h) €S un sistema de referencia en el que la Tierra esta representada
por un elipsoide, estando sefialado cada punto M (A, ¢, h) con respecto a este elipsoide. A designa la longitud, es
decir el &ngulo entre el plano OXZ y el plano meridiano que contiene el punto en cuestion, ¢ designa la latitud, es
decir el angulo entre el plano OXY y la normal al elipsoide que pasa por el punto en cuestion y h designa la altura

elipsoidal. Cada punto M(X, ¢, h) define un vector L_I/1 paralelo al plano P tangente al elipsoide que pasa por la
proyeccion ortogonal de M(%, ¢, h) y orientado hacia el norte verdadero, un vector U¢ paralelo al plano P y orientado

hacia el Este y un vector Uh ortogonal al plano P. El elipsoide que representa la Tierra es, por ejemplo, el elipsoide

WGSB84 de semi-eje grande a y de semi-eje pequefio b. A partir del semi-eje grande a y del semi-eje pequefio b, se
define la excentricidad e y la normal grande v(¢) del elipsoide mediante las relaciones:

a

J1—e**sen (@)

v(g) = @)

La figura 4 muestra un ejemplo de etapas implementadas por el procedimiento de acuerdo con la invencion. Para
este procedimiento, se considera la configuracién de MLS con aproximacion axial calculada descrita en referencia a
la figura 1 y en la que la antena de emplazamiento 7 y la antena de azimut 8 estan situadas en un mismo plano
horizontal paralelo al plano (x, y) y situado por encima de éste a una distancia dz. En una primera etapa 41, se crea
un punto de referencia Pt de las mismas coordenadas que las de la antena de azimut 8 o de la antena de
emplazamiento 7. En una segunda etapa 42, una distancia p entre el punto de referencia P y la aeronave 11 se
determina mediante un sistema de posicionamiento por satélite. En una tercera etapa 43, se determina el &ngulo de
azimut real 6r entre el plano (x", z") y la recta que pasa por la antena de azimut 8 y la aeronave 11. En una cuarta
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etapa 44, se determina el angulo de emplazamiento ¢ entre el plano (X', y) y la recta que pasa por la antena de
emplazamiento 7 y la aeronave 11. En una quinta etapa 45, se determina la posiciéon de la aeronave 11 con respecto
al punto de referencia Pef a partir de la distancia p, del &ngulo de azimut real 6r y del &ngulo de emplazamiento o.

Dicho procedimiento permite simplificar la determinacién de la posicion de la aeronave 11 con respecto al punto de
referencia Pr. En efecto, la posicion de la aeronave 11 puede determinarse por medio de un algoritmo simplificado.
Dicho algoritmo simplificado se describe, por ejemplo, en la norma DO-198 y se expone parcialmente en el anexo.
Este se limita esencialmente a la determinacion de raices de un polinomio de segundo grado y presenta, por
consiguiente, varias ventajas. Una primera ventaja es la reduccion de la complejidad del célculo de la posicion de la
aeronave 11. Por consiguiente, el algoritmo es menos complejo de certificar, demanda menos recursos de calculo
gue los algoritmos del estado de la técnica y puede ser ejecutado mas rapidamente. Una segunda ventaja es la
supresion del caracter iterativo del calculo de la posicién de la aeronave 11. Por consiguiente, se suprimen los
riesgos de soluciones mdltiples, de propagacion de errores, de divergencia y de estacionariedad. A partir de la
posicion de la aeronave 11 con respecto al punto de referencia P, puede determinarse el &ngulo de azimut virtual
6, mediante la siguiente relacion:

- (.v,\f + V. ) : (3)

J(X,u +D,, )2 + (z,u tz,, )_

6, = arctan

En la que (Xm, Ym, Zm) son las coordenadas de la aeronave 11 en el sistema de referencia R,
(Xaz, Yaz, Zaz) son las coordenadas de la antena de azimut 8 en el sistema de referencia R,
Dse €s la distancia entre el umbral de fin de pista 2 y el MLS datum point 6.

Las coordenadas yaz ¥ zaz pueden determinarse a partir de la palabra auxiliar A1 contenida en las sefales de
guiado. La distancia Dse puede determinarse mediante la palabra auxiliar A3.

La etapa 42 de determinacion de la distancia p entre el punto de referencia P y la aeronave 11 puede realizarse de
acuerdo con al menos dos realizaciones.

Una primera realizacion se ilustra mediante las figuras 5y 6.

En una primera etapa 421a, se crea un punto intermedio A. El punto intermedio A tiene, en el sistema de referencia
Rc, las mismas coordenadas que el MLS datum point 6 siguiendo el primer eje x y el segundo eje y y la misma
coordenada que el punto de referencia Pt siguiendo el tercer eje z. El punto intermedio A esta situado, por lo tanto,
por encima del MLS datum point 6, separando la distancia dz a estos dos puntos.

En una segunda etapa 422a, se determina una distancia dw.s entre el punto intermedio A y la aeronave 11. De
acuerdo con una realizacion particular, la determinacién de la distancia du.s entre el punto intermedio A y la
aeronave 11 comprende las siguientes sub-etapas, ilustradas por la figura 7. En una primera etapa 4221, se
determinan coordenadas (Am, dm, hm) de la aeronave 11, por ejemplo en el sistema de referencia Rgeogra (A, ¢, h).
Estas coordenadas (Av, ¢m, hm) se determinan mediante un sistema de posicionamiento por satélite, por ejemplo el
sistema GPS, comprendiendo la aeronave 11 un receptor que procesa las sefiales recibidas de los satélites para
determinar su posicion. En una segunda etapa 4222, se determinan las coordenadas (Ams, dmLs, hmis) del MLS
datum point 6, por ejemplo en el sistema de referencia Rgeogra (A, ¢, h). Estas coordenadas (Amis, dms, hmis) pueden
determinarse particularmente a partir de las sefiales emitidas por los haces de barrido 9 y 10. En particular, de
acuerdo con las normas definidas por la OACI, estas coordenadas estan contenidas en las palabras auxiliares B40 y
B41 de las sefales. En una tercera etapa 4223, las coordenadas (Aa, ¢a, ha) del punto intermedio A se determinan a
partir de las coordenadas (Awmcs, dmLs, hmis) del MLS datum point 6 mediante las siguientes relaciones:

;“'A = ;"','.r.’,s'
Py = ¢m.¢ (4)

h, =hy,+dz

En una cuarta etapa 4224, la distancia du.s entre el punto intermedio A y la aeronave 11 se calcula a partir de las
coordenadas (Am, oM, hm) de la aeronave 11 y de las coordenadas (Aa, ¢a, ha) del punto intermedio A. En una
realizacién particular, las coordenadas (Am, dm, hm) ¥ (Aa, da, ha) se convierten en coordenadas (Xm, Ym, Zm) Y (Xa,
Ya, Zp) en el sistema de referencia Rgeocart mediante las siguientes férmulas:
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X, =g, )+h, )cosd,, cos i,
YM = (V(¢M )+ hu )COS ¢.u sen ’IM (5)
Z, = [(‘bz/‘f;’2 }v(‘?}.u )+ by lsen¢nf = [(l -é’ )’(¢Af )+ hy 1sen¢u

Las mismas formulas permiten determinar las coordenadas (Xa, Ya, Za) sustituyendo Am, ¢m Y hm por Aa, ¢a y ha.

La distancia du.s puede calcularse a continuacion mediante la siguiente relacion:

2

dMLS =\/(X.u _X)i )2 +(Yu '—YA )2 +(ZM _ZA )“ (5)

Debe observarse que la determinacion de las coordenadas de la aeronave 11, correspondiente a la etapa 4221,
también puede realizarse después de o durante la etapa 4222 y/o la etapa 4223. En todos los casos, la etapa 4224
de calculo de la distancia du.s debe llevarse a cabo lo mas rapidamente posible después de la etapa 4221 de
determinacion de las coordenadas de la aeronave 11 para obtener una distancia du.s practicamente en tiempo real.

En una tercera etapa 423a, se determina un angulo de azimut 6. entre la aeronave 11 y un plano paralelo al plano
(x, z) que pasa por el punto de referencia P.s. Ventajosamente, el punto de referencia Prs tiene las mismas
coordenadas que las de la antena de azimut 8. El angulo de azimut 0,f puede determinarse entonces directamente,
siendo este angulo igual al angulo de azimut real 6g.

En una cuarta etapa 424a, se determina una distancia dy entre el MLS datum point 6 y el punto de referencia Pres
siguiendo el segundo eje y. De acuerdo con una realizacion particular, la distancia dy se determina a partir de las
palabras auxiliares transmitidas a la aeronave 11 mediante las sefiales emitidas por las estaciones de
emplazamiento 4 y de azimut 5. En particular, la distancia dy esta contenida en los bits 21 a 30 de la palabra auxiliar
Al.

En una quinta etapa 425a, la distancia p se calcula a partir del angulo de azimut 8. y de las distancias dw.s y dy
mediante la siguiente relacion:

Li

p=yd,u" —(dv.cos8,, ] +dv.send,, . (7)

Debe observarse que el orden de las etapas 422a, 423a y 424a no tiene importancia, pudiendo realizarse las
operaciones vinculadas a estas etapas en un orden diferente o simultaneamente.

Una segunda realizacion se ilustra mediante las figuras 8 y 9.

En una primera etapa 421b, las coordenadas (xaz, Yaz, Zaz) de la antena de azimut 8, sefialada mediante el punto
Saz, se determinan en el sistema de referencia cartesiano R, por ejemplo mediante las palabras auxiliares
transmitidas a la aeronave 11 por las estaciones de emplazamiento 4 y de azimut 5. De acuerdo con las normas
establecidas por la OACI, la coordenada xaz puede determinarse mediante la palabra auxiliar A1, en particular los
bits 31 a 43, la coordenada yaz puede determinarse mediante los bits 21 a 30 de la palabra auxiliar A1 y la
coordenada zaz puede determinarse mediante los bits 57 a 63 de la palabra auxiliar A1.

En una segunda etapa 422b, las coordenadas (xaz, Yaz, Zaz) €n el sistema de referencia R. se convierten en
coordenadas (Xaz, Yaz, Zaz) en el sistema de referencia Rgeocart. L@ conversion puede realizarse particularmente
descomponiendo el vector og, en un vector oFf y un vector gmg, en el que el punto R es el MLS
datum point 6: 054z 0 Raz

—

Sz = aé + RS, (8)

El punto R tiene como coordenadas en el sistema de referencia Rgeocart:
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3!

(g, )+h)\ @, V(@ )+ h)cos @, cos A,
0 i, |=| (v(@,)+ h)cos @, sen,
0

2

i [ 3]V(ﬁ’;«)Jrh send,

o
NI~ ]
©

S

en el que las coordenadas (Ar, dr, hr) puede obtenerse mediante palabras auxiliares B40 y B41 procedentes de los
haces de barrido 9 y 10.

El vector RS,, puede determinarse en el sistema de referencia Rgeocat Mediante las relaciones:

Xz |[X X, \ cosy —seny O0)i,
RS, =| Yuz | Y |=| Y4z | —SENY —cosy 0| u, (10)
Zyz NZ Z 4z 0 0 I\,

5
En las que el angulo y es el angulo entre el primer eje x y el norte verdadero, pudiendo obtenerse este angulo
mediante la palabra auxiliar A1 o0 B41,
Y en las que los vectores U/p U¢ y Uh puede determinarse en el sistema de referencia Rgeocat Mmediante las
relaciones
—seng, cos A, \[ X -send, \[ X
iU, =| —seng,sen A, Y u, =|cosd, Y
cos @, Z 0 Z
cos @, cos A, [ X
i, =|cos@,send; || Y (11)
senfy Z
10

En una tercera etapa 423b, las coordenadas (Am, ¢m, hm) de la aeronave 11, sefialada mediante el punto M, se
determinan, por ejemplo en el sistema de referencia Rgeogra(M,0,h). Estas coordenadas (v, ¢m, hm) pueden
determinarse particularmente mediante un sistema de posicionamiento por satélite, por ejemplo el GPS,
comprendiendo la aeronave 11 un receptor que procesa las sefiales recibidas de los satélites para determinar su

15 posicion.

En una cuarta etapa 424b, las coordenadas (Au, dm, hm) €n el sistema de referencia Rgeogra(A,$,h) Se convierten en
coordenadas (Xwu, Ym, Zwm) €n el sistema de referencia Rgeocart- La @aeronave 11 tiene como coordenadas en el sistema

de referencia Rgeocart:

Xy = (V(Qu )+ hy )COS Py, cos A,
Y, = (V( A )+ hy, )COS $ send,, (12)

Zy = [(bg/az )l’(¢,1; )+ hy, 1sen¢M = [(] -e )V(‘?j.u )+ By 133n¢,\r

20 En una quinta etapa 425b, la distancia p se calcula a partir de las coordenadas (Xaz, Yaz, Zaz) Y (Xm, Ym, Zwm)
mediante la siguiente relacion:
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el

,0=J(XM _XAZ )2 +(}’:~.r -YAZ ): +(Z;|r _ZAZ )- (1 3)

Debe observarse que las etapas 421b y 422b pueden realizarse antes, después o simultdneamente a las etapas
423b y 424b.

Esta segunda realizacion presenta la ventaja de no utilizar medicion de angulo de azimut para el célculo de la
distancia p entre el punto de referencia P y la aeronave 11. De ello resulta una mayor precision del célculo de la
distancia p y, por consiguiente, del calculo de la posicion de la aeronave 11.

El procedimiento descrito anteriormente puede aplicarse, particularmente, mediante un dispositivo embarcado a
bordo de una aeronave 11. Este dispositivo es por ejemplo un receptor multimodal de a bordo, llamado cominmente
“multimode receiver” y abreviado como “MMR”. Un receptor multimodal de a bordo tiene la funcién de guiar con
precision a la aeronave 11 durante una fase de aproximacion final y de aterrizaje. Este puede indicar particularmente
a un piloto de la aeronave 11 que se aleja de la trayectoria Ooptima de descenso. EI MMR puede funcionar
normalmente en modos ILS, VOR, MLS y GPS diferencial, siendo “VOR” el acrénimo de “Very high frequency
Omnidirectional Range”. En modos ILS, VOR y MLS, el MMR recibe una sefial de radiofrecuencia de una antena
ILS, de una antena VOR o de antenas MLS, segun el caso. La sefal de radiofrecuencia es decodificada y las
desviaciones de la aeronave 11 con respecto a la trayectoria 6ptima de descenso se calculan y se transmiten a un
sistema de gestion de vuelo de la aeronave 11.

De acuerdo con la invencion, el MMR se utiliza en modo MLS. EIl MMR comprende medios de adquisicion de
sefiales de radiofrecuencia que reciben las sefiales de guiado de los haces de barrido 9 y 10, medios de
procesamiento de las sefiales de radiofrecuencia y medios para determinar la posicion de la aeronave 11 con
respecto al punto de referencia Pt de acuerdo con el procedimiento descrito anteriormente. El MMR también puede
comprender un receptor de sistema de posicionamiento por satélite, por ejemplo un receptor GPS. De acuerdo con
otra realizacion, el receptor GPS también puede ser externo al MMR, una interfaz entre el MMR vy el receptor GPS
que esta realizada, por ejemplo, por medio de un bus en serie, por ejemplo un bus ARINC. En una realizacion
particular, el MMR comprende medios para determinar el angulo de azimut virtual 6, a partir de la posicion de la
aeronave 11. El bus ARINC puede utilizarse para intercambiar datos entre el MMR y un sistema de gestién de vuelo
de la aeronave 11. En particular, la posicion de la aeronave 11, el angulo de azimut virtual 6,, el angulo de
emplazamiento ¢ y/o la distancia p pueden ser transmitidos a un piloto automético de la aeronave 11.

ANEXO

Este anexo presenta la problemética de célculo de la posicién de una aeronave y un algoritmo simplificado que
permite este calculo inspirado en la norma DO-198.

Presentacion del problemay formalizacion geométrica

La funcion MLS-cc se utiliza para aterrizajes en pistas equipadas con estaciones MLS situadas en posiciones no
Optimas (desplazamiento de la estacién de azimut o estacion de azimut de otra pista de aterrizaje).

El conocimiento del angulo de azimut y del angulo de emplazamiento obtenidos a partir de las informaciones
transmitidas por las estaciones MLS pero también de la distancia con respecto a un punto en el suelo (utilizacion de
un DME o de un GPS) permite calcular la posicidon de la aeronave, siendo conocida la posicion de las estaciones
unas con respecto a las otras.

Se definen las siguientes notaciones en un sistema de referencia cartesiano directo:

- (Xm, Ym, Zm): coordenadas de la aeronave,

- (Xaz, Yaz, Zaz): coordenadas de la antena de azimut,

- (Xs, ¥s, zs): coordenadas de la antena de emplazamiento,

- (Xp, Y, Zp): coordenadas del DME o del punto de referencia Pref,
- p: distancia entre la aeronave y el DME o el punto de referencia,
- 0: angulo de azimut, en radianes,

- ¢: angulo de emplazamiento, en radianes.

El angulo ¢ corresponde al angulo entre la aeronave y el eje de pista y no al angulo entre la aeronave y el plano de
descenso tal como se mide en MLS. Una correccion, que consiste en afiadir la pendiente, es por lo tanto necesaria
para obtener ¢ a partir del dato proporcionado por el MLS.

Es posible calcular p, 6 y ¢ a partir de las siguientes relaciones:
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=, —x,) +(r=v,) +(z-2,) (0.1)

@ = arctan| — Ly ; Yz . (0.2)
\/(-\.M — Xz ) + (ZM 24z )

Zy — 2y

4

\/(—",u — Xy )2 + (J",u —Ys )2

@ = arctan (0.3)

Las ecuaciones anteriores son equivalentes a:

Xy =Xp +Jp2 _(J"M _}’0)2 "(Z.u _Z.D)1 con X, > Xp (1.1)

el

Yy =¥,z —tan 9\/(-\',1: —Xaz )2 + (z,u =2,z )- (1.2)

Zy =zg+tan ‘?ﬁ\/(x,u —Xg )3 + (}’M = Vs )2 (1.3)

La resolucién del sistema de ecuaciones no lineales (1.1) a (1.3) es compleja y necesita la utilizacién de un algoritmo
iterativo, por ejemplo definido en la norma DO-226. Sin embargo, en ciertos casos particulares, el problema puede
simplificarse. Para ello, se necesitan caracteristicas precisas de geometria en el suelo. De acuerdo con estas
caracteristicas, una de las dos antenas de las estaciones de MLS y el punto de referencia estan situados en el
mismo lugar y las antenas de emplazamiento y de azimut estan situadas en un mismo plano horizontal.

Simplificacion del problema e hipotesis necesarias

El origen del sistema de referencia cartesiano esté fijado en el punto en el que se encuentra la antena de azimut.
Tenemos, por lo tanto, (xaz, Yaz, zaz) = (0, 0, 0). La distancia entre la aeronave y la estacién de azimut se determina
mediante las coordenadas (xm, ym, Zv) de la aeronave obtenidas por un receptor de sistema de posicionamiento por
satélite a bordo de la aeronave y las coordenadas (Xaz, Yaz, Zaz) de la antena de azimut transmitidas por la estacion
de emplazamiento o la estacion de azimut en las palabras auxiliares B40 y B41.

En lo sucesivo en la descripcion, se considerara que la antena de azimut y el punto de referencia estan situados en
el mismo lugar. Sin embargo, se obtendrian resultados similares considerando que la antena de emplazamiento y el
punto de referencia estan situados en el mismo lugar. Por lo tanto, tenemos (Xaz, Yaz, Zaz) = (Xo, Yo, Zp)- A partir de
las ecuaciones (1.1) a (1.3), podemos escribir:

\:,=,0“—1:,—Zi, (2.1)
Yy =—tan 6y -".ir + Z,fr (2.2)
z,, =zgt+tan ¢\/CVA; —Xg )2 + (}"M — Vs )2 (2.3)

La combinacion de (2.1) y (2.2) da:

Yy = psend (2.4)
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La coordenada yv de la aeronave es, por lo tanto, facilmente calculable partiendo exclusivamente del conocimiento
depy®6.

Debido a que las antenas de emplazamiento y de azimut estan situadas en el mismo plano horizontal, tenemos zs =
0. La combinacién de las ecuaciones (2.1) y (2.3) da:

xy, =2x, Xgsen’ g4sen’ ¢ld” + v}, —23,.v)- p* cos’ cos® =0

(2.5)

donde d designa la distancia entre la antena de emplazamiento y la antena de azimut, es decir:

1_ 2 2
a —“‘XS +},S'

encontrar la coordenada xu de la aeronave se reduce, por lo tanto, a resolver una ecuacion de segundo grado (2.5)

2 2 2 2 .2 .2
donde a = 1, b= -2xs sen? ¢ y ¢ =sen ¢(d R Y _2."’“)"3-)_57 cos” fcos” @.
- ’ - S

El determinante es:

A =4x;sen’ .;ﬁb—élgen2 ¢(d2 + Vi =2V Ys )-—;1:)2 cos” @cos’ ¢]

La resolucion de esta ecuacidn conduce a soluciones multiples ya que las soluciones son de la forma:

VA (2.6)

2
Xy =—Xgsen §t—

[

Xy ==Xgsen’ =
La primera solucion, es siempre negativa, siendo la coordenada xs siempre positiva. Esta
solucién corresponde a una situacion en la que la aeronave esta situada detras de la antena de azimut, es decir
fuera del sector cubierto por el barrido de las estaciones de emplazamiento y de azimut. Esta solucién no es, por lo
tanto, posible.

w5

VA

Xae =—ngen" ¢+ 7

La segunda solucién, corresponde a una situacion en la que la aeronave esta situada
delante de la antena de azimut. Esta es la solucién a considerar en el caso de una aeronave que realiza una
aproximacion axial calculada.

La coordenada zy de la aeronave puede determinarse entonces mediante la ecuacion (2.1), es decir:

2 2 I
) - M P =Yy — Xy o .
La primera solucion, , corresponde a una posicién de la aeronave por debajo de la antena
de azimut. Esta solucién no es, por lo tanto, posible.

2 2 2
o Zy =P Yy T Xy s .
La segunda solucion, , corresponde a una posicion de la aeronave por encima de la antena
de azimut. Esta es la solucion a considerar.

Por lo tanto, siempre es posible determinar la posicion de la aeronave mediante las siguientes relaciones:

10
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REIVINDICACIONES

1. Procedimiento de ayuda a la aproximacion y al aterrizaje de una aeronave (11) que utiliza un sistema de
posicionamiento por satélite y un sistema MLS en el marco de una aproximacion axial calculada, comprendiendo el
sistema MLS una pista de aterrizaje (1), una estacion de emplazamiento (4) y una estacion de azimut (5),

definiendo la pista de aterrizaje (1) un sistema de referencia cartesiano directo R. que comprende, como ejes, un eje
longitudinal de la pista de aterrizaje (1), llamado primer eje (x), un eje transversal de la pista de aterrizaje (1) que
pasa por la estacion de emplazamiento (4), llamado segundo eje (y) y un eje perpendicular a los primer y segundo
ejes, llamado tercer eje (z), un punto de interseccion entre el primer eje (x) y el segundo eje (y) que define el centro
del sistema de referencia R¢, llamado punto de la pista (6),

comprendiendo la estacion de emplazamiento (4) una antena de emplazamiento (7) y comprendiendo la estacion de
azimut (5) una antena de azimut (8), comprendiendo cada antena un centro de fase, estando los centros de fase de
las antenas de emplazamiento (7) y de azimut (8) situados en un plano paralelo a un plano (x, y) a una distancia dz
del punto de la pista (6) de acuerdo con el tercer eje (2),

caracterizado porque comprende las siguientes etapas:

(41) crear un punto de referencia P de las mismas coordenadas que las del centro de fase de la antena de
azimut (8) y/o de la antena de emplazamiento (7),

(42) determinar una distancia p entre el punto de referencia Pt y la aeronave (11) mediante el sistema de
posicionamiento por satélite,

(43) determinar un angulo de azimut (6r) entre una recta que pasa por el centro de fase de la antena de azimut
(8) y la aeronave (11) y un plano paralelo a un plano (x, z) que pasa por el centro de fase de la antena de azimut
(8),

(44) determinar un angulo de emplazamiento () entre una recta que pasa por el centro de fase de la antena de
azimut (8) y la aeronave (11) y el plano paralelo al plano (X, y) que pasa por los centros de fase de las antenas
de emplazamiento (7) y de azimut (8),

(45) determinar, a partir de la distancia p entre el punto de referencia P y la aeronave (11), del angulo de
azimut y del angulo de emplazamiento, la posicién de la aeronave (11) con respecto al punto de referencia Prer,

comprendiendo la determinacién de la distancia p entre el punto de referencia Pt y la aeronave (11) las siguientes
etapas:

crear, en el sistema de referencia Rc, un punto intermedio (A) de las mismas coordenadas (La, ¢a, ha) que las
coordenadas (Aws, dms, hmis) del punto de la pista (6) siguiendo el primer eje (x) y el segundo eje (y) y de
misma coordenada que el punto de referencia Per Siguiendo el tercer eje (2),

determinar una distancia du.s entre el punto intermedio (A) y la aeronave (11),

determinar un dngulo de azimut 6, entre el plano (x, z) y una recta que pasa por el punto de referencia Py la
aeronave,

determinar una distancia dy entre el punto de la pista (6) y el punto de referencia P siguiendo el segundo eje

)

calcular la distancia p entre el punto de referencia Pt y la aeronave (11) mediante la relacion

p= Jdm_sz - (afv. cos 8, )2 +dy.seng,,, .

2. Procedimiento de acuerdo con la reivindicaciéon 1, caracterizado porque la determinacion de la distancia du.s
entre el punto intermedio (A) y la aeronave (11) comprende las siguientes etapas:

determinar las coordenadas (Am, dm, hm) de la aeronave (11),

determinar las coordenadas (Amis, dmLs, hmis) del punto de la pista (6),

determinar las coordenadas (Aa, ¢a, ha) del punto intermedio (A) a partir de las coordenadas (Amis, dmLs, hmis)
del punto de la pista (6),

calcular la distancia du.s entre el punto intermedio (A) y la aeronave (11) a partir de las coordenadas (Am, dm, hm)
de la aeronave (11) y las (Aa, ¢a, ha) del punto intermedio (A).

3. Procedimiento de acuerdo con la reivindicacion 2, caracterizado porque las coordenadas (Ams, dmLs, huis) del
punto de la pista (6) se determinan a partir de sefiales emitidas por la estacion de emplazamiento (4) o la estacion
de azimut (5).

4. Procedimiento de acuerdo con una de las reivindicaciones 2 6 3, caracterizado porque las coordenadas (Am, ¢wm,
hm) de la aeronave (11) son determinadas por un sistema de posicionamiento global (GPS).

5. Receptor multimodal con el que puede estar equipada una aeronave (11) para ayuda a la aproximacién y al
aterrizaje con aproximacioén axial calculada que comprende medios de adquisicion de sefiales de radiofrecuencia y
medios de procesamiento de las sefiales de radiofrecuencia, caracterizado porque comprende, ademas, medios

12
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para determinar una posicion de una aeronave (11) mediante el procedimiento de acuerdo con una de las
reivindicaciones anteriores.

6. Receptor multimodal de acuerdo con la reivindicacion 5, caracterizado porque el receptor multimodal comprende
un receptor de sistema de posicionamiento por satélite.

13
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