République Algérienne Démocratique et Populaire
Ministére de ’Enseignement Supérieur et de la Recherche

Scientifique

Université SAAD Dahleb de BLIDA
Faculté des sciences de l'ingénieur

Département d’Aéronautique /47,

En vue de I'obtention du Diplome des études Universitaires
Appliquées (DEUA) en Aéronautique

Option : Avionique

Théme :

Etude descii et maintenance du

calculateur de profondeur du systeme
de pilotage automatique B 737-200

Réalisé par : Dirigé par :
Mr : HOCINT BELKACEM Mr: RIDOUH YAHIA
Mr; DILMI

Année universitaire : 2004/2005




%&&&&&&&&&&&&&&&&

dedicace

Je dédie ce mémoire avant tout a mes chers parents. Que ce mémoire Soit
[a récompense di fruit des années universitares. Tout d'abord & ma mére pour
son encouragement et son soutient. morm: d mon pére pt}m' sor aide mﬂ&ctuai,' d

na seur LAMIA soutien mconditwmw[ \:' i
mon petit frére a toute ma famille, ma grand-mere, mes oncles, mes

tente, mes cousins, mes cOUSines.

Ce mémoire est a;zv
A Mr HICHA : #&;ﬁd& ma ant [z

préparation a (examen du bac,

A mes amis: Toufik, Mehdr ”ﬂ i

A toute la promotion de Cannée 2005 et en pd 1, Tathi,
Mading, Mourad, Nesrin, Hadi Kamelia, Oussama, LR - Aicha,
Sofiane, Dalifa, Mouni, Fatchi et Lamia. '~ >

Au stagiatres :

Sid AR, Abdennour, Amina, Rafik,

R AR GRS RS E N8N



KX KKK KKK KKK K

1}

3

Remerciment

Merci a dieu pour son aide sa protection et de m'avoir Donné une
Volonté pour la réalisation de ce projet de fin d’'étude universitaire. Que
tout ce qui m'ont aidé par leur conseil, par les Informations et les
documents qu'ils m’ont fournis, soient ici remerciés

Et je tien aussi a exprig
RIDOUH YAHIA g

avers mon promoteur Mr

e que j'ai acquis

aupres de lui.
Je tien a exprin ! lo-promoteur Mr
DILMI pour sor} et St sp préparation de

Et je remercie tous achfiien dg I'ateljg gitomatique/ILS pour

Et je remercie égalemciErs MOURAD 4 3, MLLE : NAWEL, Mr

MESLEM MOUHAMED. V- OUlNEr les gens de [atelier
equipements de bord et radiCR Bfider avec des information de

plus.
Je remercier également tout
d'aeronautique de BLIDA

Mes remerciements s'adresse egalement aux membres du jury pour leur

corps professoral de [institut

Présence et leur attention pour juger le contenu de ce projet.
Enfin je dis mille fois merci a tous ce qui ont contribuer de prés ou de loin
A la réalisation de ce mémoire.

%L

1323232232233 32222222223

5 i g i

|



Sommairﬁ <

Int DL . g s e B R e i bR o 01

CHAPITRE 1 : Généralité sur le pilote antomatigueB737-200

1-] troduction. .. ..o A g AR S et R i m S A A e E 04
12 - Problémes liéa & laconduitedevol. ... D8
I-3- Rdle du systéme de commandes automatiquedevol.. ... ... . . i pe MY

I-d- Commandes de vol . e T AT |
L T o R O, L o e b A e B W o e o 06
1-4-2-Description des commandes dewol oo PRPRR R PROL |

1 -5- Le sysiéme de commande de vol sutomatique. .. ..o e 09

-6 -Pilotage manuwel S | 11
1-7 -Pilote automatique (boeing T3T-200),, . ... ooeiee oo e e I
B B 1,11 [ o | A O ey R et e P L R VRIS R I
1-7-2- Définition du pilotage aUtomatique.. ... .0l il s e man i 12
E-T-3-Foon Fonctinna aomurBen; . v o i s i i s ; N

| -T-4 Principe général d’asservissement d'un Pilote automaligue. ... 42

[ -7-5- Principe de base de fonctionnement d'un pilote aOmMAHGUE_ ... ...oooeiiiiioe i3
1 -7-5 la boite de comimande PABT3T-200... .o oooioion i e s i namn e [
1-7-7- Compasition du systéme de pilotage automatique._......_...._... ... S, [
1-7-B- Laboite diacoessoire P, oot e o eee e eeeme et e e a4 e ma e s 19
1-7-9-Les opérations du pilotage automatique du B737-200.. ... .21
T-7-10- L'unité d'affichage progressive de 'approche (APD).. ..o, 23

CHAPITRE I : étade du calculateur de profondeur

1I-2- Les sous ensembles b o e L R TR N P e
[1-3- Ligison entre le calculateur de profondeur et les autres systémes. ... R 29
I1-4- Block diagramme du calculateur de profondeur_ .. 30
TT-5- Lt SYNCHIOEISATION . .t iiiiieciourirrinimnrrn e reremmememmme s bebbest e idi 12 bn s 3z
I1-6- La logique d engagement du calculateur de profondeur. ... .0 RO e PP Rt |
I1-7- Les fonctions el les modes du caleulateur de profondeur. ... 7
[1-7-1- ALTTTUDE HOLD (maintien de "abtitude) oo 37
I-7-2- TURE {turbulences)......... R L S e O R B 37
11-7-3- AUTO APP (auto approche) ....oooocoveom i SRR .. o
I-7-4- ATTITUDE HOLD, y 8 A L TS A SN K e K i om0 37

1-7-5- La fonction control wheel steering (pilotage ranSparent). . ...........c.o.coveeieomieee 37



I1-B- Etude de La logique d'engagement desmades. ...

T1-9- La fonetion Maintien d*attitude (Attitade Hold), ...

I1-10-La fonction Control wheel SIeering . .....o.coovioo i 41
TEX 1o fonerion Wdinien diabbinde o0 o0 s e R e 43
TI-12-Circuit de compensation du stabilisatenr. ... ..o s 43
I-13-Le mode glide slope................. R S A L T S e T S S 45
11-14- La programmation de gain ., o AG
M1-15-Etude du fonctionnement des modes dans le caloulateor de pnrﬁmdwr... SRR L
11-15-1- Mode de synchronisation... ... o rrmr et 49
T1-15-2- Mode maintien de 'assietie longitudinal {attitude held)..._.....___...... ... ... 50
11-15-3- Mode tramsparent CWS. ... ..ol PP R 50
1I-15-4- Compensation en pomance.. ... -5
11-15-5- Mode Maintien d’altitude (ALTHOLD}. .. oo caid¥]
T1-15-6- Mode de pénétration aux arbulences..... ..ol e 32
T1-15-7- Le mode antomatique glide slope. i
I1-15-8- Mode manuel glide slope ..o ., 54
[1-15-%- La Fonction autcmatique de compensation de profondeur (TRIMY,, ..., 54
II-16-Etude du fonciomement des modules, ..o 58
1-16-1-Servo amplificateur de profondewr. .. 258
I1-16-2-Calculateur de Fassiette (P.C). oo innn 3
IT-16-3- coupleur de trajectoire vertical (Vertical path coupler) . T
[-16-d4- Coupleur CWS_. . ... G0

CHAPITRE I11 : Etude des Bancs d'essai

| 1L LT e (hL: |1 | O O ; ...68

MI-2-Description du Premier bancd’essai ... ..o i b
T L Srad A e L e S e S A 68
111-2-2- Description de la face avant du bane dlessai.. ... . R R e R 68

1H1-2-3Tableau de ciblage entre le bane d'essai et le PCC R

MG 4o gionaiio AU Bans DEBEa . oot i yire i o b bbb i S L 3

1o RRERRY TN ., oo s o3 s s e s ot s e B W e g 73

2-5ignaiX 'eIIrBES. .00t vt mme e s N —. 3

3-Les enlrées el 183 sorties JOZIQUES .. ..ot e e T4

11-3- Description du Deuxiémes Bane dlessai. ...l 13
[-3-1-Genéralités... ... R R R e S e 75
L1-3-2-Deseription de la face avant du bane d'essai. D
H1-3-3-Tableau de ciblage entre le banc d'essai et le muplwr 0 T NNV 1.
1-4-Exploitation des bancs d'essai... ... 78
-5 bOrmETOnE SERETAIED . ..o 10 o vimi s s s ik s im0 ® Fme e v st p i e 78

1



CHAPITRE 1V : maintenance et recherche de pannes sur le calculateur de
profondeur.

L TSRO, i i 00w 0 0 3 B 3 A A X B RO
V1-2-Organisation des testes sur le calculateur de profondenr. ..., ... oe 80
WT-3-Teste de Premier BEIE. . .. ...ttt e mae e a e e 80
VI-3-1-Alimentation et signaux Nécessaires. ... _...................... N SR 20
Vi-3-2-Equipements nécessaimes. ... .. ..o Lo e [E— 1]
Vi-3-3-Informations concernant les tests. . i i e B
V13t Montame deSBBE: cou i iy i e e S o S e e K b 82
VI- 3-3-Différents teste exécutés sur le caleulateur de profondews ..o oo BT
VT -3-6-Tableau de procédures de test. oo i e e B
VI-4- Test de devxiéme degré............ O S 92
V1-4-1-Spécification d'essais intégrés pour le coupleur CWS___ . e e
VI-4-2-Equipement deteste.......... ..o AR E R P e ey Sl -
VI-4-3-caonditions deteste ménéral.. . ..ol iia e 93
W Montapeaflgaaicoocu . cnan e et i T L e ke e R R e e 93
Vi-d-5-D)ifférents tests exécntés sur le coupleur CWS_ o L |
VI-3-Tesi de troisigéme degre. ... R S S e s e e e A TN B B oL 100
VI-5-1-recherche de DANMES . ooeeioiiie s s msms i e . 100
VI-5-2-Méthode de recherche de pannes. .. ...ooooocieiiiii e eeen 100
VYI-5-3-Tableau de recherche de PAANE.. ..o oo e 1
VI-6-Relevés expénimentoux sur le couplenr CWS. . AN RO S L
VI-7-1. analyse des relevés expérimentait. ..o ieiiniiorsae s esemeenemee e W

Conclusion ... ... . o T o S RS e [N 11 1

Annexe:

Annexe 1- Présentation des schémas électroniques des sous ensemble du calculateur de profondenr

Annexe 11' Les systemes qui sont en liaison avec le calculateur de profondeur.

Bibliographie

11



Listes des figures

CHAPITRE I : Généralité sur le pilote antomatigne B737-200

Figura T-1 : Jesames de IPaviom .. ..o oo ir i iiior i rsenssns inrms vnaman o ansemms o mee e en o B
Figure 1-2 © les commandes de vol primaire et secondaire. ... 08

Fagure I-3 : systémes de commandedevol ... oo 1D

Figure 1-4- principe géneéral d'un asservissement d'un PA S RN
Figure I-5: Doite 0o cormmame T oo oo i e oo sismeimis s it s o ss S S miat 16
Fignre -6 caloulatetr de profomdenT, . oo iviisiiiaiiiiavmnion dimisnmi se s o sss s fsime s amsiinin 17

Figure 1-7 ; calealatenr de 00uliE. ... oo i i s i i rssssssm s min oz LB
Figure I-8  botte d accesaoire du PA, oo i srerre e sernem s e rm e emeae e e -2l
Figure [-9 | les opération du pilote automatique,...............0eevicececn 0 22
Figure I-10 : Punité d’affichage (APD)........ooovimimniiiniimes i (23

CHAPITRE 11 : étude du calculateur de profondeur

Fignre IT-1 ; calenlatenr de profondenir. oo it 25
Figure I-2: module amortisseur de tangage (Derived Rate Assembly.. . ... 20
Figure I'1-3 | servo amplificateur de profondenr A3, ... e e o A
Figure TT-4; Module calculatenr de assiette . . oo e 27
Figure T1-5 : coupleur de trajectoire verticale. .......oov o ie e e e a0 2
Figure TT-6; Modide O G o vrrrerem s nnmron o e mmmn e s e ee e e m s e e e e .28
Figure [1-7 : liaisan entre le caloulateur et d autres systémes.. ... 19
Figure IT-8 : schéma block du caleulateur de profondenr...__ ... ... e e
Figure 119 ; |a synchromisation, ... e T T i s e 33

Figure IT-10 : Le schéma d'imerlock. ... ... oo . 35
Figure TT-11 : le schéma de engagement des modes. ... o039
Figura TT-12 ; les fonctions (ATT HOLD et CWEY. o 42

Figure T1-13 ; les fonction (ALT HOLD et TRIM). oo e e
Figure T1-14 ; Te schéma du calculateur de profondeur., ... oo i 47
Figure IT-15 : la programmation du gain. . .o A8

Figure [T-16-1 : schema block détallai du caleulateur de profondeur ..o 0055
Figure I1-16-2: schéma block détallai du caleulateur de profondeur....... ...................56
Fipure TT-16-3: schéma block détallai du calculateur de profondeur ... 57

v



Figure I1-17 © schéma block du servo amplificateur de profondewr A3 ...,
Figura I1-18 : schéma block du caleulateur de 'assiette (PC)...............

Figure [1-19 : schéma block du coupleur de trajectoire verlicale. ... . .. ..
Figure IT-20 : schéma block du coupleur CWS. . o

CHAPITRE 111 : étude des bans d'essai

Frggua I spropntier Bane dleqele oo mn s mosnns oo s T L

Figure ITL =2 | deuxidme Bane @esslil, ..o e mes s bk om b bams e b s sy s e irsinns

Figure TTI- 3. adaplavews du coupleur CWS

&5

.67

.69
TG
1B

CHAPITRE IV : maintenance et recherche de pannes le calculateur de

profondeur.

Figure 1¥-1 ! schéma block du coupleur CWS..... R e s

Figure 1V-2 : schéma édectronique du couplenr CWS.



Y Y Y Y Y Y Y Y Y Y YV Y Y Y YN Y Y Y Y VY YWY Y Y Y VY Y Y Y Y Y Y Y Y YYY Y Y WYY YYYY

Liste des Abréviations:

Alt Hold = Altitude Hold

Alt Valid = Alttude vahde (CADC)

Appr OC = Approach on course

Att Hold = Attitude Hold

Auto Appr = Automatic Approach mode selected
AP = Auto Pilot

AMP = Amplifier

AFCS = Amtomatic flight control system
APCU = Aileron Power control unit

CADV = Central Air Data Computer

CT = Control Transformer

CWS = Control Wheel steering

CWS HD = control wheel steering Hi Detent
CWS OD = Control Wheel Steering Out of Detent
GS = ghde slope

Gs eng = GS captured

Gs eng plus 10 sec = 10sec afier Gs eng

HDG Hold = Heading Hold

HDG off = Heading off

HDG select = Heading selected

IAS Valid = Indicated Air speed Valid (CADC)
ILS =1ILS frequency selected

LBS = lateral Beam Sensor (VOR/L.OC captured)
Lb = pound

LOC = Localizer

LRRA = Low Range Radio Altimeter

Man GS& = Manual Glide Slope Mode Selected
NSS = Neutral Shift Sensor

OC = ON Course

0OS = Over Station

Pitch ENG = Pitch Engaged

PCC = Pitch Control Chammel

PN = Part Number

PAVM = Phase Angle Volt Meter

(-pot = (Q — potentiometer

QUAD RE] = Quadrature reject

Roll eng = Roll Engaged

RCC = Roll Control Channel

SP = Summing point

SN = Senal Number

SW = Swatch

ST = Self Test

STM = Self Test Meter

Trm/UP tnim/DN = Stabilizer trim command
Trim Mon = tnm monitor

TURB = turbulence mode selected

VOR = VHF ommni range
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Lexique

Auwto Flight — pilote automatique

Auto Pilot Control Panel = panneau de commande du pilote automatique
AJP Disengaged = pilote automatique désengagé

Altitude Hold = maintien de l'altitude

Attitude Hold = maintien de l'attitude

Attitude reference system = systéme de référence d'atutude
Amplifier = amplificateur

Altitude programmer = programmeur d'altitude

Auto flight control system = systéme de commande de vol automatique (CADV)
Control wheel Steering = pilotage transparent

Control wheel steering coupler = coupleur de pilotage transparent
Central air data computer = centrale a¢rodynamique

Derived Rate Assembly = amortisseur de tangage

Dead Zone = zone morte

Demodulator = démodulateur

Elevator = gouverne de profondeur

Elevator power control unit = servo commande de la gouverne de profondeur
Elevator position transducer = transducteur de position de la gouverne
Filter = filtre

Filter limiter = filtre limiteur

Force Transducer = transducteur de force

Glide slope receiver = récepteur glide slope

Gain programmer = programmeur de gain

Mach Trim = compensateur de mach

Modulator = modulateur

Pitch = pronfondeur

Pitch Control channel = calculateur de profondeur

Pitch rack assembly = support de montage

Pitch Servo amplifier = servo amplificateur de profondeur

Pitch compter = calculateur de |'assiette longitudinale

Pitch calibrator = calibreur de profondeur

Pound = livre =0.454 kg

Programmer control — commande du programmeur

Pulse generator = générateur d'impulsion

Quadrature reject = rejeteur quadrature

Roll = roulis

Roll Control Channel = calculateur de roulis

Radio altimeter = radio altimeter

Switch = commutateur

Tail = queue

Trim cutout = relais de trim

Trim = compensation, trim

Variable gain amplifier = amplificateur & gain vanable

Valve amplifier = amplificateur 4 valve

Vertical path coupler = coupleur de trajectoire verticale

Warning light = Alarme lumineuse

Yaw damper = amortisseur de lacet

Yaw Damper Engaged = amortisseur de lacet engage
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Aprés trois annees d’étude universitaire au nivean de 'umiversité de BLIDA, nous
arrivons enfin a la phase qui consiste & mettre en pratique toutes les connaissances théoriques
et nos travaux pratiques qui nos ont éi¢ enseignés jusqu'a ce Jour dans les divers modules.
Cette phase pratique n'est évidemment qu’une partie de toutes les connaissances concernant
cctte spécialité qu'est I'aviomique dans lc domaine de |'acronautique. Cela necessite
évidement une experience dans ce domaine pour maitriser toutes les installations touchant
a cette spéeialité.

L’ohjectif de ce stage pratique au sein de la direction technique de 1a compagnie
AIR ALGERIE va permettre par ce début d’expérience de prendre connaissance et d'ctudier
un équipement trés important dans le vol d’un avion. C’est le sujet proposé par le promoteur
et qu consiste en: I'étude descriptive et mantenance du calculateur de prolondeur du
systeme de pilotage automatique dans le BOEING 737-200.

Le ealculateur de profondeur est 'un des accessoires du systéme de pilotage automatique et
qui consiste par sa principale fonction de contréler avion par rapport a 'axe de tangage.

La pratique sur cet équipement va nous montrer qu’en partie comment est gere le vol d'un
avion du décollage a I"attermssage.

Ce projet relatif au calculateur de profondeur va porter sur les chapitres suvants
I, Généralités sur le systéme de pilotage automatique du Boeing 737-200.
2. Etude du calculateur de profondeur du systéme de pilotage automatique du B737-200.
3. FEtuode des bancs d’essai.
4. Maintenance et recherche de panne sur le calculateur de profondeur.




Introdaction

Histoire de I'aviation :

L'histoire de I'aviation pourrait symboliquement debuter avec le vol d'lcare, mais 1l fant
attendre le 9 octobre 1890 pour voir le décollage du premier plus lourd que I'air aprés douze
décenmies de régne du plus léger que l'air,

La préhistoire de I'aviation :

Le vol pour I'homme est un vieux réve, la légende d'lcare le confirme Et st Leonard
de Vinci vers 1500 a étudié scientifiquement la possibilité de faire voler un « plus lourd
que l'air » ce n'est que bien longtemps apres, presque quatre siecles, que cela va se realiser.
Entre temps, en 1783, les fréres Montgolficr, mais également Jacques Charles ont permms a
I'homme de s'élever dans les airs, mais a bord de «plus Iéger que air ». Suite a cela. les
recherches sur les appareils plus lourds vont étre suspendues et prendre un certain retard. A la
fin du XVIII® siécle, 'anglais Sir George Cailey, s'inspirant des travaux des frangais Launoy
et Bienvenue construit un hélicoptére en 1796. En 1808, 1] construit un « ormithoptére » a
I'échelle humaine et en 1809 un planeur qui volera sans passager William Henson et John
Stringfellow, reprenant les travaux de Cailey firent voler un modéle réduit d'acroplane a
vapeur. Néanmoins les moteurs puissants pour les appareils a taille reelle etaient beaucoup
trop lourd pour leur permetire de décoller. Les progrés vont donc d'abord passer par les
planeurs et par "étude de I'a¢rodynamisme.

En 1856, le frangais Jean-Manie Le Bris fail les premiers essais de planeur avec passager. En
1863, le mot « aviation » est inventé par Gabriel de La Landelle. Et 'anglais Francis Herbert
Wenham en 1871 construit le premier tunnel, ancétre de la soufflene quw va permeiire
d'expérimenter des maquettes. Les choses s'accélérent, en 1874, e frangais Félix du Temple
lance un aéroplane & vapeur depuis un plan inclingé, Mais pour quil ¥ ait décollage, il ne faut
aucune aide, ni plan incliné, m catapulte et pour quil y ait vol, il faut atterrir au méme niveau
d'ot l'on a décollé. Les essais avec planeurs se succédent: lallemand Otto Lilienthal,
I'écossais Percy Pilcher, les américains John Joseph Montgomery et Maloney, les frangais
Ferdinand Ferber, ainst que les fréres Voisin

$i1 le mot aviation a €1é inventé en 1863 par Gabriel de La Landelle, il faut attendre le 1897
pour que le premier avion décolle, c'est I'Eole de Clément Ader. Le premier avion controlé
sera celui des fréres Wright en 1903-1904. Le début d'une longue série.

partisans d'Alberto Santos-Dumont, lui reprochent d'avoir recours a un mécamsme de
lancement pour le décollage. De plus, le faible nombre de témoins, en raison de la volonte des
inventeurs de garder leurs méthodes secrétes, et le manque de preuves fiables jouent un role
négatif pour leur crédibilite.

Le brésilien Alberte Santos-Dumont, vola a Bagatelle le 23 octobre 1906 sur 60 m a une
altitude de 2 4 3 m. Grice 4 ce vol 4 bord du 14 Bis, il remporta devant un large public le Prix
Archdeacon, décerné par Aero-Club De France pour le vol d'un plus lourd que lair
autopropulse (sans mécanisme de lancement). Ses détracteurs, entre autres les partisans des
fréres Wright, lui reprochent de profiter de V'effet de sol pour se maintenir en l'air, alors que le
Flyer I pouvait déja prendre de l'altitude lorsqu'il vola sus 39.5 km le 5 octobre 1905




lntmdug_t_i_p_l_l

Un petit mot sur le Boeing 737-200 :

Le Boeing 737 est un avion de ligne construit par la sociéte Boeing (USA) depuis
1967, Le B 737 est un avion court ou moven courmer. [l s'agit d'un biréacteur (deux moteurs,
un sous chaque aile). I effectua son premier vol le 9 avril 1967.
Le Beeing 737-200 a la possibilité de décoller ou d’atterrir sur une piste courie contrairement
au B 767-200 et le A310
Le 737-200 est avion de Premiére génération, motorisée par des réacteurs Pratt & Whitney
JT8D (1 144 ont été produits). L'avion partage 60% de sa cellule avec le Boeing 727, y
compris les moteurs de méme type (3 sur le B 727); tout ceci dans le but de limiter les cofits.

Cet avion est congu pour le transport de courriers et de passagers il représente les
caracténistiques suivantes :

o Vitesse de croisiére...... ..o s a0 KMAH

e Altitude decroisiere ... ... oo oo e vvviininennn 12000 m

e Rayond’action ... ... ... 2939KM

+ Configuration ............. vvverreee ... 18 places pour la 17 classe et 89

places pour la 2eme classe .
& reéseau intérieur

Caractéristiques du B 737-200 :

Constructeur Boeing
| Type __| Passagers
| Moteurs Pratt & Whitney JT8D-15A
| Nombre de moteurs 2 B
Poussée - 7248 kg -
lLongueur 30,6 m
Hauteur 3,73 m
Envergure 28,35 m
Masse max au decollage | 58150 kg ]
Capacité de carburant 18000 | -
Nbr passagers standard 130
Distance franchissable 2645 km ]




Chapitre J:

Genraltes sur ke systeme ¢ pilotage automatique
du BOEING 737-200




Chapitre 1 ﬁnérﬂ]it_{_& sur le pilote automatique

I-1 Imirodwction :

Le but primordial d'un agronef est d'aller, en toute sécurité, d'vn point i un autre. Dans
ce dessein, il est nécessaire de pouvoir conirbler, en permanence, les évolutions de l'avion
dans l'espace, c'est-a-dire de pouvoir le " piloter ". (Voir figure ci-dessous)

Piloter, c'est d'abord contrdler 1'attitude de I'avion selon les trois axes : I'axe de lacet
(vertical) ; l'axe de roulis (horizontal et dans la direction du fuselage). l'axe de tangage
(horizontal et perpendiculaire au fuselage).Pour ga, le pilote dispose de trois commandes de
vol. Le dispositif permettant de contréler le lacet s'appelle le gouvernail de direction. 1l est
commandé depuis le cockpit par deux pédales appelées " palonnier " et agissant sur la partic
mohile de la " dérive " La commande de roulis se fait grice aux ailerons, ces petites surfaces
mobiles situées vers les extrémités des ailes. Lorsqu‘un aileron est baissé, c'est comme si Iaile
augmentail son incidence. Résultat, clle "porte" plus ¢t elle monte, Quand un atleron est
baissé, l'autre est levé et produit sur son aile l'effet contraire. Les actions des ailerons
s'ajoutent donc. Les ailerons sont reliés au " manche” de telle sorte qu'en poussant le manche
i droite 'avion s'incline a droite. La gouverne de profondeur contréle le tangage est rehe au
manche de telle fagon qu'en " poussant le manche " langle d'mcidence du stabilisateur
augmente. La queue monte alors et le nez descend. Au confraire, en tirant sur le manche, on
leve le nez de lavion, c'est-i-dire quon augmente Tangle dincidence de laile
Pour monter, il suffit donc de tirer le manche. Mais, du méme coup, on augmente la trainée,
on va alors moins vite en méme temps qu'on monie (un peun}... et le décrochage guette. Pour
eviter ¢a, pas d'autre solution que de fournir de I'énerme 4 Vavion, bref, de mettre les gaz
Pour descendre, on fait le contraire : on diminue la poussée,

Jusqu'a un passé récent, les ordres envoves aux différentes commandes de vol :

- Profondeur (Contrile de tangage) (1).

- Ailerons (Contrdle de roulis) (1)

- Direction { Conirdle de lacet).

L'étaient par des cables en acier, des poulies, des guignols de renvol avec ou sans effels
multiplicateurs ou diviseurs, des fringleries et des biellettes qui attaquaient des
servocommandes hydrauliques permettant le mouvement des dites gouvernes.
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Figure I-1 : les axes de 'avion
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I-2 - Problémes liés & la conduite de vol.

Suivant la mission que doit remplir I'avion, en plus des contraintes liées aux qualitcs
de vol de I’avion, le pilote va étrc confronte 4 deux problémes :

» Problémes liés aux passagers : les amener a destination en temps voulu et dans des
conditions de confort suffisant ; sont deux exigences & satisfaire a chaque vol ;

» Problémes liés 4 la charge du travail de I'équipage : la fatigue peut tre un élément
provenant du fait que le pilotage dure longtemps { avion long-courrier) ou au contraire,
du fait qu'il faille piloter peu de temps mais de fagon répétée (avien moyen-courrier).
Ce travail peut par ailleurs s’effectuer dans des conditions difficiles : orage, tempéle
par temps clair, atterrissage de nuit ou par mauvaises conditions météo ... .
I"angoisse pourra s’ajouter a la fatigue et dans les deux cas la qualité du pilotage
(précision et 4 la limite, sécurité) peut en étre affectée |

1-3- Role du systeme de commandes automatique de vol :

Du fait des différents problémes évoqués précédemment, actuellement un systéme
penéralisé est a tous les avions de transport public, appelé dispositif de conduite automatique
de vol. ce svstéme :

- libére le piloter de taches routiniéres ou au contraire, exigeant de lui une
altention trop concentree ;

- améliore la qualité de vol, par conséquent leur sécurte et leur régularité.
- Soulage le pilote dans son comportement pondant toute la durée du vol.
Prenons quelque exemple :

A- les modes oscillatoires devront &tre suffisamment amortis dans tout le domaine de vol
de lavion; les dispositifs comespondants & cette fonction s’appellent les
stabilisatenrs

B- si I'avion est amené a évoluer hors du domaine normal, divers phénomene peuvent
apparaitre (tels que ; décrochages partiels, ) et des dispositifs sont a prévoir pour que
le pilotage n’en soil pas affecté outre mesure ; ce sont les correcteurs,

C- L'avion ne doit pas pouvoir ¢’ engager dans un domaine de vol ou la sécurite du vol
ne serait plus assurée du fait de I'apparition de phénoménes incontrdlables. Des
dispositifs devront donc fournir une alarme a |'approche du domaine considéré: ce
soni les avertisseurs ou les dispositifs de protection automatique gui agiront sur les
commande dans le sens convenable. Ainsi du point de vue des qualites de vol, nous
venons de citer d’une part (A ¢t B ci-dessus) des dispositifs dont le but est de ramener
des sensation au niveau des commandes de vol qui soient comparables: qu’il 5’agisse
d'un avion de tourisme ou d’un gros porteur moderne a 'acrodynamique trés poussce
et d’autre part des automatismes qui ont des fonctions plus spécifiques d alarme ou de
protection.




Chapitre | Généralité sur le pilote automatique

D- Nous avons vu qu’il faut par ailleurs soulager la tache du pilote. Une premiére étape a
é1é réalisée avec le directeur de vol, la seconde faisant plus particulicrement "objet de
ce chapitre ; ¢’est le pilote automatique qui exécute des ordres. Le pilote humain peut
alors s¢ consacrer totalement 4 la conduite du vol et 4 la surveillance globale, aide en
cela par les dispositifs d’alarme el de protection vue précedemment.

1-4- Commandes de vol :
I -4-1-Introduction

Les commandes de vol maintiennent l'avion a lattitude nécessaire pendant le vol. Elles
ont les surfaces mobiles sur les ailes et empennages. Ce sont les deux types de circuils de
commande de vol ;

1. Primaire
2. Secondaire

[-4-1-1 Circuit de commandes de vol Primaire

Le circuit de commande de vol primaire déplace I'avion autour de trois axes primaires .
latéral, longitudinaux. et vertical. Le systéme de commande de vol primaire se compose de :

# Aalerons.

# Gouverne de profondeur.
# (ouvernail de direction.

I -4-1-2 Circuit de commandes de vol secondaire :

Les commandes de vol secondaires améliorent la susteniation et les propriétés de
manipulation de l'avion. Le circuit de commande de vol secondaire se¢ compose
» Les spoilers.
» Le stabilisateur.
# Les dispositifs hypersustentateurs.

1-4-2-Description des commandes de vol : (voir figure [-2)
1-4-2-1 Généralité :

Les pilotes actionnent manuellement les commandes de vol par des cibles.
Le pilote automatique les actionne automatiquement.

1-4-2-2 gouverne de profondeur :

Les manches de commande déplacent les cdbles qui donnent lentrée & 'unitc de
sensation et de centrage de la gouverne. Celle-ci commande la servocommande de la
gouverne de profondeur.

Les déclencheurs de pilote automatique donnent une entrée mécanique aux servocommandcs
par l'unité de sensation et de centrage. La servocommande déplace la gouverne de profondeur.
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Figure I-2 : les commandes de vol primaire et secondaire
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1-4-2-3 Gouverne de direction :

Les palonniers déplacent les cdbles qui donnent une entrée a I'unité de sensation et de
centrage de gouvernail de direction, Celle-ci commande la servocommande, qui actionne la
gouverne. Le commutateur d'équilibre de gouvernail de direction donne une entrée a Iunite
de sensalion et de cenirage de gouvernail de direction et change la position neutre du
gouvernail de direction,

I-4-2-4-Ailerons ;

Les commandes de gauchissement déplacent les cdbles qui dennent 'entrée & I'unité de
sensalion et de centrage de Daileron, celle-ci commande la servocommande pour actionner
I"aileron,

I-4-2-5-5poilers

Les spoilers ont pour effet de réduire la portance des ailles. On distingue deux types
de spoiler :
1. Les spoilers vol
2. Les spoilers sol

1- Les spoilers vol sont commandés de deux facons :

* Fn méme temps que les ailerons, done par le volant de commande des ailerons et par
le pilole automatique: Dans ce cas, ils fonctionnent d'une maniére différenmtielle
c'est-a-dire gu’ils se déplacent proportionnellement et dans le méme sens que Paleron,
et participent donc a la commande latérale de I'avion.

= Par le levier des aérofreins: Tout les spoilers vol se lévent lorsque I'on agit sur le
levier de commande. Comme ils diminuent simultanément la portance des deux ailes,
ils augmentent considérablement la trainée de |"avion.
2- Les spoilers sol

Les spoilers sol ne fonctionnent qu’au sol, ils sont commandés par lc levier des
aérofreins,

1-4-2-6-Stabilisateurs

Le stabilisateur est mobile. C’est en faisant varier son angle d’aftaque que I'on assure
le trim longitudinale de U'avion. 1l est normalement actionné électriquement, mais la
commande électrique st doublée d’une commande manuelle. Le stabilisateur est cgalement
commande par le pilote automatique.
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I-4-2-7-Dispositifs hypersustentateurs :

Les dispositifs hypersustentateurs comprennent

1. les volets de bord de fuite (intéricur et extérieur)
2. les volets de bord d’attaque
3. les becs de bord de d’attaque

En se déplagant ces dispositifs augmentent la corde moyenne de 1'aile et par consequent
augmentent la portance, Les dispositifs de bord d’attaque (volets et becs) somt plus
spécialement destinés & éviter le décollement des filets d’air au-dessus de 'aile lorsque les
incidences sont grandes.

Lorsque les volets de bord de fuite sont complétement sortis, ils augmentent aussi fortement
la trainée de "avion, cc qui permei de réduire la distance de roulage a Iatterrissage.

Les volets de bord de fuite sont normalement actionnés par un moteur hydraulique. lis
peuvenl étre actionnés par un moteur ¢lectrique.

Les volets et becs de bord d’attagque sont commandés par le déplacement des volets de bord de
fuite. Ils sont actionnés séparément par des vérins hydrauliques

I -5- Le systéme de commande de vol automatique (figure 1-3)

l.e systéme de commande de vol automatique est composé
1- d’un systéme amortisseur de lacet

2- d’un compensateur de mach
3- d’un pilote automatique

I -5-1 Svstéme amaortisseur de lacet :

L amortisseur de lacet commande la gouverne de direction pour rédwire les
oscillations autour de I’axe de lacet sans émouvoir le mouvement de 1" avion

I -5-2 Compensateur de mach :

Le dispositif de compensation de mach équilibre automatiquement Uavion autour de
I"axe de tangage pendant le vol au mach éleve par le mouvement de fa gouverne de
profondeur.

I -5-3 Piloie automatique

Le systéme de pilotage automatique est constitue de deux calculateurs
1. Calculateur de roulis.
2. Calculateur de profondeur.
Chaque calculateur contréle 1"avion suivant son axe correspondant.
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1 -6 Pilotage manuel :

Le pilotage manuel est un enchainement logique d’opérations elementaires. Le pilote
regoit la situation de avion par rapport au monde exténieur, vision extérieur et informations
présentées au pilote par les instruments de bord et mouvement de 1"avion (oreille interne pour
la stabilité dans le plan vertical et le contact avec le siége pour le facteur de charge). Il
compare cette situation et ce mouvement avec une trajectoire ou un mouvement désire. I
¢élabore instantanément & 1"aide de son cerveau ordre 4 exécuter qui est essenticllement un
effort & exercer sur les commandes principales. Le pilote exécute I'ordre & I'aide de ses  bras
{manche, Manettes des gaz, leviers des gouvernes secondaire) et de ses pieds (palonniers).
1.’ ordre est transmis pour les chaines de commande aux divers actionneurs {gouvernes et
Moteur).

L’avion réagit aux variations des actions extéricures. Son mouvement et sa situation
évoluent, en plus des opérations de pilotage et de guidage, Le pilote doit surveiller le
bon fonelionnement des systémes de bord (moteurs, circuits de puissance, cfc....) €1
communiquer avec le systéme de conirdle de trafic aérien. Tout ceci contribue & créer pour le
pilote une charge de travail. Cette charge de travail effectivement ressentic par le pilote
dépend des situations telle que la fatigue accumulée, I'expérience, I'entrainement et les
problémes personnels. L’augmentation de cetic charge se tradwirait par une diminution des
performances de pilote dans sa boucle de pilotage et de guidage pouvant aller jusqu'd nuire &
la sécunté du vol.

Ainsi, il est devenu impératif de décharger le pilote des taches difficiles et fastidieuscs ¢l de
les faire réaliser de fagon permanente ou passagere par des automatismes.

1-7- Le Pilote automatique B 737-200 ;

I -7-1- Infroduetion

Un pilole automatique plus au moins complexe est présent sur la quasi-totalite des
aéronefs civiles et militaires. Dans ses version les plus sophistiquées. Le PA fait partie d'un
ensemble plus vaste dénommé commende astomatique de vol ou CADV.

Le systéme CADYV assure non seulement le pilotage proprement dil mais encore ¢’ autre
fonciion telle que :

¢ La stabilisation de 1"aéronef.
¢ [’équilibrage automatique des gouvernes (autotrim)
* Leg mainticn aulomatique dans le domaine de vol autorise

Le PA est congu pour remplacer plus ou moins complétement le pilote humain et diminuer
ainsi la charge de travail de 1’équipage qui chosira d’activer une ou plusieurs des fonctions
offertes. [ e panneau PA est situé sous le pare-brise. Les fonctions on modes PA sont listées
sur ce panneau de commande et activées par action sur les touches associées. Une deuxiéme
pression sur la touche désactive le mode et de plus un bouton situé sur le manche ou le volant
permet de déconnecter le PA a tout mstant.

11
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I -7-2 Défimition du pilotage automatigue :

Le pilotage automatique est un systéme qui sert a piloter automatiquement [I"avion
sans I"intervention du pilote sur une trajectoire donnée au moven des aillerons, des gouvernes
de profondeurs et de direction, Il permet, grice a un ensemble de servocommandes, d'asservir
I'avion dans une configuration de vol.

I -7-3 Les fonctions assurées :

Le systéme de pilotage automatique est realisé pour réduire les taches du pilote et
pour ce consacrer 4 la surveillance des parameétre de vol, il aide aussi le pilote pour les
approches et les atterrissages, pour cella le pilote automatique posséde plusieurs fonctions

¢ il stabilise I’adronef autour de ses trois axes (roulis, lacet, tangage) en soulageant le
pilote et en ameliorant la qualité de vol.

s il commande les évolutions de I’avion en permettant de le meltre en pique, en cabre et
¢n virage & gauche ou a droite

» il guide automatiquement I’avion sur des trajectoire ou dans les plans détermincs et
facilite I"exécution des manceuvres délicates d”approche et datternssage.

| -7-4 Principe général d’asservissement d’un Pilote antomatigue : (figure [.4)

Le pilote automatique est congu pour simplifier Ia tache du pilote, il elabore des ordres
dee braguages de pouvernes pour assurer le pilotage et Ie maintien de la trajectoire avion.
Chacune des chaines du pilotage constitue un servomécanisme qui asservil 1’avion autour de
"axe correspondant a des ordres imposés par le pilote humain

Le pilote automatique d'un avion détecic les variations par rapport au plan de vol
choisi, et transmet des signaux correctifs aux ailerons, volets de profondeur et gouvernail. Un
gyroscope vertical détecte les changements d'inchinaison et les pivotements, et un gyroscope
directionnel détecte les changements de cap. Laltitude est donnée par un  capteur
harométrique. La vitesse avec laquelle ces changements se produisent, est déterminée par
des gyroscopes d'allure, ou accélérométres. La combinaison du déplacement et de lallure
donne une indication trés précise de la réaction néeessaire. Les gyroscopes transmettent des
signaux électriques 4 un ordinateur qui les combine et les amplifie. L'ordinatenr transmet alors
des signaux correctifs aux servomoteurs qui commandent les différents volets de lavion, afin
de produire l'effet requis. Le pilote autematique assiste le pilote dans les manceuvres
exécutées munuellement. Différents systémes d'aide a la navigation, aux communications
radio et 4 l'atterrissage y sont géncralement rattachés.

Le pilote automatique est un systéme qui agit sur les commandes de vol, identiquement 4 la
manipulation manuelle du pilote, c’esta dire -

- Les gouvernes (profondeur, gauchissement, dircction)

- Les commandes moteurs {manette de gaz)

Le mode de base du pilote automatique est de maintenir I"assiette longitudinale que possédait
["avion au moment de I’engagement.

12
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Le pilote envoie des consignes par 1’intermédiaire de la boite de commande du pilote
automatique. La consigne élaborée est transformée dans un calculateur puis amplifice en un
ordre de braquage commandé (Bc). Cet ordre de braguage (élecinque) est envoyé a une
servocommande hydraulique qui applique un braguage B 4 1a gouvernes (ou aileron).

La boucle de retour gouverne annule I'éeart entre la valeur réelle de la gouveme et la valeur
commandée, et la boucle de retour avion vérifie que la trajectoire de ["avion est conforme aux
consignes envoyées par le pilote.

1 -7-5 Principe de base de fonctionnement d'un_pilote autematique :

Le systéme de pilotage automatique change la configuration de 'avion d’un ciat
d’gquilibre 4 un autre. Un principe de base utilisé dans la conception des lois de pilotage
automatique, ces principes est de séparer les petits mouvements de 'avion. On découple du
point de vue du pilote, les chaines de commande :

Modes longitmdingles :

Le mode de base de la chaine de profondeur est la prise et la tenue de "assicite longitudmal
de 'avion. Pour ce mode, les signaux utilisés par le pilote automatique sont |’écart entre
I’assiette commandée et I'assiette réelle de 'avion et la vitesse angulaire de tangage pour
anticiper les évolutions.

Il existe aussi des modes « évolués » qui sont :
» La prise et le maintien d’altitude (ALT HOLD),
» Le maintien d’une vitesse verticale {VS).

» Le maintien d’une pente affichée ou interception et tenue d’un plan glide (GS),

Modes lutéraux :

Le mode de base de la chaine de roulis est de maintenir le roulis ou Passiette latérale que
possédait I"avion au moment de I"engagement du pilote automatique. Le principe est identique
a la chaine de profondeur.

Les modes de cette chaine de commande du pilote automatique sont -

Stabilisation des ailes a "honizontale.

Commande de virage.

Prise et tenue de cap (mode HDG),

Interception et suivi d'un faisceau radioélectrique (radial VOR ou axe localizer d'un
ILS).

YV Y ¥

Ce processus peut s’apparenter 4 un asservissement entre le pilote et la trajectoire de centre
de graviter de 'avion (position de I'avion grice a la lecture des instruments de bord).

Pour modifier Ia position de ’avion dans Iespace (virage, montée, descente.....). Le pilote
agit sur les gouvernes et crée du tangage. du roubis et du lacet.
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1-7-6 LA BOITE DE COMMANDE PA B737-200 : (figure 1-5)

La boite de commande du systéme de pilotage automatique est situé au centre du
tableau de bord. Elle cst accessible au pilote et au co-pilote pour sélecter les différentes
fonctions du pilotage automatique, elle est repartie de la fagon suivante

Les palettes d’engagement :

Les commutateurs « AIL » et « ELEV » sont utilisés pour engager les calculateurs du
systéeme de pilotage automatique. Tis sont bloqués 4 la position « DISENGAGED» jusqu'a ce
que certaines conditions solent réunies. Quand ces conditions sont réumies, les commutateurs
peuvent &tre levés a la position « ENGAGED ». Les calculateurs peuvent &re engages en
méme temps ou separément.

Le sélecteur de mode du calculateur de profondeur : (pitch mode selector)
C’est un commutateur & trois positions qui sont |

« La position « turbulence »  (Turb) :celle-ci est utilisée en présence de mrbulences
dans Iair.

+ La position « off » : le sélecteur de pitch ne rentre pas en compte dans cette position.

e La position « maintien d'altitude» :( Altitude Hold) cette fonction permet de
maintenir |"altitude de ["avion.

Le sélecteur du mode de navigation : (NAF MODE SELECTOR). Contient quatre
positions:

1. La position MAN: c’est la position OFF du sélecteur ou le systeme de pilotage
automatique répond aux ¢ntrées du CWS,

2

La position VOR/LOC : quand le sélecteur est sur position VOR/LOC, le sysiéme de
pilotage automatique control Pavion sur un radial VOR ou un faisceau radio LOC.

3. La position AUTOAPP : celle-ci est utilisé pendant I'atterrissage. Le systeme de
pilotage automatique fournil le guidage par rapport au faiscean radio GS ¢t LOC,

4. la position MAN G/S : la position MAN GS effectue la méme fonction que AUTO
APP, excepté que la phase d’interception du mode GS est supprimee.

Un sélecteur du systéme : (system sclector)

C’est un sélecteur de servocommande hydraulique. 1l est opérationnel en position « B », dans
la position « INOP» le pilotage automatique ne s engage pas.

Remarque : dans les anciens B737 ce sélecteur contenait la position « B » ainsi que la
position « A », pour commuter entre les servocommandes « A » et « B ».
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Le switch de sélection de cap: (  Heading Select Switch)

Le selecteur de cap cst ulilisé pour engager les modes « Heading off » et « Heading selecte »,
Il possede trois positions

L. la position central : Cette position permet le maintien automatique du cap

2. La position Cap sélectionné: (Heading Selecte) Le pilote actionne ce bouton apres
avoir sélectionné 'angle que doit faire le nez de ["avion avec le nord magnétique (le

cap).

3. La position du_cap non sélectionné: (Heading off) toutes information de cap vers le
systéme de pilotage automatique est supprimée. La position Heading off est utilisee
pour fonctionner en CWS (roulis)

Les couplages doivent éire satisfaits avant que les commutateurs ne puissent étre levés de la
position « desengagee »,

Le sélecteur de mode de calculateur de profondeur revient rapidement a la position OFF si les
conditions de couplage ne sont pas réunies. Les autres sélecteurs sont soumis aussi a des

conditions de couplage.

SYSTEM — AILERON  ——ELEVATOR
| seLECTOR ENGAGE = ENGAGE
SWITCH SWITCH
. iy
YOR o (iNop) Iy ! ENGAGED *
s OF AT
MAN L HOLD

] | r
AlL DISENGAGED ELEV
\'— HDG L PITCH
NaW SELECT WMOOE
MODE SWITCH SELECTOR
SELECTOR —

Figure I-5: Boite de commande PA B737-200
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1-7-7 Composition du systéme de pilotage automatique :

Le systéme de pilotage sutomatique se compose de deux calculateurs:

1- Le calculatenr de profondeur : (Pitch Control Channel) (voir figure 1-6)

- Ce calculateur constitue le mode longitudinal du pilote automatique, dans
le sens ou 1l gére la stabilite par rapport 4 I'axe de tangage

- Le calculateur de profondeur (PCC) a pour but de camaliser toutcs les
évolutions de piqué ou cabré de [’avion. Sa principale fonction est le maintien
d’altitude,

STABILIZER
THRIM SERVD

VHF

LRRA  way gy GADC HmliFH
_-—-'r(!_liI
/

PITCH CONTROL CHANMEL

AUTOPILOT FITCH CONTROL CHANMEL SYSTEM

Figure 1-6 : calculateur de profondeur
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2- le calculateur de roulis (Rell Control Channel) : (voir figure 1-7)

Ce calculateur de roulis constitue le mode latéral du pilote automatique, dans le sens
ou il gére la stabilité par rapport 4 ’axe de roulis, Le calculateur de roulis « roll » a pour but
de calculer toutes les évolutions de virage (virage a droite, virage & gauche). Sa principale
fonction est le maintien du cap. Il regoit les signaux provenant de la centrale d'attitude, du
systeme compas, du systéme de navigation VHF et des manches de commande. 11 traite ces
entrées el envoie un signal de sortie & la servocommande de Vaileron (APCU) pour actionner
les ailerons et les spoilers.

Le calculateur de roulis utilise la centrale de reférence d'attitude comme une basc de
fonctionnement, La boite de commande PA permet au calculateur de touhs (roll)
I'engagement et la sélection du mode de fonctionnement. Pendant le mode de fonctionnement
manuel les entrées sont du manche de commande utilisant les transducteurs de force et le
systéme compas. Un commutateur HDG SELECT permet la sélection du type de réference de
cap. Dans les modes da fonctionnements VOR/LOC une routes présélectionnée est combinée
avec la radio VHF pour permetire a I"avion de suivre soit un radial VOR ou une approche ILS.
Une unité d"affichage d”approche donne un affichage visuel dans la phase d”interception et de
capture dans les modes VOR/LOC. La programmation du gain du signal se produil dans la
centrale aérodynamique (CADC). La sortie du calculateur de roulis produit un signal a la
servocommande de ['aileron (APCU) afin de fournir une commande mécanique pour
actionner les alerons et les spoilers,

Quand 1’avion exécute un virage, la chaine de profondeur produit un signal versine (cabre) au
calculateur de profondeur.
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Figure I-7 : calenlateur de roulis
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Chapitre 1

Ginéralité sur le pilote automatique

1-7-8 La boite d’accessoire PA :(voir figure I-8)

La boite accessoire PA comprend quatre circuits d’interrupteur calibré a 100 ms, en
cas de perte d’alimentation inférieur 4 100 ms le systéme reste engage.

Circuit interrupteur du sélecteur de mode de navigation
Circuit interrupteur du calculateur de roulis

Cireuit interrupteur du caleulateur de lacet

Crrewnt interrupteur du calculateur de profondeur

Un module flasheur, en cas de désengagement du calculateur, deux lampes
rouges clignotent au niveau du cockpit, coté commandant de bord et cotg

copilote,

11 y a deux relais, systéme hydrauligue et systéme glide slope.
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Chapilre 1 Généralite sur le pilote automatique

1 -7-9- Les opérations de pilotage automatique B737-200 : (Voir figure 1-9}

l.es opérations de pilotage automatique sont composees de trois phases .

Premiére phase :

Avant le décollage, I'amortisseur de lacet est engagé. Cela permet 4 'avion de
maintenit "axe de la piste 4 la vitesse de 255 km/h.
Aprés décollage, I'avion est nivelé 4 I"altitude de sécurité (1500 pieds) ou le commandant de
bord peut engagé le systéme de pilotage automatique (calculateur de roulis et de profondeur).
Si I'avion est dans Pangle de roulis entre 59 ¢t 32% Pavion maintient I"assietie latérale au
moment ol le switch « AIL » est sur position « engaged ». Si I'angle est inféncure a 5°,
I'avion maintient son cap existant 4 la seconde aprés I'emplacement du commutateur (AlL) &
la position « Engaged ».
Le pilote peut utiliser 1a fonction CWS qui lui permet un angle d’€volution de 38° (28° en
cabre et 10 en piqué). Cette fonction lui permet de changer 1"altitude.

Deuxié¢me phase :

L'altitude désirée est atteinte. Le sélecteur de mode de profondeur nous permet avec la
fonction ALT-HOLD .de maintenir I'altitude de croisicre.
La fonction CWS (pilotage transparent) est utilisée pour atteindre une nouvelle altitude, en
méme temps la fonction « ALT -HOLD » se desengage.

Troisiéme phase ¢

Pour la préparation 4 la phase d’interception du VOR, le mode peut étre lancé en
tournant le sélecteur de mode de navigation 4 VOR/LOC, la lumiére d'alfichage VOR/LOC
d’approche progressive s'allume en ambre (orange).

Le pilote automatique poursuit en méme mode avant la sélection du VOR/LOC. Quand Ja
route VOR est proche I'avion capte automatiquement le radial VOR s¢lecté. Le pilote peut
utiliser le mode CWS (en roulis) pour aider 4 ’approche. Aprés avoir intercepter le radial
VOR, le calculateur de roulis maintient sa trajectoire permetiant une correction du vent
transversal.

Lorsque 1'avion arrive au-dessus de la station, les signaux s’annulent et le pilote sélectionne
une nouvelle fréquence VOR pour rejoindre une autre station VOR.

Le sélecteur de mode de profondeur devrait étrc tourné a la position TURB en période de
turbulence, améliorant la réponse du pilote automatique durant la pénétration dans la zone de
turbulence.

Quand le mode AUTO-APP cst sélecte, 'operation LOC est trés similaire au mode VOR,
excepté une capture automatigue du GLIDE SLOPE. est lancé a la proche du GS.

La phase APPR OC (moins de 1500 pieds) démarre la controle du gain du LOC et GS en
fonction de IMaltitude.

Le pilote automatique cst désengagé par les interrupteurs sur chague volant de commande
(CW). Les pilotes sont alertés en cas de désengagement du PA par une lumiére clignotante sur
leur tableau de bord.
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Chapitre 1 Genéralité sur le pilote automatique

1-7-10- L'unité d'affichage progressive de "approche (APD) : {veir figure 1-10)

Une unité d*affichage progressive de I’approche (APDY) se trouvant sur le tableau de bord est
prévue pour afficher le statut du mode de vol de I"avion. La moitie de gauche de I'affichage
est pour le systéme directeur de vol et la moitie de droite pour le systéme de pilotage
automatique.

F/D (coté gauche) :

NAV (vert) : la lumiére s'allume pendant que le selecteur de mode est en position NAV
ALT (vert) : quand le commutateur ALT HOLD est sur la position ON.

HDGSEL (vert): I'annonciateur s’éclaire pendant que le calculateur fonctionne en mode
HEADING (cap). Ceci se produit quand le mode Heading est sélecté ou en opeérant dans les
mode VOR/LOC ou AUTO APP avant de capter le fansceau VOR ou LOC.

VOR/LOC : dans les modes VOR/LOC ou AUTO APP cette lumiére est orange (ambre)
avanl la caplure d’un faisceau radio et change au vert aprés la capture.

GS : pendant 1'approche d’atterrissage, tandis qu’accorder sur la fréquence du localiser et
opérant dans le mode AUTO APP, cetle lumiére d’annonciation est ambre (Orange) avant la
capture du faisceau GLIDE SLOPE (GS) et puis verdit aprés la capture.

A/P {coté droit) :

NAV (vert) : cette lumiére s'allumera en vert quand le sélecteur mode NAV est sur la position
NAV.

ALT HOLD (vert) : cette lumiére est vert pendant le mode ALT HOLD.
HDG SEL (vert)  : cette lumiére s'allume vert quand le commutateur HDG SEL est appuye,
actionnant le mode HDG SEL.

VOR/LOC : dans le mode NAV/LOC ou AUTO G/P cette lumiére est ambre (orange) avant
de capter le faisceau radio, et change au verl aprés la capture.

G/S : cette lumiére s”allumera ambre (orange) quand le mode AUTO G/S est sélecte pendant
une approche [LS et avant que le faisceau G/S soit capte. Clle s allumera vert aprés la capture
du faiscean GS ou si le sélecteur mode NAV est placé dans la position de service GS.

( APD )
FFD ASP

Navi=| Navfi= %

ALT sEL [T
[ ALT HOLD | aLT HOLD [“an
HDG SEL HDG SEL
YORs LOC WOR S LOC fiag va

&S5 =5 -

=a

Figure I-10 : 'unité d'affichage (APT))

23



Chapitre |I.

Etude du calculateyy de profondeur



CHAPITRE T ETUDE DU CALCULATEUR DE PROFONDEUR

i1-1- Introduction:

Le calculateur de profondeur stabilise la position angulaire de I'avion par rapport a
I"axe transversal et guide le mouvement longitudinal de "avion.
11 fonctionne aux modes suivants :
= Siabilisation de I'angle de tangage
= stabilisation de |"altitude.
e Stabilisation 4 I'atterrissage.

Le calculateur de profondeur (Pitch Control Channel) est un ensemble qui traite toute les
évolutions par rapport 4 'axe de tangage. Ces évolutions sont limitées 4 10 degrés piqué et 28
degrees cabre,

Le¢ caleulateur de profondeur fonctionne en mode glide slope qui s’occupe de la descente
automatique de I’avion, cette approche s’effectue en deux phase (armé et capture ).

Avant I'engagement du calculateur de profondeur au niveau de la boiic de commande de
I"avion, s’effectue la synchronisation ou la mise 4 zéro de la somme de twus les signaux qui
arrivent 4 'entrée des servomécanismes de la gouverne de profondeur (mise 4 zéro du signal
de commande), ceci est nécessaire pour un branchement facile du calculateur de profondeur.

[1-2}) Les sous ensembles : (voir figure [1-1)

Le calculateur de profondeur est installé sur I'élagére de la soute electronique, il se
compose d’un support de montage « pitch rack assembly » (1) et plusieurs modules branches
qui sont

I. Amortisseur de tangage « Derived rate assembly » (7).

2. servo amplificateur de profondeur « pitch servo amplifier » (2).
3. calculateur de Iassiette « pitch computer » (3).

4. coupleur de trajectoire vertical « vertical path coupler » (4).

5. coupleur CWS « control wheel steering » (5).

6. calibreur de profondeur « Patch cahibrator » (6).




CHAPITRE IT ETUDE DU CALCULATEUR DE PROFONDEUR

Figure I1-1 : CALCULATEUR DE PROFONDEUR
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CHAPITRE IT. . ETUDE DU CALCULATEUR DE PROFONDEUR

[1-2-1-support de montage Al :

Le support de montage «pitch rack assembly» est la base du calculateur de profondeur,
comprenant les interconnections de branchement des modules. L'unité contient la logique
d’interlock et 'alimentation. La fagade du module contient le commutateur « self-test » et
| ‘indicateur, de test.

Description des circuits d'interlock et d"alimentation.

Le circuit d’interlock :

C’est un circuit qui traite les différentes logiques existantes dans le calculateur de
profondeur qui sont |

+ Lalogique d’engagement du calculatcur de profondeur.
+ Lalogique du sélecteur de mode (AUTO APPROCH)

e La logique de I"auto mainticnt du commutateur qui sélecte « Turbulence » et
¢ ALTITUDE HOLD »

Le circuit d’alimentation :

Le cireuit d’alimentation du calculateur de profondeur est donné par :
- Un transformateur primaire {115 vac 400 Hz) 126 AC —26 AC.

. Des enroulements secondaires qui délivrent : (50 vde, 30 vdc. + 5.5 vde,
+15 vdc, -15 vde).

I1-2-2) - calibreur de tangage A7:

Ce module se compose d’un réseau de résistances qui adapte les signaux d’entrées et
de sorties au calculateur de profondeur (transducteurs de forces, CADC, recepteur GS... etc).

11-2-7- Amortisseur de tangage (delevrate) A2 (voir figure I1-2)

C*est un amortisseur de signaux de commande de profondeur. Il développe un signal &
partir du signal du vertical gyro alimentant le calculateur et calcule un signal proportionnel au
changement du signal de taux d°attitude de I'avion. Il s¢ compose de trois cartes électronique.

el S gy

Figure 11-2: module amortisseur de tangage (Derived Rate Assembly)
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CHAPITRET ETUDE DU CALCULATEUR DE PROFONDEUR.

[1-2-3) - servo amplificatenr de profondeur A3 : (Voir figure I1-3)

C’est un module qui amplifie les signaux et commande la servo commande. Le servo
amplificateur fournit un signal carré et I'amplification de puissance des signaux d’erreur et de
stabilisation pour commander le mouvement de la gouverne de profondeur. L umté fournit

également un signal carré et réalise les commandes automatiques d’équilibre du stabilisateur
(TRIM).

F-t g i
THAW MOMITOR - —
SEMSOR CARG
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PHASE SHIFTER

CARD

AZ
SYNCHRO AMPL

cARD

F-N |
RATE SvyR0 ARMMPL
CcCaRD

aAS
COUNTER
AND DA
CONVERTER

Figure I1-3 : servo amplificateur de profondeur A3

11-2-4) -calculateur de I’ assiette (Ad): (Voir figure T1-4)

C’est un module qui traite toutes les informations. Il les calcule swivant la référence du
vertical gyro et les envoie au servo amplificateur de profondeur.
Le calculateur de assiette fournit le signal d’erreur de commande au servo amplificateur.
L unité consiste essentiellement d’un calculateur électromécanique qui se compose d'un
amplificateur moteur conduisant un train d’engrenage.

F-1]

e AT
abaPLF LR
CaRD

)
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oS58

Figure 1-4: Module calculatenr de 1"assiefte
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CHAPITRETT 'ETUDE DU CALCULATEUR DE PROFONDEUR

[1-2-5) -coupleur de trajectoire verticale (AS) : (Figure [1-5)

Cest un module qui regoit les signaux radio et les envois par la suite aux différents
modules et traite aussi la fonction ¢ ALTITUDE HOLD %,
Le coupleur de trajectoire vertical couple le récepteur glide slope et les signaux de radio
altimetre au systéme de pilotage automatique. Le module regoit un signal du reécepteur ghide
slope et traite ce signal pour commander la descente de I'avion sur le faisceau radio ghde
slope.
L.e coupleur de trajectoire vertical regoit les signaux DC du récepteur glide slope, amplifie et
module le signal en AC, L’unité fournit également la programmation du gain du signal.

BRECEIVER
IR =T
camD
T
Sl O TA
CirPEUTER
CARD

A
R R AL T
TCIHRCWT CARD

—

Figure IT-5 : coupleur de trajectoire verticale

[1-2-6) -Coupleur CWS A6: (voir figure [1-6)

C’est un module qui regoit et traite les signaux des transducteurs de force et les envore
au calculateur de I'assiette. Le coupleur CWS fournit un signal carré et un niveau
d’amplification des signaux des transducteurs de force. 1l couple ces signaux au calculateur de
profondeur afin de commander le mouvement de la gouverne de profondeur.
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Figure 1-6: Module CWS
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CHAPITRE I ETUDE DU CALCULATELR DE PROFONDELUR

11-3) Liaison entre le calculateur de profondeur et les autres systémes: (voir figure [1-7)

La centrale d’attitude, la centrale aérodynamique (CADC), le systéme de navigation
VHF et les manches des pilotes fournissent des entrées au calculateur de profondeur.
Le calculateur traite ces signaux et fournit un signal de sortie a la servocommande de la
gouverng qui actionne la gouverne.
Le calculateur de profondeur utilise le signal de la centrale d’attitude comme une base de
référence pour la pénération des commandes du calculateur de profondeur, L'engagement et
la sélection du mode d’opération sont faits au niveau de la boite de commande. Pendant le
mode d’opération manuel, les entrées du calculateur de profondeur proviennent des manches
des pilotes utilisant les transducteurs CWS.

Dans le mode maintien d’altitude (choisi au niveau de la boite de commande), un signal
d’erreur d’altitude est utilisé, provenant de la CADC, celleci fournit également un taux
d’altitude pendant le fonctionnement du mode maintien d’altitude (ALT-HOLD).

Le sélecteur de mode navigation permet le choix d'un mode d’approche automatique gqui
emploie la déviation du GS donnée par le récepteur GS et un signal de taux d altitude
mémorisé. Le bas signal du radio-altimétre est utilisé pour atténuer le signal de déviation GS.
Le réglage du stabilisateur est accompli en employant le signal de position de la gouverne
pour la génération d’un signal de stabilisation. Un signal regu de commande de la gouverne
fait illuminer un voyant de réglage de compensation du stabilisatevr.
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Figure I1-7 : liaison entre le calculateur et d’autres systémes




CHAPITRETT ETUDE DU CALCULATEUR DE PROFONDEUR

[1-4) Block diagramme du calculateur de profondeur : (voir figure T1-8)

Le module « calculateur de I"assiette » est le noyau du calculateur de profondeur. La
centrale d’attitude fournit un sighal de référence a ce module, sa sortie est appliquée &
PPamplificateur & valve (valve amplifier) puis 4 la servocommande de la gouveme de
profondeur. Le « calculateur de 1’assiette » est synchronisé avec la sortie de la centrale
d’attitude avant 'engagement du calculateur de profondeur et I'avion maintiendra cetle
attitude apres I'engagement, Un changement d’attitude peut étre accompli avec le manche du
pilote en développant un signal dans les transducteurs de force. Ce signal est traité par le
coupleur CWS puis est appliqué au « calculateur de 1'assiette » pour commander ["assiette de
I’avion. Les signaux de retour sont développes par la servocommande de la gouverne et la
sonde de décalage du neutre (neutral shift sensor). Quand la nouvelle attitude est attemte, les
signaux de retour sont utilisés comme moven de renvoyer les gouvernes de profondeur au
ncutre. Les signaux de rotour sont égalememt wtilisés comme moyen d'équilibrer le
stabilisateur. Une commande de la gouverne melira en service le moniteur (monitor) pour
allumer un voyant de réglage de compensation du stabilisateur.

Durant le fonctionnement du mode « ALT HOLD », 'erreur d’altitude at le taux d’altitude de
la CADC sont traités par le coupleur de trajectoire verticale. Le signal développé est alors
applique au « filtre de trajectoire verticale » et également au « calculateur de I'assiette ». Le
« calculateur de Vassiette » fonctionne comme un intégrateur pour établir une nouvelle
attitude de 1'avion en fonction de "errcur d’altitude et le taux d'alttude. Le signal traité de
taux d’alfitude et d’erreur d’altitude est passé a travers le « filtre de trajectoire verticale » et
additionné avec la sortie du « calculateur de 'assiette ».

Ces signaux additionnés sont alors appliqués & "amplificateur 4 valve pour commander la
servocommande.

Durant l'opération du mode d’approche, la déviation ghde slope et le taux d’altitude
mémorisé sonl utilisés pour maintenir 1"avion sur le glide slope. Le radio altimétre (LRRA)
démarrera I'atténuation du signal de déviation glide slope quand I’altitude de 1"avion est de
1500 pieds au dessus du terrain.

30



ETUDE DU CALCULATEUR DE PROFONDEUR

CHAPITRE T

ﬁ.ﬂmw IIIIIIIIIIIII —————— HYD BYSTEM A
e 2 .“..Lm ) !
COLUM
p g e | f B .
= %..nv . | fLev peu |
o |
FORCE FORCE o STAB ._
i o 1TCH |
;__..zma.LEu— .z.__:_.unE.mm_ * wE EOURLER SATE MONFOR m.x“.. “ m r m i
1 UNIT 1
- — -
_ | _ |
PITCH ATTITUOE F i _
ATTITUDE VALID o] Lozic _." NGAGE ! .hﬂ_ il b _
ATTITUDE SYSTEM _ s ! LoGIE ﬁ |
1 L A Il-rll.l._l
\DE FAROA o] CALC 2 ’ _
ALTITUDE E4RO : it _ MTE | VALVE - ELEV BB |
ALTITUDE RATE - — COWLAIER it PTCH B |
neoY -ll.'lllu—n_r_z ! » C mz.m___nm —_ |
WAL T t + |
ALTITUZE HOLD g _ LOGIE @ S “
caDc L _
I
1L nn—|||l_r! 2l ¥ veRTicaL it I 1
BE VALID = RATH - _ — |
— — FILTER Gk - i
G5 DEMIATIGN | = _.ﬂ__E = - e il 1| _
[ LIGIE i
VHF NAY SYSTEM Hn_‘_ . 1
- M
RADIY ALTITLDE | _ GEIN PROGHAMMER E_E_..__..mmm wﬂn —um___nﬁsi _
|
...:.cn SENSOR
LRAA VALID - _ —|..|..l L _
LOW BANGE . GAIM = = SERY _
RADID ALTIMETER aBPi IFIER _ _
— VERTICAL PATH COUPLFR ﬁl\,l\Lv
"t sramuzen ELEVATOR
MODE SELECT nzm i #-§ LOGIC f—- MODE LOGIC WERSINE
5 . ROLL
PITGH ENGAGE “ .H — e La—— SEVF TEST i = GAIN PRAOGRAM | FuamnEL

AUTO PILOT CONTROL
PANEL

ELEV
PCU

l

MTCH CONTAOL CHANMEL

schéma block du calculateur de profondeunr

™
"

Figure [1-8




CHAPITRE I ETUDE DU CALCULATEUR DE PROFONDEUR

[1-5) La synchronisation :  (voir figure I1-9)

La synchronisation du calculateur de profondeur s’effectue avant I’engagement, pour
annuler I'information mémonisée dans le servo amplificateur qui est transmise a la valve de
transfert. ceci pour s’assurer de n’avoir aucun signal avant I'engagement. La boucle de
synchronisation se déclenche en ouvrant S7 et ce qui permet 4 un signal d asservissement de
conduire la combinaison du moteur générateur. La sortie du moteur positionne le rotor du
synchro CT pour avoir un résultat nul applique a SP3 (voir schema figure [1-9).

A noter que la position du rotor est en effet mémorisant ou établissant une assiette
longitudinale de référence par laguelle les changements dattitude seront faits apres
I'engagement. A noter également que le rotor est limité mécaniquement a 28 degrés cabré et
10 degres pique du positionnement.

Un petit débit du servo amplificateur est possible pendant que la synchronisation ce produit
(dit & un temps de retard dans le servomécanisme). Cependant ceci n"aura aucun effet sur la
valve de transfert (transfert valve), puis qu’il n'y a aucune pression hydraulique disponible.
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Figure I1-9 :
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[1-6) La logique d’engagement du calculateur de profondeur : (voir figure TI-10)
[1-6-1) L.a composition de Vinterlock :

circult de boite de commande qui comprend la palette d’engagement.
circuit d'interlock au niveaun du caleulateur de profondeur.

central adrodynamique.

circuit de dissymétrie de volets.

gyro vertical.

errcuit d’alimentation.

circuit interrupteur situé dans la boite d’accessoires.

les relais.

batteries de secoures.

oL R W b

[1-6-2) Le principe de fonctionnement de I'engagement du calculateur de profondeunr

Pour que le calculateur de profondeur puisse étre engagé, une condition importante esl
celle de déverrouiller 1a palette d’engagement « Elevator ». Le déverrouillage de la palette
d’engagement est donne par I’excitation de la bobine situé au niveau de la boite de commande.
L'excitation de la bobine s effectue a partir d’une alimentation 28 v fournit par la porte 1,
amnsi que la masse de la bobine donnée par le circuit interrupteur calibré & 100 ms,

L alimentation +28 volts de la bobine est donnée par la validité de la porte 1 conditionnée par
trois entrées (A, B, C) :

A/ la premicre entrée est donnée par la carte d’interlock qui se trouve dans le calculateur de
profondeur.
Analyse de la carte d’interlock ;

la validité de la sortie de la carte d’interlock est conditionnée par une porte lomque
‘ET" a5 entrées.

4/ la premicre entrée est conditionnée par la logique « TRIM » c'est-a-dire, le sysiéme
ne peut pas trimer (up) et (down) en méme temps.
La porte 1 de la carte d"interlock ¢’est une porte logique qui empéche que le systéme trim (up)
et (down) en méme temps, ¢’est une fonction qui risque de désengager le calculateur de
profondeur.

b/ l1a deuxiéme entrée c’est la présence impérative de P'alimentation 30v qui est
déterminée par ["alimentation du calculateur.

¢/ la tro1siéme entree | ¢'est la validité de la central aérodynamique (CADC).
Parce que la central aérodynamigue ¢’est un accessoire qui est trés important dans le pilote
antomatique c’est elle qui va doser les signaux suivant la vitesse (ALT HOLD, CWS)

d/ la quatriéme entrée est validé par une porte logique « ou » conditionnée elle-méme
par deux (02) entrées :
La premicre entrée qui va 4 la porte «ou» et qui va au pitch pour permetire la
synchronisation, effectivement la 1™ entrée de cette porte « ou» est en 1'air & cause des
contactes de la palette d’engagement qui sont 4 I"&tat repos, automatiquement, impérativement
on doit validé la 2Zeme entrée qui va nous déterminer la synchronisation.
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La 2eme entrée est conditionnde par la porte ET 2 qui est conditionnée elle-méme par deux
entrees ;
1. le manche du pilote au neutre c'est-a-dire que le manche ne doit pas étre
actionné CWS ID (control wheel steering in detent),
2. pas de probleme sur le systeme TRIM (trim monitor), alors on doit avoir le
systeme trim et le sysiéme n’est pas engagé.

¢/ la Seme entrée est la symétrie des volets.

NOT :

La présence d’un circuit résistances capacité sur la 5eme entrée de la porte logique 4
de la carte d'interlock permet de surveiller I'écart du déplacement des volets, et en cas
ou I"écart est superieur a 9 secondes, le systéme se désengage (retard des moteurs qui
actionnent les volets).

B/ la deuxiéme entrée de la porte d’excitation 1 est donnde par la validité des batteries de
$ECOUTES.

C/ la troisieéme entrée |

* La validité du systéme « TRIM », les deux commutateur du systéme TRIM sur
position « normal » et sur position « TRIM » (interrupteurs de trim). C’est pour
contrdler la marge du stabilisateur (10 ¢t 28 degrés).

* Le sélecteur hydraulique, c’est un sélecteur a trois positions et deux galettes le
commun est la position B (A et AB sont inopérationnel).

* Le commutateur « flight control » doit étre sur position « ON » {an niveau duo
cockpit).

* La vahdité des VG (vertical gyro : VG (1) ou VG auxiliaire).

* Les interrupteurs de désengagement situés sur le manche de pilotage doivent étre

fermes.
L'engagement

Une fois la bobine est execitée, le systéme est alors déverrouille, on a le maintien de
la paletie d'engagement sur la position « ENGAGED » cetie opération actionne les deux
contacts de la palette d’engagement :

* Le 1% contact va permetire le passage de la tension 28v qui va donner un 1
logique a la porte «OU»3 de la carte d’interlock pour pouvoir actionner le
manche (CWS OD : control wheel steering off’ detent) sans désengager le
calculateur de profondeur.

* L& 2eme contact va exciter directement la servocommande (Actuator
solenoide ),
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[1-7) Les fonctions et les modes du calculateur de profondeur :

Le sélecteur de modes du calculateur de profondeur et le sélecteur de mode de
navigation sont situés dans la boite de commande PA qui détermine les modes et les fonction
du calculateur de profondeur et qui sont

ALTITUDE HOLD (maintien de Paltitude) :

Pour que le pilote ne se fatigue pas & surveiller constamment avion, le calculateur de
profondeur est doté d’une fonction principale "TALTITUDE HOLD” fonctionnelle pendant tout
le vol (croisiére), pour maintenir Ialtitude fixe, Une fois la fonction « Altitude Hold » est
sélectée 4 travers la boite de commande PA, Paltitude scra automatiquement assurée durant
toute la phase du vol.

TURB (turbulences) :

C’est un mode trés important, il est utilisé dans les zones de turbulences pour ne pas
endommager la cellule de "avion

AUTO APP (auto approche):

C’est une fonction utilisée dans les phases d approche et 4 atterrissage.

ATTITUDE HOLD:

Aprés la mise en action de la palette “ELEV ENGAGE” a la position « Engaged »,
celui-ci fournit la logique nécessaire pour le mode maintien d’attitude (Attitude Hold)

La fonction control wheel steering (pilotage transparent) :

Le pilote peut choisir d’opérer en mode CWS en pivotant le manche de commande
avec une force supéricure a 5 Lbs. Cette action développe la logique CWS OD, dans la sonde
du CWS.

Le pilotage transparent est une fonction prioritaire, déterminée par un capteur calibré & 5 Lbs,
L’avion peut étre commandé manuellement par le manche. Un transducteur de force fourmit
un signal de sortie proportionnel 4 la force appliquée au manche. Ce dernier passe a travers le
circuit « Dead Zone» et la CADC (dosage suivent la vitesse de 'avion) au point de
sommation (1) du calculateur de assiette avec les conditions « calculateur engage » et
«CWSOD», s'il atteint le seuil de 5 Lbs détecté par le capteur « CWS ». Ce signal va au poind
de sommation (1) grice au switch 52 ouvert, puis il sera amplifié el passe 4 travers le « servo
assembly » pour actionner les gouvernes de profondeur et en méme temps les stabilisateurs.
Ce signal ne cesse d’évoluer jusqu'a ce qu’il atteint les limites stop de 10° en pique et 287 en
cabre.

En mode maintien d’altitude ou en glide slope il faut 15 Lbs pour aveir la fonction CWS
HIGHT DETENT.
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11-8) Etude de La logique d’engagement des modes : (voir schéma figure TI-11)

C’est un circuit d’interlock des modes AUTO GS (AUTO APP) ou MAN GS (non
utilisé), et des fonctions TURB, ALT HOLD. Dans cette configuration nous avons :

e La représentation de la boite de commande du pilote automatique.
La représentation du calculateur de roulis.
Le module ALT HOLD situe dans la CADC.
La représentation du réceptenr VOR.
La représentation de |'interlock du calculateur de profondeur,
La représentation de I'affichage (display) qui se trouve au niveau du cockpit pour
que le commandent de bord puisse observer si le systéme est armé (orange) ou
capture {vert).

11-8-1- sélecteur de modes de profondeur TURB et ALT HOLD.

1/ fonction TURB :

En sélectant la position TURB avec le swiich d’engagement fermé. la tension 28v

passe a travers la diode passante au commun du sélecteur, la tension 28v passe d’une part au
calculateur de roulis pour limiter le braquage 4 8° et d autre part passe aussi au calculateur de
profondeur pour atténuer le signal de 2/3.
I.excitation de la bobine se fait directement par la diode qui va laisser la tension 28v passer
pour maintenir le sélecteur sur position TURB, effectivement le constructeur 4 préférer exciter
directement la bobine sans passer par le circuit logique de maintien d’altitude car cetic
fonction « Turb» est nécessaire dans le cas particulier de turbulences pour eviter un
endommagement de la cellule lors de la pénetration dans les zones de turbulences.

2/1.a fonetion AL'T HOLD :

En sélectant la position «<ALT Hold » la tension 28v passe par le switch d’ engagement
et par une diode au commun du sélecteur. Le commun est sur position « ALT HOLD ». La
tension 28v passe d’une part au module ALT HOLD pour fixer le signal daltitude
(barométrique). et d’autre part au calculateur de profondeur pour laisser passer le signal de
taux d’altitude et erreur d’altitude.

L’excitation de la bobine se fait par le 28v qui provienne de la porte "1” qui est conditionnee
par trois entrees |
1. la premiére entrée : ¢’est le switch d’engagement sur position « engaged ».
2. le deuxiéme entrée ; ¢’est la validité des batteries de secours.
3. la troisitme cntrée® est conditionnée par la vahdité de la porte “3°qui est
conditionnee par 4 entrees
A/ il faut avoir la fonction CWS ID c'est-a-dire que le manche n’est pas
eh évolution
B/ le module ALTTTUDE valide.
C/ 1a fonction GLIDE SLOPE n’est pas en capture.
D/ I'engagement du calculateur de profondeur.

* la porte 3 & pour but de laisser passer la fonction ALTHOLD seule.
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I1-8-2-sélecteur de mode AUTO APP et MAN GS (méme figure I1-11)

1/ Mode AUTO APP :

Le sélecteur de mode AUTO APP comprend 4 positions et plusieurs galettes. La premicre
galette est utilisée pour le calculateur de roulis (VOR/LOC), la deuxiéme galette est utilisée
pour les modes G5 AUTO et MAN GS.

Fn sélectant le mode AUTO APP, la tension 28v passe par le switch d'engagement
« roll » au commun du sélecteur, le signal va passer direciement a la porte AND 9 sans passer
par la diode, le | logique est déterming par la sélection du mode.
La porte 9 n’est pas encore validé, car le récepteur n'a pas encore capté le faisceau glide slope.
Le O logigue de la sortie de la porte 9 va 4 la porte 3 pour maintenir "altitude et va exciter les
relais pour allumer le voyant en orange (ambre).

La porte 9 est conditionnée par deux entrées
1. lawvalidité de la porte 8.
2, la s¢lection du mode AUTO APP,
La validité de la porte « OU »8 est conditionnée par trois entrées
1. la premiére entrée ¢’est la validité de la porte ©.
2. lavalidit¢ de la porte 4
3. la sélection du mode MAN GS qui n'est pas selecte (0 logiques).
La porte 4 est conditionnée par 2 entrées :
1. la validite du systéme de navigation VIIF.
2. le capteur du faisceau vertical qui n’a pas encore regu le faisceau glide slope.

_ Une fois que le capteur du faisceau vertical & capler le faisceau. va valider la porte 4 et un
temporisateur de 12 ms qui va laisser passer le signal aprés 12 ms. Ce signal va valider la
porte « ou » § qui va valider la porte 9.

Avec un 1 logique a la sortie de la porte 9, 1l est réinjecté en boucle fermee a la porte 8 d'une
fagon 4 ne pas perdre le signal de déviation GLIDE SLOPE. Ce (1) logique va aussi 4 la porte
3 pour désengager le mode ALT HOLD, 1l va aussi exciter les relais pour allumer le voyant en
vert.

2/ MANGS :

En sélectionnant le mode « MAN GS » la tension 28v passe par le commutateur « Engage ».
D’une part elle va i la porte 8 « OU » et d’autre part va passer par la diode 4 1a porte @ « ET ».
Puisque la porte « OU » 8 est validée on a la validité de la porte « ET » 9 qui va forcer la
capture du GS et exciter les relais pour allumer le voyant GS en vert et entrainant le
désengagement du mode maintien d’altitude.
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CHAPTTRETT

[1-9) La fonction Maintien d’attitude (Attitude Hold) : (voire figure [1-12)

Lorsque le calculateur de profondeur est engage, les interrupteurs s7 et <8 sont fermeés,

et le calculateur de profondeur travaille dans le mode maintien d’attitude. Dans ce mode, le
calculateur de profondeur maintient 1"avion dans Iattitude existante lors de 'engagement.
L interrupteur s7 coupe la boucle de synchronisation et s8 bloque le servomoteur pour
empécher la rotation du synchro CT. Rappelant quavant le maintien d"attitude, le CT est
synchromise a |"attitude de 'avion. Par consequent, dans le maintien d’attitude avec le moteur
et le synchro CT bloqués, tout nouveau changement d’attitude a partit du vertical gyro, sera
traduit en signal proportionnel par le synchro CT qui sera conduit vers la valve de transfert,

En mode maintien d’attitude, les signaux combinés 4 partir du transducteur de position de la
gouverne, la sonde de décalage du neutre (NSS) et le compteur convertisseur, a spl0, sont
utilisés en sp5 comme une contre réaction pour annuler Uerreur en spS. Ces signaux sont aussi
utilisés comme un signal source via spll pour élablir un seuil pour la compensation du
stabilisateur combine avec la sortie de potentiométre de compensation a spll.

La contre réaction entraine le détecteur d’erreur 4 pénérer un signal lorsque le seuil est
dépassé. La direction et I'amplitude de la compensation exigée (la correction) sont également
déterminées par la phase et I'amplitude du signal d’erreur a la sortie de spll.

Les porte 1 et 2 activent les circuits de compensation du stabilisateur avec 1'engagement du
calculateur de profondeur et la fonction CWS 1D. La compensation du stabilisateur {due & la
porte 1 ou 2), ouvre s10, pour permetire le réglage a I"exécution.

Un signal « virsine » est développé dans le calculateur de roulis durant les inclinaisons.
Toutefois que le calculateur de profondeur est engage, Le signal « versine » (signal provenant
du calculateur de roulis) est amplifi¢ et ensuite applique en sp4 pour produire une commande
de cabré, Ceci compense les pertes en altitude durant les virages.

11-10) La fonction Control wheel steering : (voir figure I1-12)

En mode de fonctionnement maintien d’attitude lorsqu’un changement d’attitude est
requis, une force sur le manche sera nécessaire. qui produira une sortie proportionnelle du
transducteur de foree, Cette sortie est trmité par le module « CWS » et applique a SP1.

En pilotage transparcnt, amplificatewr «DEAD ZONE » du module CWS annule les
premiers 4 Lbs de force, ainsi éliminant les petits signaux du transducteur de force.

La sortie de I'amplificateur « DEAD ZONE » est amplifiée et conduit a travers la CADC.
Deux potentiométres sont utilisés pour développer un gain H/Q de commande (fonction
d’altitude et vitesse inverse).

Le signal est ensuite appliqué a SP1 du calculateur de I"assiette. Le commutateur S2 regoit sa
logique de la sonde de CWS, qui regot aliernativement son signal de 'amplificateur «DEAD
ZONE ».

La sonde CWS est une sortie logique « 1 » quand une force de 5 Lbs est appliquée au manche
de commande, Quand la sortic du CWS est une logique «1», S2 est ouvert. Pour cette raison,
un signal du transducleur de force au calculateur de ['assietie (pitch computer) résulte
seulement quand une force supérieure 4 5 Lbs est appliquée au manche; sinon 52 fermé et le
signal CWS est a la masse avant qu’il n’entre dans le caleulateur de I"assiette (pitch computer).

La sonde de CWS change & un niveau élevé pour avoir la fonction CWS HD (« HI
DETENT » est supénieur a 15 Lbs de CWS) si S1 est fermé. S1 se ferme s1 on est en « ALT
HOLD » ou « GS engagé ».
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Par conséquent dans le¢ mode ALT HOLD ou GS ENGAGED, une force plus élevée sur le
manche (au moins 15 Lbs) est exigé avant que S2 ne s’ouvre, ¢t le signal CWS est applique
au calculateur de "assiette. Le changement a une force « HI DETENT » sur la sonde de CWS
empéche les forces néglipentes sur le manche de commande, & un retour au mode de
fonctionnement CWS (pilotage transparent).

Quand le commutateur S2 est ouvert, le signal CWS a SPI est amplifice et appliqué aun
servomoteur. A ce moment S8 est ouvert {puisque la logique n’est pas en « ATT HOLD »)
permettant le servomoteur de tourner. Le servomoteur conduit le synchro CT a travers le train
d’engrenage (a basse vitesse) pour commander une nouvelle attitude. Quand Pattitude désirée
est atteinte, la force est supprimée du manche de commande et ainsi la sortie du transducteur
de force s’annule, Le moteur est blogué par la fermeture de S8 et met en service le mode
«ATT HOLD ».

Les signaux de retour de position de la gouverne et le signal de retour de décalage du neutre
renverront alors la gouverne de profondeur au neutre.

[1-11) La fonction Maintien d’altitude : (voir figure 1-12)

Le sélecteur de mode de profondeur sur la position « ALT HOLD » entraine la CADC
a fournir un signal d’erreur d'altitude et un signal de taux d'altitude au calculateur de
profondeur. Le commutateur S3 s’ ouvre, 85 et S6 sont fermés, et n’importe quelle vanation
de I'altitude référenciée (erreur d’altitude) est additionnée a sp8 avec le taux d’altitude par
I"intermédiaire du switch « EASY », Le signal a sp8 est amplifi¢ et appligue au calculateur de
I"assiette et au coupleur de trajectoire verticale. L amplificateur est controlé en gain (1/Q) par
I’intermédiaire de la CADC.
Le condensateur C2? est chargé par le signal du taux d’altitude de la CADC par I'intermediaire
d’un démodulateur. Le changement sur le condensateur C2 représente un taux d altitude
meémorisé de descente et est utilisé dans le mode GLID SLOPE (GS).
Le signal &’erreur d'altitude est appliqué 4 sp2 et spl. A partir de sp2, le signal est applique
au filtre de trajectoire verticale et amplifie par I'amplificateur limiteur 4 6 degre.
La sortie du limiteur 6° est appliqués a sp3 et additionnée a fa sortie du « PITCH
COMPUTER ».
Note : C’est les sorties du limiteur 6° et du CT (control transformer} additionnées ensemble &
sp3 lesquelles résulte dans la commande, le changement pas plus grand que 6 a chaque
moment.
Le signal d’erreur d"altitude est aussi appliqué au servomoteur par I'intermediaire de spl. Le
servomoteur conduit le synchro CT (control transformer) pour maintenir la nouvelle attitude
de Pavion, ¢tablissant une nouvelle altitude de référence. A noter que le train d’engrenage
fonctionne & une vitesse faible.
Aussi dans la tenue d’altitude, les circuits de compensation du stabihsateur par ['intermédiaire
de spll établissent un seuil d'équlibre. 5i le seuil est dépassé, alors la sortie des détecteurs
d’erreur compense le stabilisateur et maintient |'attitude de avion.

1I-12) Circuit de compensation du stabilisateur: (Voire Figure [1-12)

Le TRIM se fait automatiquement, lorsqu’il y a un décalage cnire le stabilisateur et la
gouverne, 12 secondes aprés la lampe "STAB TRIM™ s allume. $1 le calculateur est désengage
ou forque une manceuvre manuelle est effectude (MODE CWS), le TRIM automatique du
stabilisateur ne fonctionne pas. Le signal provenant de la sonde de position de la gouverne
{pusition transducteur) et le signal de position du stabilisateur (NEUTRAL SHIFT SENSOR)
sont additionnés avec la sortie du compteur convertisseur au point de sommation (10).
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Ces deux signaux vont donner un scuil. Une fois que Ie scuil cst atteint, le commutateur 512
sera ouverl el laisse passer le signal au pont de sommation (11). Le détecteur d’erreur produit
des tmpulsions | ces impulsions sont envovées au "TRIM SONSOR™ qui donne O a la sortie
des signaux "TRIM UP” OU "TRIM DOWN".

Une fois que la phase est déterminée, le nim va actionner le stabilisateur, Ce dernier va
s aligner avec la gouverne de profondeur, et on aura un nul au niveau de la sonde de décalage
du neutre, et le systeme TRIM va s’arréter.

I1-13) Le mode glide slope :

Le calculateur de profondeur est armé pour capter le faisceau GS quand le selecteur de
mode est sur « AUTO APP » et la déviation GS est supérieure a 25mv.,
Avant la capture du faisceau GS, le mode CWS ou le mode maintien de I"alitude est utihsee
pour controler 1’avion. Aprés capture, un signal de piqué est utilis¢é pondant 10 secondes.
Aprés 10 secondes, le controle du mode GS se met en service. Dans ce mode GS, la déviation
GS et le taux d’altitude sont utilisés pour contréler la descente de I'avion {e long du plan
d’alignement de descente.
La commande du gain avec le radio altimétre pour le calculateur de rouhs et de profondeur
commence 4 1500 pieds au dessus du terrain, Si le radio altimétre n’est pas valide. un
programme horaire est utilisé débutant a la capture du GS.

Fonctionnement du Glide slope (voir figure 11-14)

Avant le captage du GLIDE SLOPE. le calculateur de profondeur est en ALT HOLID,
¢t 55 ‘56 sont fermés, envovant tous les signaux du taux d’altitude vers le calculatcur de
I"assiette passant par 1'intermédiaire du switch « EASYON ». Seulement, le taux d’altitude est
approximativement zéro dil 4 un niveau d’interception glide slope en « ALT HOLD ».

En GS engagé, 53 se ferme pour orienter les signaux d’erreur d’altitude a la masse. 54
s'ouvre et 26 VAC appliqué a SP9 fournit un signal de polarisation 700 FPM, qui est
additionné avec le taux daltitude (supposé initialement zeéro). La sortie additionnée de SP9
(700 FPM polarisation) est appliquée par 'intermédiaire de S5 au calculateur de 'assiette
pour é£tablir une commande de pique. Le signal de taux d altitude s accroit et oppose une
tension de polarisation a SP9, donc la sortie SP9 décroit ¢galement. Pondant ce méme temps
la capacité C2 charge et mémorise toute différence entre le taux d’altitude et la polarisation
T00 FPM.

Comme 56 est fermé jusqu'a 10 secondes aprés I'engagement du GS, aucun signal de sortie
C2 ne passe au filtre de trajectoire verticale.

10 secondes apres 'engagement du GS, 53 se ferme et oriente le signal du taux d’altitlude 4 la
masse. 56 §’ouvre, et n'importe quelle différence de taux mémorisée par le condensateur C2
est appliquée au filtre ce qui fournit une transition au GS désire.

A Pengagement du GS I'avion capte le GLIDE SLOPE et établit un piqué. En GS engage plus
10 secondes, le signal de déviation GS est appliqué au filire de trajectoire verticale et au
calculateur de 'assiette pour maintenir [’avion sur le faisceau GLIDE SLOPE désiré.

Le signal de déviation GLIDE SLOPE est amplifié et le gain de I"amplificateur est rédwt en
fonction de |"altitude radio pour expliquer la convergence du faisceau GLIDE SLOPE.

45



CHAPITRE [T - ETUDE DU CALCULATEUR DE PROFONDEUR

[1-14- La programmation de gain ; (voir Figure I1-15)

La programmation du gain est utilisée pour réduire le gain du signal de déviation GS
pour assurer la convergence, La programmation du gain est accomplie par I'utilisation soit
d’un programme en fonction de I"altitude, soit d’un programme en fonction du temps.

Apres 10s de I'engagement du mode GS le signal de déviation sera modulé, amplifié et
conduit vers le module calculateur de 'assiette et le filtre de trajectoire verticale. Le gain de
amplificateur, inmitialement nul, croit el sera maintenu 4 100% jusqu’a ce que I"avien
descende 4 1500 pieds. (Graphe A)

Dans le cas ou le radio altimétre (LRRA) est fonctionnel, le signal d’altitude se transforme en
une tension de polarisation (biais) au niveau du programmeur du gain vertical pour réduire le
gain d"amplification de la déviation GS en fonction de I"altitude de I'avion.

Si le radioaltimetre n’est pas fonctionnel, un programme de commande est développe
en fonction du temps. Ce gain programmé, qui commence 10s aprés "'engagement du mode
(S, se résulte en un gain nitial de 80% qui décroit 4 la capture du GS de 100% a 20%
approximativement sur une période de 120 secondes. (Graphe B}
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Figurell-14 : Le schéma du calculatenr de profondeur
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[1-15- Etude du fonctionnement des modes et fonctions dans le calculatenr de
profondeur :

Le calculateur de profondeur SPERRY référence N=258810-903, fournit la commande
suivani I'axe de tangage par amplification. mise en forme et calcul pour commander les
gouvernes de profondeur a travers un vérin hydraulique.

La description des opérations du calculateur de profondeur est basée sur les 3 schémas block
montrés dans les figures [1-16-1. 1I-16-2, et 11-16-3 et qui sont reliées. Chacun des modes du
calculateur de profondeur est décrit séparément.

[1-15-1- Mode de synchronisation : ( voir figures 11-16-1, 11-16-2, et [I-16-3)

Avant I'engagement du calculateur, les fonctions suivantes sont fournis par le
calculateur de profondeur : synchronisation de 'assictte longitudinal, de Vamplificateur &
valve (valve amplifier) et de la position de la gouverne.

La synchronisation de lassiette longitudinale e Pamplificateur a valve (valve

amplifier) sont basés sur le signal de sortie de I’amplificateur & valve A3JAIAI. Ce signal de
sortie est modulé dans "'amplificateur 4 valve A3A1A1 (valve amplifier). L signal résultant
400 Hz est conduit a travers le commutateur « engage »A4A3A1A au point de sommation 2
el & Famplificateur de commande du moteur A4A1A1 La sortie de cet amphficateur de
commande de moteur fait tourner le moteur générateur, ceci commande le synchro CT
A4ASBI a travers le train d’enprenage. La vitesse de rotation est gérée par la sortie du moteur
genérateur A4ASMG appliquée au point de sommation 2. Puisque le synchro CT toumne, sa
sortie est reéduite, ayant pour résultat la sortie réduite de Pamplificateur A3A2Al et
"amplificateur A3A2A2 : il v a finalement élimination de la sortie de I"amplificateur a valve
A3ALAL Quand la sortie est nulle, la rotation du moteur générateur et du CT cesse, et la
position du rotor du CT est synchronisée avec 1'assietie longitudinale de V'avion capiée par le
vertical gyro.
La soriie modulee de I'amplificateur a valve (valve amplifier) ASA1AL est anssi appliquee au
signal trim monitor AJA4AL, jusqu'd ce que la synchronisation de I"assiette longitudinale et
I"amplificateur a valve soit compléte, le signal a Ientrée du rim moniteur entrainera celui-ci
pour prévenir 'engagement du calculateur de profondeur.

La synchronisation de la position de la gouverne de profondeur est accomplie comme
suit : Les signaux de la sonde neutre de décalage (neutral shift sensor) du stabilisateur et
transducteur de position de la gouvermne sont additonnés dans I'amplificateur AJASA2 avec la
sortie du compteur/convertisseur AJASA4.

Les signaux additionnés de la sonde neutre de deécalage (neutral shift semor) et les
transducteurs de position de la gouverne sont aussi appliques a I'amplificateur A3ASA3,

La sortie de cet amplificateur fournit I"information de la position de |"élévateur & 'indicateur
de la gouverne de profondeur (si installé). La sortie de I"'amplificateur est conduite au
détecteur d’erreur AJASAI par le commutateur ASASA3QS. Egalement le générateur
d'impulsion A3ASA2 appligue 800 impulsions par seconde a 'entrée du detecteur d'erreur
A3ASAL, qui préléve le signal de "amplificateurA3ASA2 et fournit un signal carré dans la
boucle sans retard de phase.

Quand lentrée au détecteur d’emreur A3ASA1 est au dessus d'un niveau prédéterminé, le
détecteur d’erreur convertit le signal d’erreur en un train d’impulsion de 400 impulsions par
seconde, qui conduit le compteur/convertisseur A3IASA4; le compteur a 7 bit AJASA4
compte le train d’impulsion et le convertisseur numérique analogique A3ASA4 convertit les
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impulsions pour fournir en méme temps un signal de sortie du compieur/convertisseur
A3ASA4 qui raménera "erreur 4 zéro dans la boucle de synchronisation. Le générateur
d'impulsion A3ASA? applique également une entrée 400 impulsion par seconde au
compteur/convertisseur AJASA4 pour lui fournir la possibilité d’addition et de soustraction.
La limite de la fonction logique interdit I'entrée du Compteur/convertisseur A3A5A4 toute les
fois qu*une erreur extrémement grande cause la saturation. La synchronisation de la position
de la gouverne établit une position d’équilibre de référence pour le calcule des commandes
automatiques de compensation du stabilisateur quand le calculateur de profondeur est engage.
I.a réference resulte du fait que cette entré A3ASA4 du compteur/convertisseur est bloquée
par l'engagement du calculateur de profondeur, entrainant la sortie du compteur/
convertisseur A3ASA4 4 rester constante.

[1-15-2- Mode maintien de I"assiette longitudinal (attitude hold) :

Au moment de 'engagement, si aucun autre mode n’est choisi, le calculateur de
profondeur fonctionne automatiquement en mode « Attitude Hold ». Le circuit bloque moteur
du moteur générateur est activé fermant le «servo assembly» & la méme assiette
longitudinale captée par le wvertical gyro existant au moment de 'engagement. Des
changements de ['assiette longitudinale de 1'avion sont ressentie dans le synchro CT,
fournissant un signal de sortie au point de sommation 9 proportionnelle au changement
d’attitude. Le signal est conduit a |'amplificateur & valve (valve amplifier} ASAIA qui
commande le mouvement de Ia gouverne pour reconstituer ['assiette longitudinale originale.
La position des gouvermnes est capiée au pomnt de sommation 3 afin que la position des
gouvernes soit proportionnelle a4 la sortic du peint de sommation 3. L’amortissement du
mouvement de I"avion est donné par un signal de taux de tangage L’information de taux de
tangage est fournie par lz « Dernived Rate Assembly » A2, La teneur en frequence du signal
de tangage est modifiée dans le filtre A3A1A2, la sortic de ce filtre cst conduite au point de
sommation 9, ol on I'gjoute au signal demewr de PMassiette longitudinal. Le gain de
I’amplificateur de gain variable A3A2AZ2 est varié¢ inversement par un signal de I’'ADC pour
compenser les signaux de commande de tangage afin de changer les commande dynamique de
I’avion en fonction de la vitesse.

11-15-3- Mode transparent CWS : (pilotage transparent)

Les transductewrs de forces en liaison avec les manches foornissent une sortie
proportionnelle a la force appliquée aux manches de commande. Quand cette sortie atteint un
niveau prédéterming, le capteur de CWS de Mamplificateur « deadzone » AGATAT fourmt
une tension (CWS OD). Cette tension désactive le circuit bloque moteur du « servo
assembly » A4A4 et fournit un parcours du signal de transducteur de force. Celui-ci est dirigé
au point de sommation 2 & travers "amphificateur « deadzone » AGA1AL, un filtre passe bas
AGA1AZ, et un potentiometre de commande de parametre dans la centrale aé¢rodynamigue.

Le filire passe-bas A6AIA2 atténue les hautes fréquences de la sortie de I"amplificateur
« deadzone » ABATAI qui  entraine le calculateur de profondeur 4 ignorer les petits signaux
des transducteurs de forces. Le potentiométre de commande de parametre compense les
changements dynamiques de I"avion en fonction de la vitesse, dont la sortie est appliqué a
travers le commutateur fermé AIALASA a ["amplificateur moteur A4ATA| I"amplificateur
entraing le moteur générateur qui conduit le synchro CT A4AS5B1 a travers le train
d’engrenage. Le signal du vertical gyro est appliqué au synchro CT A4ASBI1 dont le résultat a
la sortie du synchro est dirigée a I'amplificateur a valve (valve amplifier) AZAIA] qui
commande le changement nécessaire de la position de la gouverne de profondeur.

50



CHAPITREN ETUDE DU CALCULATEUR DE PROFONDELR

Le mouvement du « serve assembly » et de la gouverne de profondeur continue jusqu'a ce que
la force du manche de commande soit libérée ou jusqu'a ce que la limite mécamique dans le
«servo assembly » est afteinte. Quand la force du manche est relichée, le couplage du CWS
est supprimé. Le « servo assembly » est blogué & la nouvelle référence de position. La sortie
du synchro CT A4A35Bl1 active en permanence et entraine des changements de 1'assiette
longitudinal de 1'avion jusqu'a ce que la sortie du vertical gyro fournisse une sortie nulle dans
le synchro CT.

[1-15-4- Compensation en portance -

Pendant les manceuvre, un signal du calculateur de roulis proportionne! au signal
« virsine » de "angle de roulis est conduit a travers "'amplificateur A3AZA| au point de
sommation Y. A ce point, ce signal est comparé avec les signaux du synchro CT A4A5BI
pour fournir unc commande de la gouverne de profondeur a 'amplificateur 4 valve ASALAL
(valve amplifier). Le mouvement de la gouveme de profondeur s amméte guand le signal de la
sonde de position au point de sommation 3 décommande (annule) le signal de commande de
langage. Le gain en partie de 'amplificateur de gain vanable A3A2A1 est inversement
proportionnel au signal de la centrale adrodynamique, Ce gain variable est nécessaire pour
compenser les signaux de commande de tangage pour des changements dynamique de
commande de I'avion. (Pour |'évolution de 1"avion),

[1-15-5- Mode Maintien d’altitude (ALT HOLD) :

Le mode maintien d’altitude est choisi au panneau de commande. Le choix de ce mode
désengage le mode maintien de 1"assiette longitudinal par déblocage du « servo assembly »
Des signaux d’erreur d’altitude, & partir de la central aérodynamique, sont appliqués a travers
le switch « deenergized » ASA1A3B, au point de sommation 7.

Les signaux de taux d’altitude de la centrale aérodynamique sont appliqués au synchroniseur
electrique A6AZA|L par le point de sommation 4 qui supprime des composantes quadratures
des taux des signaux et synchronise le taux du signal a la référence du pilote automatique 400
Hz. La sortie du synchroniseur électrique est appliquée par le switch A6A4 au point de
sommation 7. ce signal est présent au point de sommation 7 approximativement 3 secondes
apres 'engagement du mode « maintien d’altitude ». Les signaux de taux d’altitude sont
additionnés avee un signal d'erreur pour fournir Patténuation du mode, ainsi éliminant la
référence concernant [*altitude barométrique. La sortie du point de sommation 7 est alimentée
a |"amplificateur de gain variable ASA3A3 dont le gain est varié comme une fonction inverse
et compense des changements de commande dynamique de "avion en fonction de fa vitesse.
La sortie de Pamplificateur de gain variable ASA3A3 est conduite & travers le point de
sommation 8 4 "amplificateur ASA3A3 et aussi 4 travers le point de sommation 11 et le filtre
limiteur ASA3A1 au point de sommation 9. Cette sortie est également appliquée au point de
sommation 2.

La sortie du point de sommation 2 aboutit & une mise en service dans le « servo assembly »
auquel le train d’engrenage a choisi numérigquement l¢ braquet supéricur en fonction de la
vitesse de Pavion pouwr former un intégrateur électromécanique a basse vilesse. Le
mouvement de cet intégrateur aboutit 4 la sortie du C1' A4A5B1 laguelle est conduite au point
de sommation 9.

La sortie du point de sommation 9 entraine Pamplificateur 4 valve A3ATAIL pour commander
le mouvement de la gouverne de profondeur. Le gain en partie de "amplificateur ASA3AJ est
imversement proportionnelle au signal de la centrale aérodynamique. Ce gain vanable est
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nécessaire pour compenser les commandes de profondeur pendant des changements des
commandes dynamiques de 'avion en fonction de la vitesse.

La tension exigée pour avoir la fonction CWS est augmentée en mode « maintien d altitude ».
Si la sortie du transducteur de force atteint ce niveau supéneur de tension, le mode « maintien
d’altitude » est désengageé. Ce niveau accru empéche le désengagement involontaire du mode
(raison de sécurite).

T1-15-6- Mode de pénétration sux turbulences :

Le mode de pénétration aux turbulences est sélectionné au panneau de commande. Le
choix aboutit a la réduction des gains de 'amplification du taux de tangage et de "assietic
longitudinale par le circuit de réduction de gain « easy on» dans |"amplificateur de gain
variable ASA3A3, Ces changements fournissent le mode mammtien d’attitude avec des
commandes atténué pour le control des mouvements de tangage. Le mode ghde slope est
désengagé durant 'utilisation de mode « pénétration de turbulences » mais le pilotage
transparent (CWS) fonctionne normalement.

11-15-7- Le mode automati ide sl

Dans le mode automatique glide slope, le calculateur de profondeur commande
I"assiette longitudinale de "avion pour suivre un [aisceau radio glide slope. Le mode glide
slope est lancé automatiquement au panneau de commande. Le niveau de force pour avoir la
fonction CWS (pilotage transparent) est augmenté durant le mode glide slope pour empécher
le désengagement du mode.

Le mode automatique « glide slope » est exécuté en frois phase - interception, capture et
poursuite.

Phase d’interception :

Le signal de réception glide slope cst appliqué a l'amphificateur modulateur ASAZAD. Le
capteur du faisceau vertical, relié 4 la sortie du modulateur amplificateur ASA2A2, saisit le
niveau du signal de sortie du récepteur glide slope.

Quand ce niveau de signal de sortic diminue & une valeur prédéterminée, le capteur du
faisceau vertical ASA2A3 change d’état terminant la phase d’interception.

Phase capture :

La phase capture commence quand le capteur du faisceau vertical ASA2A3 change d'etat
pour fournir une tension d’interlock & la sortie et démarre un temporisateur de 10 secondes.
Le capteur du faisceau vertical change d’étal quand le signal du récepteur glide slope diminue
a un nivean predéterming,

Pendant la phase capture un signal de polansation (AC) de capture du glide slope est
appliqué au point de sommation 4 pour commander un taux predétermine de descente.

Un signal de taux d’altitude a partir de la centrale aérodynamique est également apphqué au
point de sommation 4 afin que la sortie de ce point soit proportionnelle & la déviation de taux
commande de descente,

La sortie de ce point est aussi filtrée dans le synchroniseur électronique A6A2AT et conduit
au point de sommation 2 causant le mouvement dans le « servo assembly » A4AS par lequel
le tramn d’engrenage a choisi le rapport supénieur de vitesse. La sortic résultante du synchro
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CT A4ASB1 entraine I"amplificateur a valve (valve amplifier) A3ATA1 pour commander le
mouvement de la gouverne de profondeur.,

Dix secondes apres que le capteur du faisceau vertical chanpge d’état, les commutateurs
AGAZALIAZB et AGAIALAILB changent d’état terminant la phase capture.

Phase de pounrsuite :

La phase poursuite du mode de contrile automatique ghide slope commence quand le
temporisateur de 10 seconde, démarré par le changement d’état du capteur du faisceau vertical,
entraine les commutateur AGA3SATA2ZB et AGA3ATAIB pour changer d'etat. Ce changement
supprime le signal de déviation de taux d’altitude (conduit au point de sommation 4) du point
de sommation 2, et applique ce signal aprés filtrage dans le file AGAZA2, au point de
sommation 1] o il cause I’ atténuation des mouvements de 1'avion dans le mode glide slope.
Le signal de déviation glide slope est appliqué au programmeur de gain ASA2ZA], également a
la sonde du laisceau vertical. Le signal de déviation ne traverse pas le programmeur de gain
ASA2AL jusqu'a ce que le temporisateur de 10 secondes ouvre le commutateur « easy-on »
ASALAD dans la commande du programmeur.

Le switch «easy on» entraine le programmeuwr de gain ASA2A] pour permetire
graduellement le passage du signal glide slope au point de sommation 11 et 4 travers le
commutateur A4A3A1B, au point de sommation 2. Le signal de taux d’altitude est combing
avec le signal de déviation glide slope au point de sommation 11 pour fourmir |'atténuation
pendant le mode glide slope. La sortie du point de sommation 11 est conduit & travers le filtre
limiteur (filter limiter) ASASAT au point de sommation 9. Le filtre limiteur ASA3A1 limite
les changements de ["assiette longitudinale commandés pendant le mode ghde slope.

La sortie du point de sommation 2 fourmit le mouvement dans le « servo assembly » A4AS5
dans lequel le train d’engrenage a choisi le braquet supérieur pour former un intégrateur
¢lectiromécanigue a basse vilesse.

Le mouvement dans cet intégrateur aboutit a la sortie du CT A4A5B1, laquelle est appliquee
au point de sommation 9. Cette sortic du point 9 entraine 'amplificateur & valve (valve
amplifier) ASAIAT1 pour commander le mouvement nécessaire de la gouverne de profondeur
pour maintenir la trajectoire de vol dans le centre du faisceau glide slope. L’opération de
I'intégrateur a pour conséquence un gain élevé 4 long terme employé pour éliminer des
erreurs de temps d'arrét du faisceau. Pendant que I'avion descend le long du faisceau glide
slope, un signal de radio altimétre est conduit au programmeur dalbtude ASALAL Si le
signal de radio altimétre est valide, celui-ci est transmis au « programmer control » ASATA2.
Un commutateur dans la commande du programmer change d’état quand le niveau du signal
correspond a une altitude de 1500 pieds.

Ce changement d*état crée une tension de couplage et dirige le signal de radio alimétre par le
« programmer control » ASA1A2 au programmeur du gain (gan programmer) ASA2AL, par
lequel le signal ghde slope passe. L’amplification du signal glide slope dans le programmeur
du gain ASA2AI est réduite en fonction du signal radio altimétre. Cette réduction de gain
compense ['augmentation de I'intensité du faisceau glide slope pendant l'approche.

Si le radio-altimétre n’est pas valide, 'amplification du signal de déviation ghde slope dans
le programmeur de gain ASA2AL est alors réduite en fonction du temps, commengant au
debut de la phase poursuite (cheminement).
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11-15-8- Mode manuel glide slope :

Le mode d”opération manuel glide slope est identique & 1’opération automatique glide
slope, sauf que la phase d’interception est évitée. Le mode manuel glide slope est sélecté a la
boite de commande, et la phase capture commence immédiatement, La sélection du mode
manuel glide slope simule le changemeni d’état dans le capteur du faisceau vertical (vertical
beam sensor) ASA2A3. Les phases de capture et poursuite somt expliquees dans les
paragraphes ci dessus.

Observation : le mode manuel glide slope n’est pas utilisé, a 'exception de vols d’essai.

I1-15-9- La Fonction auiomatique de compensation de profondenr (TRIM) :
{Voir figure [1-16-3).

Le Trim automatique de profondeur repositionne la position neutre da la commande
manuelle en considérant |'unité de commande et de sensibilité de la gouveme de profondeur
pour compenser les changements de trim de 1’avion.

Le trim automatique de profondeur est désactivé durant le pilotage transparent (CWS), ou
quand le caloulateur de profondeur est désengage.

Les signaux de transducteur de position de la gouverne et la sonde neutre (capteur de position)
sont additionnés dans 'amplificateur A3AS5A2 avec la sortie du compteur/convertisseur
A3ASA4

La sortie de I"amplificateur A3A5A2 est conduite a travers la partie de "amplificateur a valve
(VALVE AMP) A3A1AL le potentiométre de trim de stabilisateur, et le détecteur de signal tnm
A3A4A2, lequel crée 'entrée TRIM UP ou TRIM DOWN a la logigue trim dans la carte
d’interlock de profondeur A1A1

La logique trim fournit la puissance pour activer les relais appropriés et foumit la tension de
couplage pour prévenir les commandes simultanédes TRIM UP et TRIM DOWN.

La sortiec du capteur du signal trim A3A4A2 est également conduite au swilch dans
amphficateur A3ASA3 (PULL-IN / DROP-OUT SWITCH). Dans son état normal, ce commutateur
¢rée une extrémité de résistance A3ASR3 pour atténuer le signal d’entrée en partie du
détecteur d’erreur AJASAL

Quand une commande d’équilibre est donnée, le swiich A3ASA3 suppnime la masse de la
résistance AJASR3, augmentant la sensibilité du détecteur d’erreur A3ASAL

La sensibilité accrue du détecteur d’erreur entraine le stabilisateur d’étre conduit au-dela de la
position correspondante au seuil d’équilibre, eliminant la boucle d’asservissement.
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I-16-Etude du fonctionnement des modules

Cette partie de I'étude permet de maitriser le fonctionnement des déférents modules du
calculateur de profondeur et d'analyser en détaille chaque un d'eux.

I1-16-1-Servo amplificateur de profondeur :

Ce module traite cing fonctions : la synchronisation, maintien d'attitude, compensation
en portance (paragraphe 1-15-4), Turb, Trim.
(Voir Figure I[1-17, voir schéma électromque Annexe 1)

[1-16-1-1- Synchronisation : (vorr Figure [1-17)

Avant Dengagement ses fonctions sont fournit dans le servo amplificateur de

profondeur, la synchronisation de 1’assiette longitudinal, I"amplificateur a valve et la position
de la gouverne de profondeur.
La synchromisation de 1"assiette longitudinale et 'amplificateur 8 valve dans le servo
amplificateur sont accomplis quand un signal d erreur de synchro CT est introduit au point de
sommation (1). Le signal d'erreur est amplifié par I"amplificateur A2A1 et passe par le
réjecteur quadrature A2A2, introduit dans la commande de gain A2A2, amplific par
I'amplificatzur A2A2 et conduit au point de sommation 2. le signal d'erreur est ensuite
amplifié et modulé par 'amplificateur modulateur A1Al Le signal AC de I'amphficateur 4
valve est introduit au servo assemblage (servo assembly) dans le module calculatcur de
"assiette pour annuler le signal d’erreur du synchro CT. La sortie de |'amplificateur
modulateur est également appliquée au trim moniteur A4Al. Jusqu'a ce que la
synchronisation de 'assictte longitudinale et "amplificateur a valve soit compléte, le signal
trim momiteur préviendra Pengagement du caleulateur de profondeur. La synchronisation de
cette maniére élimine les commandes transitoires de tangage 4 I"engagement du calculateur de
profondeur.

La synchronisation de la position de la gouverne de profondeur est accomplie comme
suit: Les signaux de la sonde de position (NSS) et les transducteurs de position de la
gouverne de profondeur sont additionnés dans ’amphficateur ASA2 avec la sortie du
compteur/convertisseur (N/A) ASA4, La sortie de I'amplificateur A5SA2 est conduite 4 travers
le commutateur ASA3 et "amplificateur d’erreur A5A1 a 1échantillonneur ASAIl. Le
genérateur d'impulsion ASA2 applique une enfrée de 800 impulsion/s 4 I"¢chantillonncur
ASA1, qui échantillonne le signal de ’amplificateur d’erreur ASA1 et fournit un signal carré
dans la boucle sans le retard de phase. Quand 'entrée du détecteur d’erreur ASA1 est au-
dessus d'un niveau prédéterminé, celui-ci converlit le signal derreur a un tramn de 400
impulsion/s, conduisant le signal d’entrée pour produire un signal de sortie de fagon a réduire
I"erreur & un nul dans la boucle de synchronisation.

[1-16-1-2- mode maintien d’attitude : {voir Figure 11-17)

Des changements de 'assiette longitudinal de I'avion produit un signal dans le
synchro CT (« pitch CT » signal d attitude J1-39), lequel passe au point de sommation 1. Ce
signal d’attitude est amplifié dans I'amplification AZAl, passant a travers le rejecteur
quadrature et la commande de gain A2A2. La sortie de la commande de gain AJAZ2 est varie
inversement par un signal Q-pot pour compenser les signaux de commande de Massiette et
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pour actionner les gouvernes cn fonction de la vitesse de I'avion. Le signal est ensuite
amplilié¢ par Pamplificateur A2A2. Le gain de "amplilicateur est déterming par la résistance
variable A2R2, La sortie de 'amplificateur A2A2 est conduite au point de sommation 2 et &
I"amplificateur modulateur A1Al qui commande le mouvement de la gouverne pour
reconstituer | assiette de référence (original).

Le mouvement de la gouverne de profondeur est capté par le transducteur de position de la
gouverne et la sonde de décalage du neutre. Les signaux résultants sont additionnes dans
IPamplificateur ASA2. La sortie de 'amplificateur ASA2 est aussi conduite au point de
sommation 2 en phase pour annuler la sortie de 1’amplificateur A2A2, afin que la position de
la gouverne soit proportionnelle & la sortie du point de sommation 2. L'amortissement du
mouvement de 'avion est fourni par le « derived rate assembly » au point J1 24. (voir le
gchéma),

Le signal du « DRA » est amplifié par "amplificateur A1A2, démodulé par le démodulateur
A1A2 puis modulé par lc modulateur A1A2 pour modifier le contenu en fréquence du signal.
Le gain supérieur est fourmi durant engagement du «glide slope» donnant le controle
d’amortissement supérieur dans ce mode. Ensuite le signal est amplifi¢ dans 1’amplificateur
ATA2 avec la résistance vanable AIR1 contrdlant le gain. La sortie de "amphificateur A1A2
est conduite au point de semmation 1, ou elle est additionnée avee le signal d’erreur d’attitude
du synchro CT ( pitch J1.39).

I1-16-1-3-Mode de turbulence : (voir Figure [1-17)

Quand le mode TURB est sélecté, celui-¢i entraine une réduction de I"amplification de
gain de I’assiette longitudinale par le switch « easy on » de turbulence A2A2, circuit de
réduction dans la commande de gain A2A2. Cette réduction de 1'amplification fournit le
signal d’erreur d'attitude avec des commandes atténuces pour la gouverne de profondeur.

[1-16-1-4- Ia fonction de compensation de profondeur automatigne : (voir Figure [1-17)

Les signaux de transducteur de position de I'élévateur et la sonde de décalage du
neutre sont additionnés dans I"amplificateur ASAZ avec la sortie du compteur/convertisseur
D/A ASA4. La sortie de "'amplificateur ASA2 est conduite 4 travers ["amplificateur ALAL le
potentiometre TRIM ASR3, ASR4 et ASRY et le switch ASA3 a 'amplificateur ASA1. Le
signal est amplifié par Pamplificateur d’erreur A5A1 et ensuite condull & (ravers
I"échantillonneur et le détecteur ASA1 au capteur du trim A4A2 L'entrée de la sonde est
sensible au phase des impulsions a 90° et 270° et la sortie dépend de la phase et de
Iamplificateur de ’entrée. La valeur de l'amplitude est déterminée par les valcurs des
potentiométres automatiques de compensation de stabilisateur ASR3. A5R4 et ASR9. Une
impulsion de 90° 4 I'entrée de la sonde TRIM A4A2 produira une sortie nulle de la sonde
TRIM A4A2 aJ1.48, et celle de 270° prodwira une sortie nulle de cetie méme sonde a J1.49.
Quand un nul apparait & la sortic « trim up » ou « trim down », cette commande trim supprime
la masse de la résistance ASR4, augmentant la sensibilité du détectenr ASAI.

Cette augmentation de sensibilité permet un petit signal d’entrée a "amplificateur ASA2 pour
produire une sortie de commande d’équilibre (TRIM),
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11-16-2-Calculateur de I'assiette (P.C) :

Ce module traite cing fonctions: la synchronisation, maintien dattitude, mode
transparent, maintien d'altitude, mode GS. (Voir Figure I1-18, voir schéma e¢lectronique
Annexe 1)

11-16-2-1- Mode de synchronisation : (voir Figure I1-18)

Avant I'engagement en tangage, le «servo asembly» du module calculateur de
T'assiette est synchromisé avec le gyro vertical, qui capte I'assiette longitudinal et fourmt un
signal au synchro CT ASBI dans le « servo assembly ». 51 le synchro CT ASBE1 n’cst pas
synchronisé avec le pyro vertical, un signal d’erreur est généré dans le synchro CT A5B1 et
est envoyé au servo amplificateur de profondeur. L amplitude du signal d’erreur est controlee
a I'extérieur par la résistance variable A3R4. Le signal d'erreur est amphfié par le servo
amplificateur de profondeur et conduil au module calculateur de l'assiette a travers le point de
sommation 1 a 'entrée de 'amplificateur moteur A1A1. Cet amplificateur A1A1 amplifie le
signal d’erreur, qui est ensuite appliqué au moteur générateur ASMG1. Celw-¢1 entraing la
synchro CT A5B1 a travers un train d’engrenage. La vitesse de rotation ¢st commandée par la
sortie du moteur générateur ASMG1 laquelle alimente la résistance variable A3R2, appliquée
au point de sommation 1. Comme le synchro CT ASBI tourne, le signal d’erreur du servo
amplificateur est réduit a zéro. et le moteur-générateur cesse de conduire le synchro CT ASBI,
accomplissant ainsi la synchronisation,

[1-16-2-2- Mode maintien de I'assiette longitudinal ; (voir Figurell-18)

A I'engagement, le circuit bloque moteur du moteur-génerateur ASMG1 est activé
bloquant lc servo assemblage AS i I'assiette existantc au moment de 'engagement capte par
le gyro vertical,

Un signal d’asservissement du servo amplificateur au module « calculateur de 1"assiette » est
désactivé par 'interrupteur d’engagement A3A1. Des changement de |"assiette sont captés
dans le synchro CT A5B1.lequel ensuite fournit un signal d’erreur au servo amplificateur pour
commander le mouvement de la gouverne pour maintenir I’assiette existante au moment de

Iengagement

[1-16-2-3- Mode control wheel steering (CWS): ( voir Figure 11-18)

Lorsque le manche est touché, une tension d’interlock CWS OD désactive le circuit
Blogue-moteur du moteur générateur ASMG1. Le transducteur de force (CWS) fournit un
signal au point de sommation 1 a4 travers 'entrée de I"amphficateur moteur ALAl, qui
amplifie le signal CWS et conduit le moteur générateur ASMG]1 a travers le train d’engrenage.
Le signal du gyro vertical est appligué au synchro CT AS5BI. ayant pour résultal une sortie
dans le synchro CT, conduite au servo amplificateur de profondeuwr pour entrainer le
changement necessaire de la position de la gouverne de profondeur.

Le mouvement du «servo assemblyy et des gouvernes de profondeur continue jusqu'a ce que
la force appliquée au manche soit reliché ou jusqu'a ce que la limite mécanique dans le
synchro CT soit atteinte.

Quand la force CWC est relichée, la tension d'interlock CWSOD est supprimee, et le « servo
assembly » est bloqué a une nouvelle position de référence. La sortie du synchro CT ASBI
continue, entrainant les changements de ['assictte longitudinale de ["avion jusqu'a ce que la
sortie du gyro vertical aboutit 4 une sortie nulle dans le synchro CT ASB1.
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11-16-2-4- Le mode maintien d’altitude : (voir Figure [1-18)

La sélection du mode maintien d’altitude désengage le mode «ATT HOLD» par
déblocage du «servo assembly». Un signal d’erreur d’altitude de la central aérodynamique
(CADC) est appliqué au point de sommation 1 & Pentrée du moteur amplificateur. Le signal
d’erreur, amplifié par 'amplificateur A1A1, aboutit & un mouvement dans le «servo
assembly », par lequel le train d'engrenage choisit le braguet supérieur (rapport de
démultiplication) pour former un intégrateur électromécanique a basse vitesse.

Le mouvement dans cet intégrateur aboutit 4 une sortie du synchro CT A3SBI1, conduite au
servo-amplificateur de profondeur pour commander le mouvement de la gouverne de
profondeur.

[1-16-2-5- Mode glide slope : (voir Figure [1-18)

Un signal glide slope est appliqué au point de sommation | 4 travers le « switched
GIS ».
Le « servo asscmbly» est déblogqué et le train d’engrenage choisit le braquet supérieur pour
former un intégrateur ¢lectromécanique 4 basse vitesse. La sortie du synchro CT A5B1 est
appliquée au servo amplificateur de profondeur. Le signal glide slope est désactivé par le
commutateur CWS0D, lorsque le manche est actionné (le manche n’est pas au neutre).
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[1-16-3- coupleur de trajectoire vertical « Yertical path coupler» :

Ce module traite deux fonctions: maintien d'altitude, mode GS. (Voir Figure I1-19,
voir schéma ¢lectronique Annexe 1)

[1-16-3-1- la fonction maintien d’altitude : (voir Figure [1-19)

La sélection du mode *“*Maintien d’Altitude’ permet au signal d'erreur d’altitude de

passer & travers le commutateur Al1A3 au point de sommation | approximativement (rois
secondes aprés 'engagement du mode «Maintien d’altitude», Un signal de taux d’altitude est
additionné avec un signal d'erreur d’altitude pour fournir Vatténuation du mode. Ce mode
d’amortissement élimine la référence concernant | altitude barométrique.
La sortie du point de sommation (1) est amplifiée par "amplificateur A3A3 et conduite a
I"amplificateur a4 gain variable A3A3, Le gain de lamplificateur 4 gain vanable est
inversement proportionnel au signal de la centrale aérodynamigue CADC. Ce gain vanable
est nécessaire pour compenser les commandes de tangage pour le changement des
commandes dynamiques de 'avion en fonction de la vitesse. La sortie de cet amplificateur a
gain variable est amplifiée par "amplificateur A3A3 et conduite au module « calculateur de
l'assiette ». La sortie de 'amplificateur A3A3 est également conduite a travers le point (2)
dans le filtre limiteur A3AL. La sortic de ce filtre limiteur est conduite au servo amplificateur
de profondeur (PITCH SERVO AMPLIFTER),

[1-16-3-2- Mode glide slope : (voir Figure [1-19)

En mode glide slope, le coupleur de trajectoire vertical (vertical path coupler)
commande |assiette de I'avion pour suivre un faisceau radie «GLIDE SLOPE ». Le signal du
récepteur glide slope est appliqué au modulateur amplificateur A2A2, amplificr par ce
modulateur amplificateur A2A2 et conduit 4 la sonde du faisceau vertical A2A3 el au
programmeur de gain AZA1. La sonde du faisceaun vertical AZA3 capie les niveaux du signal
elide slope. Quand le niveau de signal GS décroit & un nivean prédéterminé, la sonde du
faisceau vertical A2A3 change d'élat pour fournir une sortie afin de démarrer un
temporisateur de 10 secondes.

Le signal GS ne passe pas & travers le programmeur de gain A2A1 jusqu'd ce que le
temporisateur de dix secondes active le circuit « switch easyon» AlA2 qui entraine le
programmeur de gain pour permetire graduellement le passage du signal GS au point 2.

La sortic du point de sommation (2) est conduite & travers le filtre limiteur A3A1 au servo
amplificateur de profondeur, Ce filtre limiteur limite les changements d’attitudes commandes
pendant le mode GS. Comme I'avion descend le long du faiscean GS, un signal radio
altimétre est conduit au programmeur d’altitude ATA1. Si le signal radio altimetre est valide,
1l est conduit au programmeur de commande (programmer control) ATA2.

Quand le niveau du signal radio altimétre correspond 4 une altitude de 1500 pieds, celui-ci est
regu par le programmeur de commande A1A2 et conduit au programmeur de commande dans
le calulateur de roulis, et au programmeur de gain AZAL

L.’amplification du signal GS, passant déji par le programmeur de gain A2A1, est rédwte en
fonction du signal radio-altimétre. Cette réduction de gain compense 'augmentation de
|"intensite du faisceau GS pendant I'approche.

Si le radio-altimétre fait défaut, I'amplification du signal GS dans le programmeur de gam
AZA1 est alors réduite en fonction du temps, commencant par le démarrage du temporisateur
de 10 sccondes.
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[1-16-4- Couplenr CWS :
Ce module traite trois fonclions: maintien d'altitude, mode transparent, mode GS.
(Voir Figure N° T1-20, et schéma électronique Annexe 1)

[1-16-4-1- Mode maintien d'altitude ; (voir Figure [1-20)

En mode maintien d'altitude, des signaux de taux d'altitude de la centrale
aerodynamique sont appliqué a travers le point (1) 4 I'amplificateur démodulateur AZAl. Le
signal de taux d’altitude est amplifié et démodulé pour supprimer des composantes carrées de
ce signal. |.e signal de taux d altitude est ensuite modulé par modulateur amphificateur A2A1
pour synchroniser le taux du signal a la référence du pilote automatique 400HZ. Le signal de
taux d’altitude est conduit a travers le switch « easy » A4 au coupleur de trajectomre vertical
pour amortir le signal d’erreur d’altitude.

[1-16-4-2- mode pilotage transparent (CWS): (voir Figure [1-20)

Des transducteurs de forces dans les manches fournissent une sortie proportionnelle a
la force appliquée aux manches. Le signal de pilotage transparent (CWS) est applique a
"amplificateur A1A1 ou il est amplifié. Le signal (CWS) 4 la sortie de Mamplificateur AL1AL
est conduit & I'amplificateur « deadzone » AIAI et au point de sommation 2. Le signal (CWS)
est amplifié par 'amplificateur «deadzone» A1Al et conduit au limiteur A1Al.Le limiteur
ATA1 fait passer les signaux de tension basse et les conduits au point de sommation 2, Le
signal limité est additionné avec la sortie de "amplificateur A1AIL. Les tensions basses de
"amplificateur ATA1 seront annulées par le signal de sorhe du hmiteur AlAL, ainsi
¢liminant les petits signaux des transducteurs de force. Le capteur A1 A1 capte la tension du
signal de sortie de Vamplificateur « deadzone» ATAT. Quand la sortie de 1"amplificateur
« deadzone » ATA| dépasse un nmiveau predétermine, le capteur change d’état pour activer la
fonction logique (CWS OD) dans le circuit d'interlock. En méme temps, le signal (CWS) 4 la
sottie de Pamphificateur A1Al dépasse la sortic maximum du limmteurAlAl, et la sortie du
point de sommation 2 est conduit & "amplificateur démodulateur AIA2 pour amplifier et
démoduler le signal (CWS), atténuant les signaux haute fréquence de la sortie de point 2. Le
signal est ensuite modulé et amplifié par le modulateur amplificateur A1A2 et conduit a la
CADC (module de vitesse a I'intérieur de la CADC).

[1-16~4-3- mode glide slope : (voir Figure I1-20)

Durant le mode GS, le switch A3A1 autorise un signal de polansation de capteur GS
(AC) d’étre appliqué au point de sommation (1) pour commander un taux de descente
prédéterminé. Un signal de taux d’altitude de la CADC est également appliqué 4 SP1 afin que
la sortie de SP1 soit proportionnelle & la déviation de taux de descente commande. La sortie
de SP1 est filtrée et amplifie par 'amphficateuwr démodulateur AZA1 el le medulateur
amplificateur A2ZAl. La sortie du modulateur amplificateur A2A1 est ensuite conduit 3 travers
le switch A3A| ou module « calculateur de I'assiefte » pour les commendes de mouvement de
la gouverne de profondeur.
1) second aprés, le signal de taux d’altitude a commence & passer 4 travers le switch ASAL,
qui change d’état, supprimant le signal de taux d’altitude du module «caleulateur de l'assietten.
Le signal de taux d’altitude st conduit de la sortic du modulatewr amplificateur A2Al 4
Pentrée de I'amplificateur démodulateur A2A2. La sortie de cet amplificateur déemodulateur
AZAZ est conduit 4 travers le commutateur fermé A3A1 au modulateur amplificateur A2AZ,
qui amplific le signal de taux d’altitude et le conduit au module « servo amplificateur de
profondeur » pour fournir Iatténuation de signal GS (1" atténuation de la ponte).
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CHAPITRE I ETUDE DES BANCS D'ESSAI

- 1-Introduction ;

La nécessité de procéder a une maintenance et a une détection rapide dans la recherche
de pannes et d’éléments défectueux, les chercheurs ont réalisés des équipements spécifiques
appeles BANC D’ESSAL
Dans le cas de ce projet d’étude relatif au calculateur de profondeur, deux ((2) banc d’essai
ont ete visualiser au niveau du service maintenance-atelier pilote automatique / ILS.

[I-2-Description du Premier Banc d’essai
H1-2-1-Généralités :

Le banc d'essai rétérence (PN =T-321116-201; SN= 2080200) est utilis¢ pour tester le
calculateur de profondeur dans la détection de module en panne, en se scrvani des procédures
du manuel de test du calculateur de profondeur.

111-2-2- Description de la face avant do banc d'essai: (voire figure T11-1)

La face avant du banc d'essai se décompose de la fagon suivante:
1 rii CiEUre | ¢ COMpose

» de la fiche signalétique portant le numéro de série et de référence.

*» Dwun indicatenr™ 1" donnant lindication de la position de la gouverne de
profondeur.

¢ des vovants : Ce sont des sorties logiques numérotées de DS1 a DS16 permettant de
contrdler le bon fonctionnement de I'équipement et de détecter le module en panne.

* des interrupteur 81, 52, 83: permettant l'alimentation du banc d'essai.

b/-la partie centrale : se décompose comme suite

e Un variateur dangle de simulation du gyro vertical: permettant de donner une
position dangle & l'assiette longitudinal pour controler le fonctionnement de
calculateur de profondeur dans la recherche de panne

s des sélecteurs:

1. des potentiométre Numéro Rlet R2: ce sont des résistunce vanables qui
permettent de varier la tension d'entrée pour donner une fension précise.

2. sélecteur 54 : c¢'est un commutateur de sélection de fonction qui va nous
simuler les fonction TRUB, OFF, ALT-HOLD du commutateur qui se frouve
au niveau de la boite de commande.

3. sélecteur 55: C'est un selecteur de navigation qui va simuler OFF, MAN,
VOR /LOC, AUTO-APP, MAN G/S du commutateur de navigation qui $e
trouve au niveau de la boite de commande.

4, selecteur 56: Clest un commutateur 4 3 position.
Position INE, OFF, QUT¢,
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ETUDE DES BANCS D'ESSAL

. INg¢: le signal injecter & I'enirée est en phase,

OFF: absence de signal.
outg: le signal injecte est en opposition de phase.
L'utilisateur de ce sélecteur permet de simuler le cabré ou e pigue.

Sélecteur S7: Clest un sélecteur 4 23 positions; Le bui de ce sélecteur est de
tester la carte d'interlock. Ces position vont donner des conditions pour tester
en général linterlock [l'engagement, ALT-HOLD, Sélecteur de mode, systéme
TRIM (LIP et DOWN)].

Sélecteur S8: Clest un sélecteur 4 plusicurs positions qui permet de donner des
tensions alternative et continues suivant la fonction désirée (CWS, ALT-
HOLD, GS, TURB).

Sélecteur 59 :(C'est un sélecteur qui permet de seélectionner les entrées du
calculateur de profondeur et denvoyer un signal sur ces entee suivant la
fonction 4 tester.

sélecteur S10: C'est un sélecteur qui permet de se positionner sur les diverses
sorties, afin de tester les différentes sorties

EX:

sorties d'alimentation : 30vdc, +- 15vde, Svde, +26vac, -26-sortie synchro CT.

10. Boutons 8 11 4 § 21: Ce sont des boutons poussoirs permettant de simuler les

déférentes fonctions logiques ex : I'engagement, CWS —OI),
CWSHD, ...... etc.

¢/-Partie inférieure: elle comprend :

e Des fiches femelles pour le branchement de certains équipements tels que le PAVM.
¢ Des connexions femelle (ou trous) reparties en zone permettant de proceder aux
mesures et de détecter les pannes.

1.

2.
3.
4.

.zone TP (test point) avec des trous numérotes de 1a 21

zone J1A avec trous numerotes de 14 67

zone J1B :ou l & 67

-zone JT: avec trous permetiant le branchement du chronomeéire
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111-2-3-Tableau de ciblage entre le banc d'essai et le calculateur de profondeur:

Entrées/Sorties Pins du banc Pins sur la PCC | Nom du module t
d'cssai |
Dual +15vde JIA- 15 1617 Coupleur CWS |
Pitch engage  [J1A-18 [7-27 Calibreur |
Interlocks JMA-19 J7-28 Calibreur E
Interlocks JIA-20 1J7-29 Calibreur |
Inierlocks J1A -21 | 1730 Calibreur |
Interlocks JIA-22 17-31 Calibreur '
Interlocks A -23 17-32 Calibreur
Roll programmer control | JIA -24 J5—=39 Coupleur de
R trajectoire w:rl:lcai
VGA Q control JIA -26 J3-26 Servo amplific Tcateur |
VGA Q control JTA-26 15-26 Coupleur de
S trajectoire vertical |
Shaped accel JI1A - 28 I6 - 20 Coupleur CWS
Shaped acce JIA-29 312 Calibreur
Vertical gyr gyro J1A -30 J4-30 Calculateur de
I'assietie
':Vt:'rlii:ai g |JIA-31 1431 Calculateur de
5__' l'assiette
Vertical gyro J1A - 32 7432 Calculateur de
o lassiette
MNormal accelerometer J1A —33 J&-30 Calibreur
Normal accelerometer J1A - 34 J8—31 Calibreur _
Pilote force sensor J1A -35 JB— 35 Calibreur
Pilote force sensor JIA - 36 J8—-36 Calibreur
coPilote force sensor J1A -37 18- 17 Calibreur
coPilote force sensor JIA - 38 J8-18 Calibreur
Glide slope receiver J1A -39 19 X SELF TEST
Glide slope receiver J1A —40 9-W SELF TEST
Auto stab trim pot J1A —44 37-3 Calibreur i
Auto stab timpot | JIA 45 174 Calibreur
Auto stab trim pot JIA—47 T13-47 Calibreur
Versine JIA—49 J7-11 Calibreur
 Neutral shift sensor | JIA-50 J3-40 Servo amplificateur
| Neutral shift sensor JIA - 51 (J3-41 Servo amplificateur
ELEV position transducer | J1A — 354 J3-42 Servo amplificateur
ELEV position transducer T1A =55 | 13- 43 Servo mnphﬁcaieur
ELEYV position ind | J1A-58 J3-50 Servo amplificateur |
"Control wheel steering | JIA-60 J6 - 25 Coupleur CWS
parameter CONT J1A - 62 JI2- 1A Carte dintelock
Dual +30 vde JIB -1 J6—16 Coupleur CWS
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'CADC +26VAC [11B-3 16— 19 Coupleur CWS
SELF TEST WARNING | JIB-5 J1I0-D SELFTEST |
Pitch mode off | JIB-7 I111-2M Carte dintelock
CADC ALT interlock | JIB- 9 J12-2B Carie d'intelock
Standby PWR interfock | JIB— 12 TP -7
TRIM UP JIB- 13 TP—4 1
TRIM DOWN JIB - 14 TP -3 i

‘TRIM warning light JIB-15 H1-2J | Carte diintelock
Pitch engage JIB—17 T -2W | Carte dintelock |
Pitch engage JIB-17 JII0-E | SELF TEST
G/S engage JIB-21 [

RAD ALT interlock JIB 26 J5 2% | Coupleur de
trajectoire vertical
G/S ALTIMETER J1B - 27 15-27 Coupleur de
trajectoire vertical
CWS OD JIB—30 | J12-2H Carte dintclock
Mode select JIB- 33 |J12 2B Carte d'intefock
Altitude Hold J1IB 34 [ 411 -2¥ Carte d'intelock
AUTO approche JIB—38 | J10-M SELF TEST
[ AUTO appmche JIB—38 : J12-2N Carte d'intelock
MAN G/S J1B -39 LHE—2A Carte d'intelock
Altitude Rate J1B - 46 J6 — 46 Coupleur CWS
Altitude Rate JIB-47 J6e—47 Coupleur CWS |
Altitude error J1B—48 J5 —48 Coupleur de
trajectoire vertical
Altitude error J1B 49 J5-49 Coupleur de
el ais - | trajectoire vertical
Attitude error NB-54 J7-13 Calibreur
Attitude error JIB - 54 - | TP- 14
VALVE AMP DC J1B-57 J3-22 Servo amplificateur
HI DETENT JIB—59 JI0-U SELF TEST
Radio altimeter JIB—61 J5-41 Coupleur de
trajectoire vertical
Radio altimeter JIB-62 J5-43 Coupleur de
trajectoire vertical

Remargue : voir les pins du calculateur de profondeur sur les schémas blocks et les schémas
electromques du calculateur de profondeur dans le chapitre H et annexe |
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II-2-4-Les signaux du banc d'essai:

1-sigraux de sorties :

'ETUDE DES BANCS D’ESSAI

Voir le tableau suivant :
Nom: | Sorties: Tvype:
programmeuwr de commande de roulis J1A-24 DC
synchro CT o J1A-28 (TP-12) AC
Shaped accelerometer - J1A-29 AC
potentiommetre trim J1A-47 1o J1IA-46 AC
indicateur de position de la gouverne JIA-58 AC
paramétre de commande CWS J1A-60 to J1A-59 AC
Feedback equalizer __J1B-51 AC
L'amplification & valve AC JiB-52 AC
erreur_d’attitude ___JIB-34 (TP-14) AC
I*amplification 4 valve DC JIB-57 1o J1B-56 DC
programmeur de gain ~ TP-5 AC
Filter (Rate filter) TP-8 AC
filtre limiteur 1P-9 AC
position de la gouverne TP-10 AC
sonde de décalage TP-15 ___AC
la sortie derived rate TP-18 AC
2-Signaux d'entrées:
Nom BORNES TYPE
Lacommande VGAQ | JIA-261t0j1A-27 bC
Simulateur de l'assiette JIA-30,11A-21, et j1A-32 AC
Capteur de force du pilote 11A-36 to j1A-35 AC
Capteur de force du co-pilote J1A-38 to J1A-37 AC
Récepteur ghde slope 11A-40 1o 11A-39 DC
Potentiométre de compensation J1A-45 to j1A-44 AC o
versine j1A-49 to J1A48 AC ]
La sonde de décalage du neutre jlA-51toj1A-50 | AC
Position de la gouverne J1A-53 to J1A-52 AC i
Paramétre de commande CWS J11A-62 10 j1A-6] AC e
Taux d'altitude 11B-47 10 j1B-46 AC
Crreur daltitude 11B-49 10 j1B-48 AC
Radio altimétre J1B-62 10 ] 1B-61 DC
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3-Les entrées et les sorties logigues:

Les entrées logigues:
Nom Bornes  type
L'engagement J1B-17 28v
Maintien d'altitude J1B-34 L 28v
Turbulences J1B-35 28v
Auto APP J1B-38 28y I
MAN GS J1B-39 28y
_ HIDETENT | JIBS9 28v —
__ Bloquer le synchro CT TP-6 masse
Les sorties logigues:
Nom Bornes type
Calculateur engageé J1A-18 5.5 vdc
Voyant sclf-test J1B-5 o de grd
Trim up J1B-13 28 vde
Trim down J1B-14 28 vde
Voyant d'avertissement trim JI1B-15 +24 to 28 vdc
G/S engagé J1B-21 +24 t0 28 vdc
~ CWSoD J1B-29 5.5 vde
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11l-3- Description du Deuxiémes Banc d'essai :

Hi-3-1 Généralités

Ce deuxiéme banc d'essai référence (PN =T-321145-201, S N=208200) et utilisé pour
iester les modules des calculateurs de profondeurs et roulis et de détecter sur le module en
pannes les composants défectueux et de procéder 4 leur changement.

Il1-3-2-Description de la_face avant du bane d'essai: (voir figure_I11-2)

La face avant dubanc d'essai se compose de la fagon suivante:

a/ la partie supérienre : elle compose de

Des interrupteurs S1 .82, 83 : servant a 'alimentation du ban d'essai 115v 400 Hz.
Des voyvant numérotés DS1, DS2 ET DS3 pour le contrile de 1a mise en service du
banc d’essai.

Des voyant de DS4 & DS11 permettant de contréler le bon fonctionnement du module
sutvant les procédures donnée par le constructeur,

D'un indicateur & aiguille M1 ou calvanométre permet de controler la capture
localizer {calculateur de roulis).

D'un indicateur & aiguille M2 ou calvanomeire permet de donner 'indication de la
gouverne en Volt.

b/ la partie centrale : clle se compose ;

[D'un vanateur simulant le verticale gyro : permetiant de donné une position 4 ['assiette
Longitudinale.

D'un potentiométre T1: 4 résistance variable délivrant une tension de 0 & 10 volt.

Des résistances variables R1, R2, R3 permettant de faire vaner la tension d'entrée
Des sélecteur détaillés de la maniére suivant

1.

[ ]

Sélecteur S4 - ¢'est un commutateur & 3 position: IN¢, OFF, outg.

IN¢ : pour injecter un signale en phase.

OFF: absence de signale,

QUT¢: pour injecter un signal en opposition de phase.

L'utilisation de se sélecteur permet de simuler un cabre ou un pigué.
sélectenr S5; c'est un sélecteur qui permet de donner une tension alternative,
composé de plusieurs positions correspondant a plusieurs tensions et qui est
relié au potentiométre T14 résistances variable.

. sélecteur 56 : C'est un sélecteur qui permet de sélectionner une entrée au

module a tester et d'envover un signal sur ses entrée suivant la fonction a tester.
Sélecteur S7: il est utilisé pour injecter une tension continue a l'entrée, il
comprend plusieurs positions correspondant a plusieurs tensions.

sélecteur S8 ; c'est un sélecteur qui permet de se positionner sur les diverses
sortie, afin de tester les différentes sorties.

EX: la position 3 ¢'est la sortie (bus synchronizer) dans coupleurs CWS

La position 13 c'est la sortie (shoped accclerometer) méme module.

_ houtons 59 A §25: cc sont des boutons poussairs permeltant de simuler les

différentes fonctions logiques
EX : I'engagement CWS-0D, CWS-HD, GS ENG.
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CHAPITRE i
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CHRRCTR AN

¢/ La partie inférieur: cllc se compose
¢ Dela fiche signalétique portant le numéro d'identification du banc d'essai. (PN et SN)
¢ Des fiches femelles pour le branchement de certains équipements tels que le PAVM,
chronometre.
» Une fiches mal pour connecter 'adaptateur au banc d'essai afin de proceder au test du
maodule.

I-3-3-Tableau de edblage entre le banc d'essai et le coupleur CWS :

Entrées/Sorties Pins du banc d'essai | Pins sur le E:_::u_;)leur
(adaptateur) CWS
| 28 vde na-4 JIA-4
‘Chassis GRD - JIA-5 J1A-5
Signal GRD JIA-6 JIA-6
| + 30 vde JIA-8 . [JlA-8
z+261.'rmsuutph JIA-9 JIA-9
| +55vde TIA - 12 JIA-12
|-15vde  JIA-13 JIA-13
+15vde JIA- 14 J1A - 14 =1
+30 vde JIA-16 JIA-16
+15 vde JIA-17 JIA-17
Signal GRD JIA - 18 JIA—18
+ 26 vrms in ph (JIA-19 J1A- 19 I
Shaped accelerometer JIA-20 JIA-20
FLY downand ALT rate A -21 JIA-21
CWSOD TIA-22 NA—22 o
CWS parameter control JNA-25 | JIA-25
Bus sync TIA-36 | JIA-36
Summed force sensors JIA 37 - [71A-37 i
CWS sensor J1A - 38 | J1IA-38
CWS sensor 1 1nA-39 JIA-39
ALT RATE TTA_46 1I1IA-46
ALT RATE JIA-47 | J1A - 47
W/O SHORT TIA—49 | J1A-49
W/O SHORT [ JIA-50 | 11A—50

e i

Remarque : voir les pins du coupleur CWS sur le schéma électromique du coupleur CWS
dans la chapitre maintenance (paragraphe Ne IV- et annexe 1)




CHAPITRE Il ETUDE DES BANCS D'ESSAL

IlI-4-Exploitation des bancs d'essai :

L'exploitation des bancs d'essai s'effectue sur la base des proceédures contenues dans
les manuels.
Les procedures de test sont décrites suivant des tableaux contenant les indicateurs a suivre, les
essals ot mesures 4 effectuer dans la recherche de pannes et la détection des éléments
defeciueu.

Il-5-informations générales:

Hi-5-1-connecteurs:

Les conmecteurs du calculateur de profondeur sont désignes comme suit :
Examplc: 2 Al JIA, 2 Al JIB, 2 A1J2, 2 Al J3 ext.
Le chiffre 2 désigne le calculateur de profondeur (PCC), Al désigne le PCC rock.
J1 désigne un connecteur quelconque.
Si le connecteur est double, 2 A1 J1A désigne les parties supénieures et 2 Al J1B la partie
mféneure du connecteur,
La face avant du calculateur de prefondeur (PCC) contient des points de test qui sont appelés
2A1TP2 ... Ext

I-5-2-1 es adaptateurs :

C'est un équipement qui permet d'en fichier le module et 'ensemble est reli€ au banc
d'essai. Chaque module possede son propre adaptateur pour procéder 4 sa maintenance.
EX: figure ci-aprés montre l'adaptateur du coupleur CWS

g
@

Figure I11-3: adaptateur du coupleur CWS
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111-5-3-convention de polarité :

Une tension positive ou en phase entre deux bornes sera définie telle que la bome
ayant le chiffre (ou la lettre) le plus élevé soit positive par rapport a la borne qui a le chiffre
(ou la lettre) le plus bas (DC) ou aura la méme polanité instantané que le 115 VAC par rapport
au point le plus froid. (AC)

111-5-4-tensions alternatives :

Toutes les tensions alternatives seront mesurées au moven d’un PAVM calibre a 3%
ou meins en utilisant "entré isolée.

Hi-5-5-comvention de tensions logigues :

Le terme HIGH appliqué au niveau logique 5.5 V D C représente une tension de sortie
deddsVDC.
Le terme LOW représente une sortie logique inférieure a 1 VDC.
Le terme ON appliqué au niveau logique 27.5 VDC représenic une tension de sortic comprise
entre 24 et 29 VDC.
Le terme OFF représente une tension inférieure & 1 vde dans le niveau logique 27,5 vdc.
Toutes les tensions logiques sont mesurées par rapport a la masse logique qui est J1A-11 sauf
si ¢"est speécific autrement.

HI-5-6-conditions de test :

Tous les tests devraient se faire sous une température de 25°+10° ¢, 90 pour cent
d’humidité relative ou moins et 28 4 32 inches de mercure.
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CHAPITRE 1V = Maintenance et recherche de pannes

YI-1-Introduction:

Dans le domaine technique et en particulier en aé¢ronautique, la maintenance joue un
rble important, et il est nécessaire de maintenir le bon fonctionnement de tous les équipements
aussi bien mecanique electrique, qu'électronique.

La maintenance est un ensemble daction permettant de maintenir ou de rétablir un
equipement dans un état spécifique de mesure, assurant un service déterminer et répondant a
une condition de siireté de fonctionnement pour accomplir une fonction requise.

Pour réalisé une maintenance de qualité et sire, les concepteurs ont tis en place des
procedure de teste pour facilité la recherche de panne.

VI-2-Organisation des testes sur le calculateur de profondeur :

La méthode de test sur le caleulateur de profondeur est divisé en trois testes organise de la
facon suivante:

l. Teste de premier degre

2. Teste de dewxieme degré

3. Teste de troisiecme degre

VI-3-Teste de premier degré :

Dans se teste ont utilise le premier banc d'essai référence (PN =T-321116-201; SN=
2080200) pour tester le calculateur de profondeur en pénérale l'objectif de ce test el de
détecter le ou les module (s) en panne, utilisant les procédures de tests donnees par le
constructeur.

VI-3-1-Alimentation ¢t signaux nécessaires :

V1-3-1-1 : alimentations nécessaires :

L alimentation doit &tre de 115 v +-1v 400HZ +- 5 Hz en phase, Le courant maximum
doitétre de 3 A

1’ alimentation continue doit &tre de 27.5 +- 0.5 VDC. Le courant maximum doit étre de 1A.

VI-3-1-2 : signaux nécessaires :

Tous les signaux requis sont fournis par le banc d’essais

VI-3-2-Equipements nécessaires :

|- Bane d’essais du calculateur de profondeur 1" 32 1116-201
2- PAVM pour prélever les tensions alternatives

3- Metrixe
4- Chronometre
5- Oscilloscope

f- Connecteurs.
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¥YI1-3-3-Informations concernant les tests:

Toutes les sorties autres que celles indiquées doivent étre ignorée
V1-3-3-1-Ordre des tests :
Tous les tests doivent étre effectuées dans I"ordre donné.

VI-3-3-2-Calibration:

Tous les tests nécessitant un réglage de résistance ne doivent pas étre effectuces en fin de test.

VI-3-3-3-Terminologie:

Tous les commutateurs mentionnés dans la colonne « position de SW » sont situés sur le banc
d’essai sauf ST (self-test) qui et un commutateur de self test et qui se trouve sur la face avant
du caleulateur de profondeur.

Le STM est I"indicateur de self test qui lui aussi s trouve sur la face avant du calculateur de
profondeur.

V1-3-3-4-Synchronisation:

Pour synchroniser il faut positionner les commutateur du Banc d’essal comme suit :

I- 51,814, 82 et 53 sur ON

2- 54, 85, 56 sur OFF

3- S7.58.59 sur |

4- 510 ne change pas de position
5- 8114821 sur OFF

- S40 sur HI
7- Rl et R2 au centre et R3 4 fond sens anti horaire
8- Bla(®

9- Self test sur OFF
10- Déconnecter tous le équipements non montrés sur la figure §
11- Attendre que le CT se synchronise.

Remargue : La synchronisation c'est une étape qui est trés répétee dans chaque fin des tests
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VE-3-4- Montage d'essai :

TEST FixTyat

PrASE awGiT voLT=ETER
r
i L] —1
= = S — [ ! TEAND
1iSy, ! | \" NPT
14w &0 =1 — | o> = 1
-4 JEY - 1] —_— Nz |
- — = 3
[ | 4ia Ji18 | ;—I
f % ] e
{ LPiE: -%
L ! -
N
I
—_—
| O pte (1% W, GO™L
’F‘ ' J TierE
3O 2
L |
e = ]
Al e g e
Attention:

a- le calculateur de profondeur doit étre posé sur une plaque de mousse de 5 cm
d’épaisseur ceci pour protéger le « Rate » des mouvements brusque,

b- Chague fois que I'alimentation est coupée, attendre ou moins 3 mn avant de déplacer
I’accessoire afin de permettre au rate GYRO de s’arréter (pour les calculateurs qui ont
le gyrometre).

c- Le PAVM et le servo analyser doivent &tre branchés a la méme phase celle alimentant

le banc d’essai.

1/2 heurs de chauffage avant le test.

=9
T

Calibrage du PAVM et servo analyser :

1. Avant de commencer les essais il y a lieu de calibrer le PAVM. Pour ce
faire, metire le SW fonction sur REF ADI. et ajuster le potentiometre
REF.ADJ. Pour amener 'miguille de P'indicateur sur le trait rouge ensuit
remettre le SW FONCTION sur 0° et ne plus toucher au potentiométre
REF.ADJ. A moins que ¢a ne soit spécifié, le PAVM sera toujours utilisé
sur TRANS-INP. ET sur 07

2. positionner le servo analyser comme suit !
Line SW sur ON
Fonction SW sur SINUSOQIDAL 0°
Mode SW sur SUP. CARR.
ATIN sur 0°
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Y1- 3-5-Différents tests exécutés sur le calculateur de profondeur :

1. Test de l'alimentation
2. Test de la logique d'interlock.
3. Test du mode de synchronisation
3-1-Test du nul de la synchronisation
3-2-Test d'intégration
3-3-Test de taux de synchrenisation
3-4-Test du moniteur de synchronisation
4 Test du mode maintien d'attitude
4-1-Test de turbulence
4-2-Test versine
5. Testdu mode CWS
5-1-Test de fuite ¢t erreur d'engagement
5-2-Test (deadzone)
5-3-Test des limites stopes.
5-4-Test dintégration CWS
Test du mode maintien d'altitude
Test de mode d'approche
Test de la fonction TRIM
Test de la position de la gouverne de profondeur et la sonde de décalage du neutre
D Test de I"amortisseur de tangage "Derived Rate Assembly”.

S8 R
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CHAPITRE IV

V1 -3-6-Tableau de procédures de test

Y1-3-6-1-Test de I'alimentation:

Maintenance et recherche de pannes

| Test Procedure Specification
E No. | Switch pos work steps Opr limits Test description
; i Test power, power
E S10-23 | Check line voltage on
pavimn,
i Calibrate Calibration,
i The voltage from j1IA-8 1o
| J1A-6 shall be +30.0 vde.
S10-2 Adjust ATASR3 (White ) {Adjust with A1ASRI {White
for 0 on M1 ‘ 3).)
i
! | The voltage from jlA-14 to
S10-3 | Adjust ATASRE] (White 1) j1A-6 ghall be +15 U vdc.
| for Don M1 (adjust with ATASR]
{White 1).
.- { (White 1) )
$10—4 | Adjust ALASR2 (White 2) The voltage from j1A-13 Lo
for 0 on MI. J1A-6 shall be -15.0 vdc
| {adjust with A1ASR2
{White 2).)
l Yoltage Terminals
21 810 2 | Observe Ml on l-valt D =3 5 vl [ +295t0 INA-8 o
{ scale. +30.5 vde J1A-6
! (30.0
' Nominal )
23 | S10-3 | Observe Ml on L-volt 005 wle +14.5 10 JA-14 to
| scale { +15.5 vide J1A-6
! | (150
' | Nominal)
I 1
;‘ | -14510 A3 to
73 S10—-4 | Observe Ml on l-volt ihis D oo | -15.5 vde TIA6
| scale, | {-15.0
: IL, Mominal
| |
24 | S10-5 | Observe M1 on 1-volt — +5.1to J1A-12 10
| scale, +5 9vde J1A=L1
! ? {+5.5 nominaly
74 S10-22 | Observe pavm, +24.5 10 +27.5 vae .}
| (+26.0) nominal) E :ii-}ﬂ to
%6 810-21 | Observe pavm, ) :'
{ 'Iﬂl.:f el '17.5_ WD [ !li’ﬁ—g 16
: {'2':".0 HD]'I'Jma'E} t !]A—l
‘ |
|
|
:: | L
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V1-3-6-2-Test du mode de synchronisation:

VI-3-6-2-1-Test du nul de Ia synchronisation et le Test d'intégration:

Test Procedure Specification
No. | Switchpes | work stcps Opr limits | Test description
4 | Test Synchranization | Synchronization mode.
| mode. E
4.1 . Test Synchronization mull. i Synchronization null.
3w-6 | With a -155.0 vdc VGA.Q
540-LO | control input {j1A- 26),
{ The valve amplifier DC
4.1.1 | Observe M1 on | volt - Libvde ] output (j1B-57 10 jIB-56)
| scale, | shall be (4.1.1).
{
| Test Engage errar, Engage error,
4.2 i Simulate pitch engage
| (27.5 vde to jIB-17).
| Witha -15.0vde VGAQ
! control input {j1 A- 26),
! The valve amplifier DT
output (j1B-57 1o j1B-56)
421 | 8il-om Simullaneously observe 0 - L0 wde shall be (4.2.1). Afier
M1 on 1 volt scale and 60 seconds the valve
siart timer. amplifier DC output
(11B-57 ta j1B-56) shall not
Mote M1 at 60 seconds. change by more than
{4.21).
4232 Compute difference be-
{ tween noted M| indrcation
| and ohserved M1
! indication in (4 2.1). Ok L0 v
-
;' 43 | Test integrator drifl. integrator dift.
j % S10—10 Adjust B1 for minimum Simulate pitch engage
| §13-on on pavm gnd note BL, {27.5 vde to J1B-17} and
| 84 - AsS I airspeed Hold (27.5 vde to
': Simultaneously setS13to | 11B-36). After 60 seconds the
OFF and start timer. | pitch CT owtput
Set S13 toonat 60 . {J1A-28) shall change
seconds . [ D4+ L1 {43.1).
| degrees
Adjust Bl for minimuim
on pavm . Note Bl
Compute difference be-
tween noted Bl indica-
Hams,
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VI-3-6-2-2-Test de taux de synchronisation et le test do moniteur de synchronisation:

Test | Procedure Specification -
No. | Switchpos work: steps " Opr limils Teat description
4.4 Ii Test synchronization | Synchronisation rate.
rate
E ! With & -8 vde VGA-OQ con-
| 840 -MID | Allow synchronization I trol input (J1A-26), sél
Il' B1-125 the pitch simulator to 25
| and allow synchronization.
Simulate pich Engage
(27.5 vde to J1B-1T7}. Set
d4:1 | 81l-on | Simultaneously set 811 O seconds or less the pitch simulator ta 355,
Bl - 355 to OFF and start fimer The time required for the
| Stop timer when pavm pitch CT output (J1 A-28)
| indicates +0.5 vac _ Togo to H).3 vac sfter
| removing pitch Engage shall
] be as shown, Simulate pitch
| 442 | S11-om | Simultaneously set §11 Engage (275 vdc to
| Bl-25 to OFF and start timer. J1B-17}. Set the pitch
{ Stop timer when pavm simulate to 25 the time
| indicates -0.5 vac required for the pitch CT
| output (JT1A-28) to go to
{443 Observe pavin. 0 +-0.050 vac 0.5 vac after removing pitch
{ Engage shall be as shown.
{ Synchromze, The steady-state be as
i shown  The steady-state
| pitch CT outpat (J1 A-28}
i shall be (4.4.3),
'l
1
J 4.5 Test synchronization Synchronization monitor.
| monitor.
} Simulate pitch CT Clamp
{ 813 -on {ground TP- 6).
| The pitch Engage output
| 451 Ohserve DS5. DS5 OFF {J1A-18) shall be high.
| The trim warning output
] 452 Observe D813, D513 OFF (J1B-15) shall be off
| | Set the pitch simulator fo 10
! B1-10 Wait 20 seconds. | and wail 20 seconds.
] | ' The pitch Engage output
| 433 | Observe D53, DS5 un {J1A-18) shall be low
' ; . Simulating pitch Engage
i ; {27.5 vde to JIB-17) shall
454 | S11-onm Observe DS13. : DS13 on cause the trim warting
| . output (JLB-15) togo on.
% Synchronize. i
{ |
| |
|
|
! |
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V1-3-6-3-Test du mode CWS :

VI-3-6-3-1-Test de fuite et erreur d'engagement:

Test Procedure Specification
No. | Switch pos work steps Ogpr hmits Test description
¥ Test control wheel gontrol whee! sieering
steering maode. mode.
6.1 Test CWS leakage and CWS leakage and engage
513 -on | engave ermor, =it
58 -11
59-3 Simultaneously set 513 to Simulate pitch Engage
$10—-10 | off and start timer.  Set {27.5 vde 1o JIB —17) and
S11-on 513 to on at 60 seconds, Hi detent {27.5 vdc to
§15—on | JIB — 59),
540-LO |
Nate pavm | With a -15.0 vde VGA.Q

Control input (J1A - 26),
measure the change in

Adjust B| For minimum

{ on pavim. pitch CT output (J1A — 28)
| S6—in¢ after 60 seconds .
| Simulianeously set 513 with a +1.86 vac Filol
| to off and start timer . Force Sensor input (11A-36
E S13 o onat 60 seconds, ToJ1A-35), applied, the
difference in pitch CT
Note pavm, output (71 A — 28) change
6.1.1 Il after 60 seconds from that
I Compute difference be- 0 +- 0:300 vac value previously measured
tween the two noted pavm shall be (6.1.1)
indication.
Synchronize

612 | 811 -0ON | Note pavm,

59 -14 Simulate pitch Engage
B0 -6 Simultaneously set 514 to (275 vde to JIB- 1T,
on and note pavin . Simultating CWS O/D
(ground J1B-29) shall not
Compute difference be- change the CWE parametet
tween the two noted pavm control input (JIA-61 to
indication. 0+ 05 vac 11 A-61) by more than (6.1.2).
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Test ~ Procedure - _é_F@clﬁcatmn - |
No. | Switchpos work stops Opr | Test description
limils
6.2 } /D sensor.
4 Simulate pitch Engage (27.5 vdc 1o J1R - 17)
I Circuit behavior shall be as follows:
{pilote
! (Alt Scl) Force
} Or sanso)
} (CWS O/D) (Hi Det 1 (A/S hold) (Al hold)  input
| Cratput input input mpaat (j1A-3600
80 .1 ! (JIB-29)  (JIB=59) (JIB-36) (JIB-34} JiA-35)
$14— OFF |
]
.l
621 | $6-IN¢ | Observe DSE. psy | High Y 0 0 +045vac
j S8 —4 OFF
I ey
622 J $8 -3 Ohserve DSE. psg | Low 0 0 0 +0.59vac
| oM
|
623 (88-3 Observe DSS. DSR )
OFF High [} 1] Q +0_ 35vac
624 ; 56 -OUT¢ | Observe DSE, Dss
| oFf | High 0 0 0 - 46vac
[
625 |88-5 Observe DSS. psg | Lew o 0 ¢ -0.59vac
l OM
626 | S8-3 Observe DS8, pss | High 0 0 0 -035vac
OFF
627 | S6—IN¢ | Observe DSS, DR High 27 5 vde ] ¥ +1.%6vac
515~ 0ON OFF
S8 — 11 |
628 | 58-13 Ohserve DSE. psg | Low 275vdc 0 0 42 50vac
OM
629 | §15- OFF | Ohserve DSE, psg | Low v 2T5vwde O +2.50vac
54 - ASS O
6,210 | S8-11 Observe DSS. psg | High 0 275vde 0  +186vac
OFF
6211 | 84 - ALT | Observe DS$, psg | High 0 0 275wvde +1.86vac
OFF
6212 | 58-13 Observe DSS, DSR
ON Low 0 0 27Jwvde +250vac
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VI-3-6-3-2-Test (deadzonc) et le test des limites stopes;

est | Procedure Specification o
MNo. Swilch pos wark sleps | Opr limils Test deseription
- l With the pitch Engage simulation removed,
! simulate Altitude Held (27.5 vdc to J1B —34)
and CADC Altitude mtl'k (27.5 vdeto J1B - %)
Cirgurt behavior shall be as follows
[mode {Pitch Pilot Force
Select] Engage} Sensor)input
Output  input  (J1A—36to
(JE=33) (NB_i7) lA-35)
516 -on
6.2.13 | 38-11 | Observe DS4, DS4on High 27 5wde +1 36vac
6214 | 8813 Observe DS4. D54 off Low 275vde  12.50vac l
6215 | S11—off | Observe DS4. DS4 on High o 2, S0vac
With no interlocks simulated the circuit behavior
shall be as follows
{Pitch {Pitch
Engage) Engage) Pilot Force Sensor)
Output input input (TIA - 36 to
(JIA-18) (J1B-1T) 1A 35}
6216 | S4—off | ObserveDSS. | DS5off 2 High 0 +45 vac
516 — off
S8 - 4 E
62.17 | SB35 Observe DSS. DS5 on | Low 0 + 50 vae
6218 | Sll-on Observe OS5, D85 off High 27.5 vde + 50 vac
6.3 Test CWS dendeome. CWS deadzone.
Simulate pitch Engage (27.5 vdcto J1B — 34).
i The CWS parameter Control output
| | (J1A — 601w J1A — 59) shall be as follows .
|
|
| '{ {pilot Foree
f Sensor )} input
i { (JIA 3610 JIA — 35)
Observe pavim. |
631 |s8-14 +3 40t +5 30 +252 vac
| $10-12 Vac
i {+4.3500m-
'c inal)
i Observe pavm.
632 | SB—06 +0.46 to +).78 vac
! | +0.68 vac
f | {(+0.57
i !j Nominal) B

a9
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Test | Procedure Specification -
I T TR | Epetinle Test description

6,33

634

635

636

0.3.7

Ess—zu
Esm &

sk i

510-12

510-6

510-12

86 -OUT¢
88— 14
S0_4

S2-6

Sl -on
Sld4—on
E8E-12
50 - 14
S10-10

Adjust R1 cw until D58
goes on. Note pavm,
Adjust R1 cew Lo decrease
pavm by 0.030.

Observe pavm.

Adjust B cow unol DSS
goes on. Nole pavin,
Adjust B1 cw to decrease
pavm by 0.030,

Obszerve pavm.

| Observe pavm,

|
|
|
| Observe pavm

Synchromize

Test pitch CT limit stops

Simultanecusly set 56 fo
IM ¢ and start timer,

At 30 seconds set 513 to
N

Adjust B1 for minimum on
pavm. Observe B1,

0 to +0.2 vac

Oto =02 vae

=3.40 to -5.30 vac
{-4.35 nominal)

-0 460 to - 0.680vac
{-0.570 nominal)

2510 31 degrees
(28 dez nominal)

With the Pilot Force Sensor
input (J1A-36 TO J1A-35)
sl to 0.030 vac less than

the positive value required
o activate the CWS O/D
sensor, the CW S parameter
controd output (71 A-60 TO
J1A-59) shall be as shown,

With the Pilot Force Sensor
input (J1 A-36 TO J1A-35)
set to 0.030 vac less than
The negative value required
to activate the CWS O/D
gensor, the CWS parameter
control output  (J1A-60 TO
J1A-59) shall be as shown

(CoPilot Force
Sensor) input
(J1A-38 TO J1A-37)

-2.52 vac

-0.78 vac

pitch CT limit stops

simulate pitch Engage

{27.5 vdcto J1B — 17) and
CWS O/D (ground J1B -29).
With a 2.0 vag CWS para-
meter control output

{(JIA-62 TO J1A-61) the CT
shall rotate to (6.3.7)

In 30 seconds. Witha -2 (0
vac CWS parameter control
mme (JIA-62 TO TIA-61)
The CT shall rotate to (6.3.8)
in 30 seconds.
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VI-3-6-3-3-Test d'intégration CWS:
| Test | Procedure Specification
No. Switch pos werrk: sleps Opr limitsy Teat description
| 638 | S6—OFF
! 813 - OFF
B1-0 Simultancously set 86 to ]
OUT ¢ and start timer. !
| At 30 seconds set §13 to ;
| ONL f
| n
ir' Adjust B1 for mimimum on | 349 to 351 degrees |l
: pavm. Cbserve BI. {350 deg nominal)
i Synchronize
6.4 S11-on | Test CWS integral CWS intemral
£13—on
S10 - 10 Simultaneously set S13 10 Simulate pitch Engage
59-13 ofl and start Hmer . sel (27.5 vdc to J1B-17).
58 - 11 515 to on at 10 seconds. { With a +1.86 vac Pilot Force
56 -IN¢ Sensor input
641 Adjust B1 for minimum on | +18.6 10 +31.0 (A6 10 J1A-35), the CT
pavm. Ohserve BI. | degrees shall rotate (6.4.1)in 10
| (+24 8 nominal) seconds  With a -1 86 vac
56 -OUT¢ | Simultaneously set S13 10 | Pilot Force Sensor input
off and start timer, | (71 A=36 to J1 A-35), the CT
SetS13toonat 10 { shall rotare {6.4.2)in 10
seconds. ; seconds
| I'
% Adjust B1 for minimum on |
|
1
642 | Compute changein Bl | -18.6 to-31.0 degress
:; position fom (6.4.1) {-24 % nominal )
t
Synchromize.
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Dans ce test de premier degre utilisant le premier banc d'essai, nous avons procéde en
utilisant les méthodes correspondantes i la détection de module en panne.
Cette recherche a relevé que le module CWS est défectueux dans l'ensemble calculateur de
profondeur, donc en passe au test de deuxiéme degre.

Yi-4- Test de denxiéme degré :

Aprés la recherche du module défectucux dans le test général. Nows appliquant
maintenant les methodes et procédures pour détecter la panne sur les circuit du module CWS.
Dans ce test en utilise le deuxiéme banc d'essai référence (PN =1-321145-201, SN=208200)
pour tester le module en panne, respectivement avec les procédures qui lmi sont speécifique et
les schémas bloques et les schémas électriques correspondant.

VI-4-1-Spécification d'essais intégrés pour le coupleur CWS:

Ces spécifications établissent les conditions électriques et méthodes d'essai.

YI-4-1-1-Information Générale:

Entrées : toutes les tensions d'entrées seront appliquées et mesurées avec respect all1-6 saul
indications contraires.

Sorties : toutes les tensions de sorties seront mesurées avec respect a J1-6 sauf indications
contraires.

VIi-4-1-2-conditions de puissance et de signal

Conditions de puissance:

La puissance alternative devrait étre 115+-1vae 400 +-5Hz, harmonique. L'intensité
maximum sgra de 3 amperes.

La puissance continues devrait &tre de 27.5 +-0.5 vac. L'intensité¢ maximum sera de 1
ampere.

Condition de signal :

Tous les signaux requis sont fournis par le banc d'essai.

V1-4-2-Eqguipement de teste :

Banc d'essai

Adaptateur du coupleur CWS

PAVM pour prélever les tensions alternatives
Chronometre.

Mégohmmeétre.

s  (Oscilloscope.

g2
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¥VI-4-3-conditions de teste général :

Chauffage : aucun chauffage n'est conditionné.

Indication : indication aux sorties autres gue la seule indiguée ne sera pas retenue.
Ordre de teste : tout les listes seront exécutés normalement dans l'ordre indique.
Calibrage : les calibrages ne seront pas exécutées 4 la fin du teste.

Position des commutateurs : tous les commutateurs devraient étre placé dans leur position
inactive sauf indication contraire.

Vi-4-4-Montage d'essai:

TEST FIXTURE Pl i

e W

o
(AT A 400 Ve '(T;-— Jé
A0 G2 Me T D lg
2ra Vol FEAE 44

TEST
T

ASMHPTER I Ee
Sox
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VI-4-5-Différents tests exécutés sur le couplenr CWS:

Riw

Test
No.

| procedure
Swilch pos

E2

s o e R o

1

1.1

2.1

22

51 ON
b L |
BRIy

§3-3
- 18
aa-3

T1 440350

54 - putg

54— OFF

Sda Outp

E4—1IN ¢
58— 13

54— OFF

e Specification
work steps i‘:“[m“fm Opr limils | Test description
LRusibis The insulation resistance
from each connector pin
Lo J1-5 shall be (1.1)
when measured with a
Sl-vde megohmmeter,
| Using & series 1-megohm
| resistor.
CHECK j1-6 FIRST AMDCLEAR | ALLFA | ULTSBEFoR | E TESTING OTHER PINS
|
| Measure resistance with | (OPTIONAL) |
the megohmmeter. : 10 iogohms |
S
Make test setup accord- | |
Ing to paragraph 6. |
|
|
|
{ |
| i ;
Test bus synchronizer. | | Bys synchromizer.
! |
. |
| |
. |
i |
Calibrate | Calibrate
Adjust AZR2 (green 7) The bus synchronizer out-
for -0.65 vac on pavm, purdjl -.?_.i) Shi}}l be -0.65
vac. (adjust with AZR2
Adjust AZRZ (green 1) {xreem 2).) with a
for +0.65vac on pavm -(.35-vac Alittode Rate
input {j1- 47 1o —46), the
bus synchronizer output
{j1-21) shall be +1.65 vae.
{Adjust with AZR2
{green 1).)
Test. Test.
With a -] 353-vac altinude
Rate input {j1-47 to -46),
the bus synchronizer out-
Observe pavm. .. | put(j1-21) shall be as
! A 0I0 | shown. With a +0.35-vac
(4165 Altitude Rate input (j1-47
mominal )y to -46), the shaped accel-
| erometer ouatput (j1-20)
Observe pavm, M 0 Mo shall be as shown_
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Rev | Test | procedure | Specification
No. | Switchpos | work steps B " Opr limits Test description
3 Test shaped | : £h accelerometer.
accelerommeter. ; ;
S1t=-0N
T1-0.0460 i
Calibrate I Calibration.
D1 Wait 15 seconds, Sioulgte GfS engawe (are
{275 vde 1w ]1-27); wait
15 seconds and apply a
O to -0.46-vac step
Altitude Rate input (j1-47
to -46). The peak shaped
’ accelerometer outpast
(1-20) shqll be +3.4 vac.
Adjust AZR7(green 3)so (Adjust with AZR7 (green
that when 54 is set from 3
OFF to out¢ the pavm
will reach +3. 4vac peak. !
A3 S4 - OFF
Test. Test.
With G/S engage. Flare
(2705 vde to j1-27)
simulated, wail 15
seconds and apply & 0 to -
0.46-vac step Altitude
Rate input (j1-47 1o -46).
Simultaneously set 84 to
ot and start fimer, The shaped accelerometer
output {j1-20} shall reach
3.1 Observe pavm gt its 1285 o308 ﬂpﬁﬂk of {3.1) and shall
maximum value, vt decay 1o 0.5 of (3. 1) in
(3.4 nominal) | (3.2),
Multiphy (3.1) by 0.5,
32 stop timer when pavin )
raaf.hes c.alculaler:i 13510225
value o g
‘ (180 mominal)
The stegdy-state shgpe
| accelerometer output
33 Observe pavm in | 0+ 010 vac (j1-2t3) shall be as shozn
Steady state.
] With no inpurs , the
stegiy-siate shyped
3.4 54 - OFF | Observe pavm, 1 O 0.0 vac accelerometer outpui
8§11 - OFF ) (31-20) shall be as shown
T1-0.000 ,
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CHAPITRE TV Maintenance et recherchede pannes

Ree | Test | procedure Specification
MNo. Swilch pos | work steps JI";HEE E Chor limits Test description
TIVRE ]
4 Test electronic switch. ' Electronic switch,
Calibrate, alibrati
Simultaneously set S11
to on and start timer, The 10sccond logic output
{j1-24) shall change from
low to approximately +15
wdc as a step 10 seconds
After simulating G/S
Adjust AZRI (violet 1) engage Flare (27.5 vde 1o
for a change on M2 at j1-27). (adjust with A3R1
11 seconds. {violet 1).)
511 - OFF
Test, Test
S8 -5 Simultanecusly set 511 With G/S Engage Flare
1o on and star timer. {275 wdcto j1-27)
simulated at ime 0,  the
4.1 switched synchronizer oul-
Observe pavm. 143 10 D51 | put (j1-23) shall be (4.1)
. : for {4.2) and then shall
(-0AT nominal) | 43)
4.2 Stop timer when pavm o 11
decreases, soconds i
L1 momimad )
4.3 Observe pavm, - 0.01 yac
511- OFF | Observe M2 on S-volt With no inputs , the 10
AS 4.4 58-7 scale. dae v second logic output
{j1-24) shall be as shown
Approximately 10 seconds
after simulatimg G/8
Engage. Flare (27.5 vde to
j1-24) , the 10 seconds
5813 Observe M2 at a i- logic output {j1-24) shall
43 ls11-on mately 10 secnngsprm Ste slmize he as shown,
511 = OFF | Observe M2 on 1-volt Ot +10vde ( With oo inputs, the timer
4 6 58-9 scale, slave output (] 1-40) shall
be as shown
With G/S Engage. Flare
simulated (27.5 vde to §1-
4.7 |58-12 Observe M2 at approxi- +12 vde or 27) at time 0, the
S11—on | mately 5 seconds on 10- W Timer slave output (j1- 40)
Cl volt scale. Multiply shall be {4.7) for
indication by 3. approximately 10 seconds
and then shall be (4.8).
cz |48 |s3.9 Oberve M2 on 1-volt O'to 0,88 vde
] scale
58-13
| 511 - OFF -
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CHAPITRE TV Maintenance el recherche de pannes
Re [ Test | procedure | Specification
No. | Swilchpos | work sicpa [ Mg~ Opr mit Test description
| i |
5 Test CWS O/D switch. | CWS O/D switch
54 INg |
S6-16 ;
510 -on
: : The CWS OD output (ji-22)
; : Shall change fro; low to
| : high as the CWS input
| | {j1-37) reaches +0.54 vac '
! while being meregsed.
T1-0.0540 | Adjust AZR2 (green) | { Adjust with AZR2
until DS4 just lights i {ureen 2))
A TEST. TEST.
The CWS O/D outpur (j1-22)
shall be as follows ;
(CWS O/T» CWS
Cutput it
- 3.1 | T1-0.0480 | Observe DS4.
II DE4 ‘OFF LOW +1 48vac
5.2 54-0OUTg | Obsarve 254
e LOW =0 48vac
i 54 -0OFF
E T1-0.0560
E 5.3 | 84-OUT¢ | Observe DS4 DS4 ON | High -0.56vac
[ 54 54 - IN¢ Obzerve D54 DS4 ON High +0. 5bvac
t S4 —OFF
S10-0FF
T 100, G000




CHAPITRE TV Maintenance et recherche de pannes

ReolTest |procedure  [Specification
Mo, | Swilch pos 1 work steps m err timits | Test description
6 l Test deadzone. | Deadzone
i
S4- outg [
SE—4 |
T1-0.2520
Calibrate. | Calibration,
| Apply a -2.52-vac CWS in-
| : put (j1-37).  The steady-
i : state CWS output (j1-25) shall
! . be +4.35 vac
Adjust AIRS (green 1) | I (Adjust with AIRS
for +4.35 vac on pavm . | ' { green 1))
|
Tesl l Test.
|
|
| The steady-atate CWS om-
put (j1-25) shall be as
follows:
| -
Input
{1-37
E 6.1 Ohserve pavm +3.80to 4.90 <2.57 vac
vag
{+4.35 nomvnal
6.2 T1-0.0780 | Observe pavm, V0,504 1o
+0.616 vac -0.78 vac
(0. 560
pumiml)
Adjust T1 until D384 just With 0.030 vae less than
lights . Decrease 'l by that negative value re-
0.0030. quired to trip the CWS O/D
sensor , the CWS outpui
6.3 Observe pavm. O+ 1% vae | (11-23) shall be as shown.
84 -ing Adjust T1 until D54 just With 0.030 vac less than
lights . Decrease T1 by that pasitive valie re-
0.0030. quired 1o trip the CWS Q/D
sensor |, the CWE output
6.4 Observe pavm, Oto-018 vae | W1-25) shall be as shown.
6.5
T1-0.0780 | Observe pavm, 504 o - +H).78 vac
(616 vac
(=0 560
nominal )
6.6 T1-0.2520 | Observe pavm,
3.8 10 4,90 +2.52 vac
VaC
i-4.35 nominal)




End of test

CHAPITRE 1V Maintenance et recherche de pannes
Re | Test | procedure Specification I
Mo Switch pos | work steps :‘vfiﬂrls Opr limits Test description
EETIEN
' Adjust T1 for -3.78 vac
of pavel
Connect oscillogcope
input to j& and oscillo-
scope trigger input fo
14, Adjust oscilloscope
for 100% deflection.
Adjust oscilloscope to
begin 0.02 second/cm
sweep when 54 is set With a step CWS mput
from OFF 1o INg, (j1-37) from O to that
value which will give a
| 0.6 vac steady-state CWS
{ output (j1-25) applied at
| tinte 0. the time reguired
Adjust T1 for -6.0 vac i for the CWS output (j1-25)
on pavm. [ to reach -3, 78 vae shall
be as shown.
ﬁ? 54 - OFF Shﬂumﬂmuﬂ}’ et 5S4 to 00710013
Mg and read oscillo- j shicond
cope at 100% :
deflection. {0.10nominal)
54 —OFF | Disconnect oscilloscope.
3 Tost altitude casy
switeh. itude it
[ Simutate the foillowing
54 . TNg Adjust T1 for -1.0 vac interlock:
i | S6- I8 steady state on pavm, ' Altitude Hold (27.5 vde 1o
| 582 j1-30). The Alitude Rate
{ 512-0ON input {1147 1o -35) re-
' Observe T1 (10 vohs, quired to give a -1.0-vac
| !E- 71 maximum). HH sieady-state Easy Switch
,i H).63 vac output (j1-31) shall be as
J 512 - OFF | Wit 10 seconds or more, “ﬂ'::-ﬁ showm, Remove Allitude
| nominal) Hold . the time required
I Simultaneously set S12 for the Easy switch output
| toon and start timer. {j1-31) to reach -0.63
Vac after simulating
1 7.2 Stop timer at -0.63 vac Altitude Hold (275 vdc 1o
‘ on pavm, i-fn?:r:"ds j1-30) shall be as shown.

SO,

Remarqgue : 4 la fin du test ajuster tous les commutateurs du banc dessai a OFF.
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CHAPITRE IV Maintenance et recherche de pannes

VI-5-Test de troisiéme degré :

Dans ce test avec ce méme deuxiéme Banc d’essai, I"objectif est de recherché les
composants électroniques en pannes (capacités, résistances, circuit intégrés ....). en utilisant
les procédure de recherche de pannes décrit ci-apres, ainsi que les schéma block et les schéma
¢lectrique correspondants

VI1-5-1-Recherche de pannes

En appliquant les testes sur le coupleur CWS comme indiques sur les tableaux de
procédures de testes, nous devrons détecter la panne en appliquant les données correspondante
a suivre pour isoler la panne.

Dans le cadre de cette détection de panne, en utilisant les tableaux reglementaire. Nous
allons suivre ausst la méthode de recherche gui nous facilite la détection rapide de la panne en
utilisant les schémas blocks et les schémas électroniques correspondant,

VI-5-2-Méthode de recherche de pannes:

La recherche de pannes sera accomplie de la maniére suivante

Quand un test n'aboutit pas au résultat recherché dans le tableau de procédure de test,

en doit consulter le méme numeéro de test dans le tableau de recherche de panne, ou est inscrit
la histe des pannes et ses possibles causes,
Chaque possible cas sera examiné dans ordre listé utilisant la procédure d’isolation. Si la
procédure d'isolation montre que I'élément suspecté est bien, procedé a la cause passible
suivante. Le tableau de recherche de panne énumere seulement 'élément lui-méme. I est
supposé que le technicien vérifiera les circuils associés tel que les résistances, les capacités de
couplage et les mecanismes influant.
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CHAPITRE TV

VI-5-3-Tableaw de recherche de panne:

Maintenance et recherche de pannes

Test | PANNE CAUSE | PROCEDURE REPARATION
N | POSSIBLE | DISOLATION - 4
2.1 | Tensionde AZR2, A2R1 :! Exécuter la Calibrage ou changer les
sortie CALIBRAGE | procédure de composants defectueux,
meorrecte calibrage pour
B | A2R2 et A2R1
AZAIAlL | Remplacé
| A2ATA1
AZAl Remplacé A2A]
2.2 | Sortie plus AJALA2 Remplacé changer les composants
éleve que AJAIA2 | defectucux.
0.02 vac A3A1L Remplacé A3A1 i
A2A2A1 Remplace
t A2A2A1 l
! A2Q1 Vérifié A2Q1
5 : _
3.1 | Tension de A2R7 Exécuter la Calibrage ou changer les
3.2 | sortie calibrage procedure de composants défectueux
3.3 | incorrecte calibrage pour
34 |Outemps | A2A7
A3ALIA2 Remplacé
I A3ATA2
| A3AI Remplacé A3A1
j A2A2AL Remplacé
AZAZA|
A2AZ Remplaceé A2A2
A202 Venfic A2Q2
4.1 | Tension A3R] Exécuter la Calibrage ou changer les |
4.2 | incorrecte ou | calibrage procédure de composants défectucux.
43 | temps. calibrage pour
4.4 | A3a1
45 AJALA] Remplace
4.6 AJATAI
47 A3ALA2 Remplace
4.8 A3AILA2
A3Al Remplace AJAI
5.1 | Opérationde | AIR2 | Exéouter la Calibrage ou changer les
52 | Ds4 calibrage | procédure de composants défectueux.
53 | incorrecte, | calibrage pour
54 AlR2
AlAIAL | Remplacé
| ATAITAL
{
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CHAPITRE 1V ‘Maintenanice et recherche de pannes

| Test 'i PANNE CAUSE | PROCEDURE REPARATION
N° | POSSIBLE | D'ISOLATION
51 | | ATATAZ Remplace
52 AlLALAZ
23 AlAl Remplace A1Al
6.1 | Tension AIR5  |Exéouterla | changer les composants
62 | incorrecte calibrage procédure de défectueux.
6.3 | ountemps. calibrage pour
6.4 AlAS
6.5 ATATAZ Remplacé
6.6 ATATAZ
6.7 ATA2A1 Remplacé
AlAZAI
AlAL Remplacé A1Al
AlA2 Remplace A1A2
7.1 | Tension A4C3 - Remplacé A4C3 | changer les composants
7.2 | incorrecte défectueux
ou temps,

A4C1 Remplacé A4C1
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CHAPITRE IV
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Figure 1V-1 : schéma block du coupleur CWS
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CHAPITRE IV
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CHAPITRE IV  Maintenance et recherche de pannes

VI-6-Relevés expérimentaux sur le couplenr CWS :
En utilisant |"oscilloscope nous avons obtenus les résultat suivants

1- Signal d’entré donné par le Banc d’essai :

o)
>
©

¥

2-5i | injecté & entrée du couplenr CWS :

Vi

. /"/\,\ \\// J o - o
—

Ce signal releve a la pin J1A-37 (voir schéma €lectronique).

4- signal relevé sur la pin 6 du couplear CWS :
my

Composante
continue DC

L
=]

(
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CHAPITRE IV Muintenance et recherche de pannes

S-signal relevé sur la pin 28 du coupleur CWS :

"k

W =13y, B dfm e

Nl T

6~ signal relevé sur la pin 27 du coupleur CWS :

Y

/—j \__,.,\\ B /'_/] VEE =18 mv:_r-Twnm

et R,

7- signal relevé sur la pin 33 du coupleur CWS :

mw
&

wop = 200 my

\/’\/_/\J

8- signal relevé sur la pin 2 du coupleur CWS :

-

) 3

_'__,_r'f/_\-\'\__‘_ _._,f\ /f_‘\,\x\-‘_ S - ::-n:,r-q.uum
H_'_,_,..-"'----'_‘-"'!"H \\__,!‘J/ V

Q- signal relevé sur la pin 8 du coupleur CWS :

pj i
NS

Remarque : voir les pins sur le schéma électronique du coupleur CWS (figure IV-2)

Y
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CHAPITRE IV Maintenance et recherche de pannes

V1-7-1’analyse des relevés expérimentaux :

Pin jIA-35:

Le premier signal ¢’est un signal sinusoidal d”amplitude 450mv donné par le banc d’essai
simulant le signal donne par les transducteurs de force.

JIA 37 :

Cest un signal variable de vpp = 30 mv relevé apres le calibreur el transmit au coupleur
g}gsst-un signal 4 variation rapide d’amplitude (brisé)

Signal sinusoidale de vpp =150 mv amplifié par "ampli A2A et il est inversé.

Pin6;

C’est un signal sinusoidal de vpp 360 mv amplifié par I'amplificateur A2B + inversé.

Ce signal est un signal de sortie de 'amplificateur par I’amplificateur qui et limité par le
limiteur et devenant un signal carré,

Le miteur commence & limiter d'un certain niveau de tension.

Pin27:

La sortie du limiteur qui est additionné avec le signal de sortie de "'ampli A2A.

PIN23:

Un signal de vpp =200mv qui est presque continue, ¢”est le role de démodulation.

Pin2:

Un signal de variable de vpp = 20 mv ensuite le signal et amplifié par I'ampli A1B et on va

avoir un signal de sortie carré de vpp = 170 mv qui va attaqué la CADC pour commande la
gouverne de profondeur en fonction de la vitesse de ["avion.
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Conclusion

GCenelvsion &

Le projet d’étude sur le calculateur de profondeur a porté sur quatre
chapitres contenant toute la théorie et la connaissance pratique relevées sur la
base des manuels et surtout des informations données par 1'encadrement
technique,

Cette étude sur le calculateur de profondeur a permis d’acquérir, en particulier
avec le stage pratique effectué, une connaissance assez approfondie dans la
partie exploitation et aussi dans la maintenance. La maintenance du calculateur
sur lequel j’ai effectué le stage a permis seulement de connaitre I'utilisation des
bancs d’essai et la détection de pannes des divers modules. Cette maintenance
n’est qu'un début de connaissance du calculateur de profondeur car au vue des
schémas et des manuels, celle—ci nécessite une activités a moyen ou a long
terme pour pouvoir maitriser véritablement toutes Ics partics en particulier sur le
plan de I"électronique.

Je souhaite que ce projet d’étude portant sur ce calculateur de profondeur sera
explicité et détaillé pour toutes personnes et particuli¢rement les étudiants qui

seronl amenes a prendre connaissance.
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Annexe

Annexe [1

Les systémes qui sont en liaison avee le calculateur de profondeur

I-1-Transducteurs de forces de profondeur : (voir figure 1)

Deux transducteurs de forces de profondeur fourmissent les signaux de pilotage
transparent au calculateur de profondeur. Les transducteurs de forces sont montés sur chacun
des quadrants de commande avant Fondamentalement les transductewrs de force somt
construits d un ressort et d un transformateur ‘E’. Comme le ressort est comprimé ou étendu,
une tension est developpée sur le transformateur ‘E’ qui est proportionnelle a la force
applique.

Les transducteurs de force sont installés de sort qu'un transducteur soit prolonge quand 1" autre
est comprimé. L’excitation au transducteur du pilote est inversee de celle du transducteur du
co-pilote. Ceci permet au signal de sortie de chaque transducteur d’étre 4 fa méme phase. Les
deux signaux sont additionnés et la sommation est connectée au calculateur de profondeur.
Des boulons sont utilisés pour attacher le quadrant au support. Ceci tient compte de la
compression et de ['extension du transducteur de force et assure également la protection en
cas &’ un dommage mécanique du transducteur de force.

Figure 1: transducteunr de force




I1-2-Sonde de décalage du neutre de la gouverne (netral shift sensor) : (voir figure2)

La sonde donne la position de la gouverne par rapport au stabilisateur. Ce signal va au
calculateur de profondeur pour trimer (up ou down),
La sonde (NSS) est un synchro CT dont la caisse est maintenue & la structure @ la gauche de
I"unité de sensation et de centrage de la gouverne. [."arbre du rotor du synchro CT est attache
4 une manivelle, qui est mécaniquement couplée a I'unité de centrage et de sensation de la
gouverne. N importe quelle rotation de I"unité de centrage et de sensation de la gouverne due
a la compensation du stabilisateur fait tourner le rotor de la sonde neutre de decalage, qui est
excitge avec 26 vac,

Par conséquent le calculateur de profondeur est engagé n'importe quelle changement de
tension dc la sonde (NSS) cause un changement de la position de fa gouverne & une nouvelle
position neutre par rapport 4 la position changée du stabilisateur.

(Voir le manuel de maintenance pour des instructions détaillées sur Tinstallation et
ajustement)

Ii-3-Implantation des équipements du pilote automatique : (Voir ligure 2)

La servocommande “B* et la sonde neutre de décalage « netral shift sensor » sont des
composants du systéme de pilote automatique et sont situ¢ dans le secteur de cone de queue
{Région de cone de queue). L autre équipement montré fail partie du systéme de commande
de vol ou de compensateur de mach (mach trim}.
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Figure 2: implantation des équipement

[1-4- Potentioméire de compensation du stabilisateur: (voir figure 3)

Le potentiométre de compensation du stabilisateur est monte sur le calculateur de sensation,
il st tourné par la liaison a partir du stabilisateur. Le stabilisateur est équilibré en fonction de
la position de la gouverne de profondeur et le seuil automatique d’équilibre est établi par le
potentiometre de compensation du stabilisateur.

(Pour la procédure de réglage détallée se référer au chapitre 27 du manuel de maintenance
(AMM)).
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Annexe

II-5- Systéme de navigation VHF;

11-5-1- Définition:

Le systeme VOR/ILS foumit la route et l'information de la position de l'avion a
l'approche dalterrissage.

[1-5-2- Fonctionnement général: (voir figure 5)

Le récepteur de navigation VHF recoit les entrées RF par l'intermediaire des antennes
VOR/LOC et glide slope. Ces entrées sont traitées pour fournir les sorties audio, déviation,
w/from et le gisement. Ces sorties sont utilisées pour identifier la statiom sélectée, fournir les
indications aux instruments, les signaux de commande du systéme de navigation et pour
fournir les entrées aux systémes d'alarme de navigation,

:; A e
WOR -LOC Eiscmcrtal s Aswnatiom
o sywhdeme A
- o caliom et instr et
:: e rire
SLIE SLOPE
el = TOJEROML M T i e nrE
- -_l:..l-l::hu L VT T
s
B ol
mn:?nmmu
VHF HAW re d.“'t"p‘l't"ﬂ.i' e

uavigation VVHF

Figure 4 : systéme de navigation VHE

[I-6-La centrale aérodynamique (CADC):

La centrale aérodynamique est la source qui fournit la vitesse, la température et l'altitude. Elle
regoit comme entrées la pression statique et la pression totale & partir des sondes de pression.
l.a pression statique est utilisée pour le calcul des signaux d'altitude, et elle est utilisée avec la
pression totale pour le calcul de la pression dynamique et donc pour le calcule de la vitesse.
La température provenant des sondes de température est wtihisee pour le calcul de la vraic
valeur de la vitesse.
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