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Chapitre 1 _ Giénéralites

|.1.Historique de I'aviation :

La volonte d'échapper aux lois de la pesanteur est 'un des plus anciens réves de
'homme. Les premigres tentatives restérent théoriques (Léonard de Vinci) ou de
l'ordre de |a legende, car les connaissances en physique etaient insuffisantes. Ce
n'est que le 21 novembre 1783 que les fréres Montgolfier parviennent & s'élever
dans les aires au moyen d'un ballon gonflé a I'air chaud. Ce ballon a ceci de
particulier qu'il est plus léger gque I'air et donc flotte, mais on ne peul pas vraiment

dire qu'il vole.

1.Définition de 'aviation :

Domaine qui regroupe tout ce qui concemne le transport voie aérienne, c'est-a-
dire les sciences el technique de I'aéronautique, les moyens de transport {avions,
helicoptéres, dirigeables, etc..), les aménagements au sol (aéroports) et la logistique

du transport aérien (surveillance des espaces aériens, balises radio, etc. .. iF

Il convient de distinguer entre aviation civile et aviation militaire.

Le pilotage automatiaue 1



Chapitre | 1 ____Généralités

l.2.La compadgnie :

l.2.1.Historigue :

La compagnie des transports aériens algériens a été fondée dans les
années de l'aprés-guerre. Les années 60 sont marquees par l'utilisation de la
Caravelle et des DC 3 et 4 qui cédent bientdt leur place aux Boeing 727 et 737/200.

Deux Airbus 310/200 renforcent la flotte dans les années 80 tandis que 3
nouveaux Boeing 767/300 sont acquis dans les années S0.

Air Algérie est depuis le 17.02.1997, une entreprise publique économigue dont la
totalité des actions est détenue par I'Etat algerien a travers le holding services.

Troisigme transporteur d'Afrigue, Air Algerie accueille sur ses lignes
3.500.000 passagers par an. Elle dessert 45 escales dans 24 pays répartis sur 3
continents (Afrigue, Europe et Asie). Elle est l'instrument principal de la politique
d'ouverture de I'Algérie sur le monde et le partenaire privilegie du tourisme et ce

grace a ses lizisons directes de I'Europe, du Proche et Moyen-Orient vers le sud
algérien.

Les liaisons avec |'Allemagne ont debuté avec l'lndependance de |'Algérie le
05.07.1982. A I'heure actuelle, trois vols hebdomadaires sont programmés au départ
de FrancfortfMain et Berlin-Schonefeld.

Quelques 8500 collaborateurs sont engagés dans le renouveau perpétuel
qu'impose ['evolution technologique et les mouvements humains grandissants. lls
sont déterminés a oeuvrer face a la concurrence des compagnies européennes sur
la voie du retour et face a celle des compagnies privées algériennes.

1.2.2.Perspectives :

La compagnie vient de réceptionner son 4éme Boeing 737/800. Au total, ce

sont 9 avions qu'Air Algerie a commandeés, les 4 prochains étant attendus pour 2001,

e x e
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Chapitre | éneralites

Ces avions, peu bruyants, dotés de systémes de navigabilité haute technologie et de

systémes de communication par satellite, répondent ainsi aux normes eurcpeennes.

1.2.3.0Objectifs et mission d'Air Algérie :

La compagnie Air Algérie est une entreprise de prestation de services
dans le domaine des transports aériens de passagers et de marchandises elle a pour

mission d'assurer :

e L'exploitation des lignes nationales et internationales en vu de promouvorr le
transport publique des personnes, des bagages, de marchandises et de courrier.

e La participation dans toutes les opérations d'entretient, de révision, de
réparation et toutes autres opérations de maintenance des eguipements des
aéroports, soit pour son propre compte, soit pour le compte de tiers dans le cadre de
conventions d’'assistances.

Le pilotage automatigque 3



Chapifre | : Generalités

I.2.4.La flotte de la compagnie :

Apres le crash meurtrier du Boeing 737 d'Air Algérie sur I'aéroport de
Tamanrasset (1.900km au sud d'Alger), le gouvernement algérien prévoit un premier
train de mesures d'urgence. Qutre lindemnisation des familles des victimes, il
compte lancer prochainement un appel d'offres pour l'acquisition, dés 2003, d'une
dizaine d'appareils neufs.

Le renouvellement complet s'étalerait sur trois ans, avec une "opération
d'urgence" pour l'annee en cours, qui consistera en I'acquisition d'une dizaine
d'avions neufs courant 2003, Cette mesure servirait au remplacement des plus vieux
appareils datant des annees 1970 et ayant plus de 25 ans de navigation, notamment
ceux qui sont sous le coup d'une interdiction de navigation dans les espaces agriens
étrangers.

L'avionneur Airbus aurait déja fait une proposition aux autorités algériennes,
et un appel d'offre international sera lance prochainement par la direction de la
compagnie nationale publique,

Jusqu'a present, Air Algérie est équipé essentiellement en Boeing plus au
moins anciens. La compagnie dispose ainsi de 11 Boeing 727, dont trois sont
réformes et trois autres vendus, 16 Boeing 737-200, dont le plus récent a été acquis
en 1982, trois Boeing 767, ages d'une dizaine d'années. Par ailleurs, 12 Boeing 737-
600 et 737-800 neufs, utilisés principalement sur les lignes internationales, ont éte
acquis ces deux derniéres annees.

La compagnie posséde également dans son parc deux Airbus A310 qui
datent de 1984 et sept Focker de 40 places, dont la mise en circulation remonte aux
années 1970,

Le pilotage automatique 4
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Chapitre | __ Généralites

|.3.Introduction :

Une étude théorigue ne peut &tre compléte gu'en la complétant par une pratique
ou une assistance sur le terrain. C'est particuliérement vrai pour un systéme qui doit
gerer automatiquement un avion dans les différentes etapes de son évolution. C'était
Fobjectif de notre stage pratique de technicien supérieur au sein de la compagnie Air
Algerie, 1a ou la compétence, la spécialisation, l'expérience et la pratique sur le
terrain sont ses atouts pour |a réussite, I'adaptation et I'évolution.

Le pilote automatique est constitué de plusieurs sous systémes liés entre eux et
qui realisent des fonctions élémentaires distinctes pour assurer la reussite d'un
objectif commun, cet objectif peut étre résumé dans le pilotage de lavion en
minimisant l'intervention des pilotes.

Ces differentes caractéristiques font intervenir plusieurs spécialités en méme
temps. citons par exemple: [aéronautique, la mécanique. ['électronique,
lélectrotechnique, |'automatique et d'autres. En  tant qu'avionitien, il nous a &te
propose une etude globale du systtme de pilotage automatique des avions type
Boeing 737-200, ainsi que toutes les procédures de test qui lui sont effectuges.

Le pilotage automatique ¥
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Chapitre 11 Les fonctions du pilotage automatique

IL1.INTRODUCTION :

Piloter un appareil, c'est assurer a celui-ci une position angulaire déterminée

par rapport a un certain repére de référence.

Le pilotage automatique ne consiste pas a choisir cette position mais seulement

a assurer gu'elle soit prise et conserver.
Le systéme de pilotage automatique a deux effets :
- Stabilisation de l'orientation de 'appareil en présence de perturbation,
- L'exécution des ordres du systeme de guidage.

Notre é&tude sur le systéme de pilotage automatique de 'avion BOING 737
consiste a étudier les différents canaux qui forment le systéme et qui sont :

Le canal de profondeur « PITCH ».

Le canal de roulis « ROLL ».

Le canal de lacet « yaw damper ».

Le cana! de profondeur « pitch » a pour dut de canaliser toutez les zvolutions de
piguées et cabrées de l'avion sa principale fonction est le maintien d'altitude.

- Le canal de roulis « roll » a pour but de calculer touies les evolutions de virage
(virage & droite, virage a gauche). Sa principale fonction est le maintien du cap.

- Le canal de lacet « yaw damper » a pour but d 'amortir 'avion dans toutes ces
evolutions de virage et dans les zones de perturbation.

Le pilotage antomatique 8



Chapitre 11 Les fonctions du pilotage automatique

11-2) le pilotage automatique :

Le pilotage automatique est un dispositif de commande automatique qui
maintien l'avion sur un cap magnétique donné, choisi par le pilote et qui fait revenir
lavion & ce cap lorsqu’il en est écarté. Le PA maintient également l'avion autour de

ses axes horizontal, latéral et lengitudinal.

11.2.1.ROLE DE PILOTAGE AUTOMATIQUE :

Le réle du pilotage automatigue consiste avant tout a soulager le pilote dans
ses tAches, pour lui permettre de se congacrer 2 la surveillance et au controle du vol.

ce role paut étre décomposé en trois rubriques essentielles :

- |l stabilise I'avion, fonction a réaliser au cours de vols longs et fastidieux. Par la
méme, il améliore les qualites du vol.

- |l facilite les évolutions grace aux diverses compensations ou correlations
introduites et dosées automatiquement. Le pilote n'a donc plus gu'un bouton a

tourner ou a enfoncer pour réaliser ces manoceuvres courantes mais delicates.

Certaine PA permettent d'améliorer le confort du pilotage manuel, pilotage
transparent ou CWS (Control Wheel Steering).

- 1| guide automatiquement I'avion sur les routes ou dans les plans determinés et
facilite I'exécution de manceuvres délicates tel |'atterrissage. De ce faite, il améliore

les performances d'une part et la sécurite d'autre part.

Le pilotage automatique 2



Chapitre Ii _ Les fonctions du pilotage automatigue

i1.2.2.FONCTIONS ASSUREES ET POSSIBILITES OFFERTES :

Fonctions assurées :

Du point de vue mecanique de vol, on peut classifier les differentes

fonctions d'un P.A, de la maniére suivantes :

- les fonctions de pilotages qui consistent a stabiliser et surveiller les mouvements

autour du centre de gravite de l'avion.

- Les fonctions de guidage qui consistent a contréler automatiguement "avion sur

les routes et dans jes plans.

Possibilités offertes :

Afin d'iliustrer ce qui précéde, on peut énumeérer de fagon non exhaustive les

differentes possibilités dans un P.A gui peut étre dote,

1L.2.3.STABILISATION (fonction de pilotage] :

Stabilisation autour des trois axes

s tenue de ['assiette [ongitudinale
= maintien « ailes horizonlales »

+» anti-dérapage « amortisseur de lacet »

i.2. TEDESE UTION

- virage g inclinaison consiste avec corrélation (correction de |'assiette)
- capture d'altitue-pression.
- correction d'assiette lors de la manceuvre des volets d'intrados

- capture de faisceaux ILS

Le pilotage automatique



Chapitre [I Les fonctions du pilotage automatique

pilotage transparent

11.2.5.GUIDAGE :

tenue d’altittude-pression

tenue de cap affiche au de route inertielle

tenue de la vitesse verticale

tenue d'axe de radioguidage :
- Axe VOB
P> Faisceaux ILS.

11.2.6.CONSULTATION ET FONCTIONNEMENT DE P.A :

Constitution :

Le pilotage d'un avion s'effectuant autour de trois axes (tangage, roulis,

lacet), un P.A comportera généralement de trois chaines ou canaux de pilotage -
- une chaine de tangage (profondeur)

- une chaine de roulis (gauchissement)

- une chaine de lacet (direction)

Ce pendant, certains avionneur préférent dissocier la chaine de lacet dont le but
essentiel est d'amortir 'oscillations de dérapage, des deus autres chaines.

Dans ce cas le P.A est constitué de 2 chalnes seulement, la chaine de lacet

étant contrélée par un systéme séparé dénommé « amortisseur de lacet » (yaw
damper).

Le pilotage automatique 11



Chapitre [ ) _ Les fonctions du pilotage automatique

Le fonctionnement :

Chacune des chaines du pilotage automatique constitue un

servomecanisme qui asservi avion autour de l'axe correspondant a des ordres
imposé par le pilote.

IIl.2.7.Eléments constitutifs fondamentaux :

Chaque chafne comporte les éléments constitutifs fondamentaux suivants -

"des organes d »affichage d'ordre E
Ordres imposés a l'avion encor appelés « MODES ou FONCTION»
Exemple : E = assiette longitudinale et cap imposé

= virage inclinaison a |'altitude constante

= capture de faisceaux ILS

Bl s

Les ordres imposés & l'avion peuvent bien entendu se réduire en un seul, suivant

les cas d'utilisation du pilotage automatique et la nature de la chaine de pilotage -
profondeur, roulis, lacet.

Des détecteurs D=réponses de l'avion aux ordres E

Retour d'asservissement

Le pilotage antomatique 12



Chapitre 11 _ Les fonctions du pilotage automatique

11.2.8.Boite de commande du pilotage automatique :

La boite de commande du pilotage automatique se trouve dans le cockpit a
la portée du commandant de bord elle sélecte les différentes fonctions du pilotage
automatique d'ou elle comprend :

Les palettes d'engagement des calculateurs de roulis et profondeur:

-La premiere palette permet d'engager le calculateur de roulis (roll control channel).

-La deuxiéme palette permet d'engager le calculateur de profondeur (pitch control
channel).

Le sélecteur de mode du calculateur de profondeur :

Les positions du sélecteur de « PITCH » sont -

-La position « Turbulence » : (turb) celle-ci est utilisée en présence de

turbulence dans 'air.

-La position « Off » : le sélecteur de pitch ne rentre pas en compte dans cette

position,

-La_position « Maintien d'altitude » : (Altitude Hold) cette fonction permet de

maintenir ['altitude de 'avion.

Le sélecteur du mode de navigation : (Nav Mode Selectar)

Le sélecteur du mode de navigation a trois positions :

-La position MAN : c'est la position qui permet de naviguer en mode HDG

Le pilotage automatique B 13



Chapitre [1 Les fonctions du pilotage automatique

select (position initiale).

-La position VOR/LOC : celle-ci permet de passer au mode VOR/LOC.

-La position AUTOAPP : celle-ci est utilisée pour I'auto approche du Boeing
lors de I'atterrissage.

-La position MAN G/S : Cette position permet de forcer la capture du (LOC)

(fréquence paire) pendant le vol, dés son enclenchement le sujet descend de 3°.

La selection du mode navigation revient & son mode manuel, si la bobine du
sélecteur n'est pas alimentée.

Un switch de sélecteur de systéme ; (System Selector)

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

Remarque : Dans les anciens '737' ce sélecteur contenait Ia position « B» ainsi que
la position « A », pour commuter entre les servocommandes « A » &t « B » par

defaut le pilotage automatigue est effectué avec la servocommande « B » en premier

lieu,

Le switch de sélection de cap: (Heading Select Switch)

Il & trois positions :

-La_position Centrale: la position centrale est automatique, c'est la position

originale du commutateur.

-La position Cap sélectionne ; (Heading selected) Le pilote actionne ce bouton

apres avoir selectionné l'angle gue doit faire le nez de I'avion avec le nord
magnetigue (le cap).

-La position Cap non sélectionne : (Heading off) dans cette position, le cap
présélectionné est plus suivit, lavion se refera au roulis du manche de commande

du pilote.

Le pilotage automatique 14
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Chapitre [[ Les fonetions du pilotage automatigue

1.2.9.LA BOITE ACCESSOIRE P.A :

La boite accessoire pilotage automatique comprend 4 circuits d'interrupteur
calibré a 100 ms en cas de perte d'alimentation inférieur 2 100 ms le svstéme reste
engage.

Selecteur de mode de navigation

le calculateur de roulis (Roll).

le calculateur de profondeur (Pitch).

le calculateur de lacet (Yaw damper).

Un module flasheur, en cas de désengagement du pilotage automatique,
deux lampes rouges clignotent au niveau du cockpit, coté commandant de bord et
coté copilote.

Ceci permet le signal du commandant de bord de désengagement du P A.

Il'y a deux relais, systéme hydraulique et systéme glide slope.

Le pilotage automatique 15
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Les fonctions du pilotage automatigue

Les étapes du pilotage automatique :

Le pilotage automatique 16



MAKE VOR PREPARATIONS INTERCEPT VOR

® SELECT VOR/LOC / ® APPROAGH PROGRESS DISPLAY
- VOR CAPTURE
.me. e APD VOR/LOC GREEN AT 2/5 DOTS

APD) VOR :
NEWALTITUDE ASSIGNED mwu_. ///H : (Loe ____._____m__”m
® AFT FORCE ON CONTROL COLUMN
® ALTHOLDOFF —= PITCH CWS -

LEVELOFF — —— o Ry S B \\\

e ALTITUDE HOLD
CRUISE \\\
o ALTITUDE HOLD

CONTROL WHEEL
s ® HEADING SELECT

STEERING (CWS) vu\\.w

_-.Illulll\.
el
f:f ENGAGE ELEV AND

AlL CHANNELS APEROACH PREPARATION IN MANUAL

e MODE SELECTOR AUTO APP
G ® APD VOR/LOC AMBER
& APO GS AMBER
TAKE OFF
& YAW DAMPER ENGAGED
® A/P DISENGAGED

" g

[= as wiTH ALT SEL MODE

SELECT DESIRED ALTITUDE

SELECT ALT SEL-APO ALT SEL AMBER

WS TO ESTABLISH ALT RATE

NEAR DESIRED ALTITUDE-APD ALT SEL GREEN
ALTITUDE ATTAINED

SEP 19A1 ¥

OVER STATION

1m}m_nﬁ_mﬁ_h.—_nzmmmcz_ﬂ_mu
e SELECT NEW COURSE \\

LEERFE T

& [CWS ASSIST PERMITTED

I ON COURSE

® CHOSSWIND CORRECTION
STARTS | oc CAPTURE

® APD VOR/LOC GREEN i
& (W5 bmm_mq _”.mm MITTED

TURBULENCE .MMW =
e SELECT .:._mml\\ ™
=
DISENGAGE AP e sl ..w :m. |
o A/PMINALTITUDE = \nm =
OR MISSED APPROACH Rw\amrﬁ \ ‘ Q
|
AHAI \' . K £ |
s e [
== \ i IL50c
J [ = CROSS WIND “
APPR OC 2 CORRECTION
. STARTS .

e GAIN PROGRAMMING i :
GLIDE SLOPE CAPTURE

» ALTITUDE HOLD
TRIFS OFF

» o AP G5 - GREEN

INTRODUCTION AUTOPILOT OPERATIONS
322.00-021-018



Chapitre 11 o _Les fonctigns du piloiage aulomatique

il.3.LE CALCULATEUR DE ROULIS (ROLL CONTROL CHANNEL) :

i.3.1.GENERALITES .

Le calculateur de roulis (R C C) donne une stabilisation & l'avion dans
I'axe latéral, dés que le switch aileron qui se trouve dans ia boite de commande P.A
est en position (ENGAGED).

11.2.1.1. Définiticn du calculateur de roulis :

Le calculateur de roulis est un accessoire, qui a pour but de traiter
toutes les évelutions du virage avec une limite stop de 32° (virage a droite et virage &

gauche).

Il effectue aussi les fonction Control Wheel Steering, Heading Sélect et mode
VORILOC.

11.3.1.2 La composition du calculateur de roulis :

I & caloulateur de roulis comprend :

s Roll Rate gyro

- Raoll Saryg Amnl

- Heading Synchroniser
- Roll Computer

- Lataral Path Coupler
. Roll Calibreur

- Rall Rack Assembly

13 RATE GYRO:

sont envoyds au servo ampli du roll control Channal, afin d'amortir les signauy da

commande d'altitude
COfmanas O Siiiuae.

=1
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Chapitre 1] Les fonenions du plolage auroman:

Z) ROLL SERVO AMPLI .

Cest un module, qui amplifie les signaux provenant du roll computer et les envoie

au servo commande (aileron).

3) HEADIND SYNCHRONISER -

Cest un module, qui nous donne la référence du cap, il a pour but de
synchroniser la position d'avion par rappert au nord magnétique, |l fraite aussi la
fonction Heading sélect (HDG SELECT),

4) ROLL COMPUTER :

C'est un module qui calcule et traite toutes les informations d'entrées (CWS —
HDG Select — VORILOC) et les envoie au roll servo ampli. Il regoit principalement ia

reference du vertical gyro (I'assiette de I'avion).

5) LATERAL PATH COUPLER :

C'est un module qui recoit et traile les signaux radio et les envoie aux différents

maodules.

6) ROLL CALIBRATEUR -

C'est un module, comprenant un réseau des résistances et transformations
d'adaptation dimpedance. Il sert surtout 4 adapter les signaux de commandes vers
le calculateur de roulis.

7) ROLL RACK ASSEMBLY : Il comprend:
- UNE CARTE LOGIQUE D'INTERLOK: qui sert & :

- L'engagement du calculateur de roulis

- L'excitation de la bobine d’'engagement

Le prlotage automatigue 18



Chapitre 11 Les fonctions du pilotage automatique

- Engagement de la palstta.
- Maintien du sélecteur heading mode sur position VOR/LOC ({arme-capture)

. UNME CARTE C'ALIMENTATION : Elle fournit I'alimentation nécessaire aux
difféerents composants du roll tel que (+ 55 VDC; -15 VDC: -26 AC; +15 VDC; + 30
VDC; 26VAC).

Le prlotage automatique 19



7 2L f AT

HDG REF
HDG ERROR
CRS ERROR

-2

{ CONTROL COMPASS
/ WHEEL SYSTEM

/ STEERING,

AILERON
POWER

CONTROL
UNITS

FLIGHT
SPOILER

AlLERONS

ROLL CONTROL CH ANNEL



. —— — i — —
I g _ ﬂ . 4.
— ]
+I DISENGAGE ALERON
ﬁ *l ﬂﬁ: -ur.r. s Hﬂ
| | MIXER L a|LERONS
i ﬂ !
.mll....t.:_ DUTPUT 1
o
FORCE e ; o
raamsocen |G BB Coutnol pane
STEERING AUTO- o
PILOT &
AOLL WARNING LIGHTS
ATTTUAE | AriTuoe
SYSTEM |._ REF
ARM & .
ENGAGE ) % 1
COMPASS _ HDG REFERENCE _ VOR/LOC _ —\ éasn\-_
SYSTEM ~——~] HDG ERROR URFT'S APPROACH  F/O APPROACH
4_ CHs ERROR PROGRESS PROGRESS
P . DISPLAY DISPLAY
VHF GAIN b=
_._F ! YOR/LOC DEV
SYSTEM VERSINE ,
) PITCH CONTRDL
‘ CHANNEL
cADC \— A GAIN
— — ROLL CONTROL CHANNEL - CIGRAL BELDCK DIAGRAM
ROLL CONTROL CHANNEL 172-11-004-01




Chapitre [1 i Les [onctions du pilotage automatigue

[1.3.2.FONCTIONNEMENT:

11.3.2.1. Avant 'Encadgement:

a.mode de synchronisation :

La synchronisation du calculateur de roulis est une opération,
qui se fait automatiquement dés la mise sous tension. L'axe de roulis est synchronisé
de fagon & maintenir I'équilibre du circuit de sortie de I'amplification (aileron), afin que
'engagement ne produise aucun changement brutal d'attitude.

Elle est réaslisée dans un intervale de virage, aqui va 0° a 32° La

synchrenisation du roll se fait en trois phases :
- Synchronisation du heading synchroniser,
- Synchronisation du roll computer.

- Synchronisation du servo ampli.

b.heading synchronizer :

Le roll Channel est synchronisé avec la référence du (DG). La boucle
d'asservissement de la section heading consiste :

Un moteur, un générateur et un synchro sont couplés mécaniquement, le stator
du synchre CT (control transformer) est couplé au stator du HDG synchro dans le DG
(directionnel gyro),

Si la direction du DG change un signal est pergu a la sortie du rotor au point de
sommation (5). Ce signal est amplifié et fait tourner le motevur, 1a vitesse de moteur

ne déepend que de ia fréguence,

La présence du générateur, transforme la vitesse de rotation proportionneliement au
signal de commande, et permet d'avoir un temps de réponse tres court a des

e pilotage automatique 20
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Chaporee .- . Les fonctions du pilotage antomatitue

variations du signal de commande. Le changement de position du synchro CT reduit
le signal percu par le roter jusqu'au nul, & ce moment 13, le moteur s'arréte. Ce méme
synchro et le signal de sortie du rotor seront utilisés par une autre boucle
d'asservissement, qui incluse 'avion lorsque ia logique HEADING HOLD est vraie, a

ce moment la sortie de 'ampli est & la masse.

c.synchronisation du roll compuier :

Le mode de Synchronisation nous permet d'avoir un nui 2 la sortie du
control transformer (CT) avant 'engagement du roulis gréce au switch 523, qui est

sur position OFF.

On a un signal de reference, (signal du V.G) qui va au control transformer
et & sa sortie. on frouve un signal qui va au point de scmmation (16) pour fermer une
boucle d'asservissement, de telle fagon 4 annuler ie signal et avoir la ailler on nautre
{ce signal de retour est en opposition de phase et proportionnel).

d.synchronisation du servo ampli :

Avant I'engagement du roll {c'est a dire le switch 526 n'est fermé et le
switch §27 est ferme) donc l'entree de I'mtégrateur est mise & la masse dans
i'intégrateur, ce signal sera phase opposé a celui de commande. Les deux signaux
s'additionneront algébriguement au point de sommation (3) jusqu'au nul, lorsque

l'entrée de 'amplificateur est nul la Synchronisation s'achévera

e.engagement logique du roll :

Pour gue le switch « ALL ENGAGE » se déplace vers |la position engaae,
le déverrouillage de la palette d'engagement est conditionné par l'excitation de ia
bebine.

Le pilotage automatique - 21



Chapitre 11 1.es fonctions du pilotage automatique

1. La masse de la bobine de donnée par le contact du refais 2 I'état repos
(aileron force limiter) et le contact de switch d'engagement a I'état repos.

2 La tension 28 VDC est donnée par la condition de la validité logique de Ia
porte €, qui se trouve dans la boite de commande (pilotage automatique) qui est
condiiionne par 3 enirées :

A- la premiere enirée est conditionnée par la porte “ET”, qui se trouve a
Iinterieur de la carte dinterlock du calculateur de roulis, qui est elle méme
conditionnée par 5 entrées :

- Les deux switch de coupure doivent étre fermes (se trouvent dans le

manche).

- La tension 28V VDC d'avion soit validée.

- L'alimentation 30V VDC du calculateur du roulis {monitor) doit étre
valide.

- LA VALIDITZ DE LA CADC.

- La cinguiéme entrée est conditionnée par une porte “OU” & deux
entrées.

. Roll engage est connecté directement 2 la masse 3 cause de ce

contact de switch engagement, qui doit étre a I'état “O” (CWS IN DETENT) qui
permet la synchronisation du roll.

B- La deuxiéme entrée est validée par les batteries de secours (le switch sur
normal).
C- La troisiéme entrée do ia porte dexcitation @ est conditionnee par le

selecteur hydraulique sur position (B)... La position (A) et (AB) sont inop.

= Le switch fligh control sur position “ON".

- La validité du DGiou DG2 (DG1 valide position sur normal ou DG2 valide
position sur 2).

- La validité du VG1 ou VG AUX (VG1 valide position sur normal ou VG AUX
valide position sur auxilaire).

Le é}'iulc_rtage automatigue 22



Chapitre 11 = . ___Les fonetions du pilotage snomatique

1.3.2.2. L'Engagement :
Apres I'engagement les trois contacts se ferment.

1. La bobine va retrouver sa masse a travers le contact de travail (aileron force
limiter) et contact de sélecteur d'engagement parle circuit d'interrupteur calibre a 100

m /seconde.

£ Le contact de travail d'engagement va exciter |la bobine du serve commande
{zctuator selenoid).

3. Le troisitme contact va donner un « 1 » logique a la porte “A" afin de

permettre au CWS de changer d'étal sans désengager le canal roulis.

I13.2.LOGIQUE DE LA FONCTION HEADING SELECT, HEADING HOLD
(CENTRE) ET HEADING OFF:

I.3.3.1.CENERALITES:

Les switchs HDG OFE-HDG SEL sur la boite de commende du pilotage
automatique permettent entre les 2 fonctions davoir la fonction HDG HOLD
(maintien du cap) sur la position intermédiaire. Le canai roll doit étre engage sur les
trois modes heading. Le mode HDG OFF ne peut étre engagé que si le mede
sélecteur switch se trouve sur “MAN"™,

a.HEADING HOLD [centré):

La logique heading hold est déterminée par ia validité de la porte ‘D'

gui a trais entrées :
1: La validité de la porte « E » est déterminge par :
- 1i ne faut pas que ie mode VOR/LOC soit engage (LBS).

- il faut que la fonction control wheel steering soit IN DETENT.

Le pilotage automatique




Chapitce Il . Les fonctions du pilotage automatique
2. La deuxizme entrée est validée par le "O" de la bobine d'auto maintien,

sffectivement le switch heading off est ouvert et le switch heading select est ouvert
impérativement, la sortie de la porte logique "A" est conditionnée par le roll sensor,

donc il faut que Vinclinaison de I'avion doit <3

{<5=0)inverse qui va donner un "1" 3 la sortie de la porte "A” & partir de cet instant la
sortie de la porte "A" sera toujours vraie meme s rangle de virage est superisur a 3,

donc on aura la logique HDG HOLD 2 la sortie de la porte "C".

b.HEADING SELECT {MAINTIEN DU CAP) :

Ce schéma représente la logique d'interlock du switch HEADING
SELECT, qui se compose de deux blogues.

1) 1% bioque: comprend le circuit d'interlock, qui se trouve au niveau du
calculateur da roulis

2) Zeme biogque: comprend je sélecteur de mode, qui se trouve au niveau de la
boite commande P_A et le 28V d'alimentation.

. La tension 28V passe par le contact de travail qui va exciter directement le
heading select afin que le control wheel steering passe a 8 pounds et d ‘autre part le
heading select passe a (0) afin de laisser passer le signal heading rror.

- Pour I'aute maintien de Ia bobine, il lui faut une tensicn 28 VDC et une masse.
La masse est donnée par I'engagement du roll et le 28V est donné par la validite de
la porte (2) qui a deux entrées.

- La premiére entrée est donnée par le contact du travail switch heading
select

- La deuxiéme entrée est donnée par la validite de la porte E, qui elle
méme conditionnée par deux entrées. Pour satisfaire cette porte |l faut que le

systéme ne soit pas en LBS capture et le control wheel steering off detente.

Une fois la bobine est excitée, on aura le maintien du switch sur la position heading

salect,

Le pilotage automatique 24



Chapitre LI _ . ~___Les fonctions du pilotage automatique

c.HEADING OFF :
Dans cette configuration :
- Nous avons maintien de la position de |'avion

- Nous avons une synchronisation, gui se fait au niveau de heading synchroniser

afin d'annuler les informations de cap

La tension 28 \ traverse le contact de travail, comme il est sur position manuelle, on
a directement I'excitation de la bobine sans passer par la porte (2), d'autre part ce (1)
va nous donner un (0) a la porte "D" et la porte "F" sera validée d'une fagon &

maintenir la position de I'avion.

— - - ¥ - TN i a e m————
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Chapitre 11 " ) R ___Les fonctions du pilotage automatigue

II.3.4.Las modes da fonctionnement:

I1.3.4.1. HEADING HOLD (maintien du cap):

Une fois que le mode HEADING HOLD est engage, Je switch 36
est fermé et S8 est cuvert. La sortie heading errer du synchro est appliquée au point
de sommation (6) puis amplifiée, le signal passe ensuite a travers Ia CADC et
envoyé au point de scmmation (14) avant de passer dans un limiter bank. qui réduit
la commande a 25° le "Roll Rate Limiter limite ensuite le taux de |a commande &

7°par seconde.

Au point de sommation (16) le signal est additionné au signal de
retour feed back du générateur le feed back procure un amortissement de roll
computer. Le signal amplifié entraine le roll computer dans la direction requise pour
obtenir un nul entre le signal de resolver et le signal heading erer au point de
sommation (15), le signal d'erreur développé par le synchro du roll computer

provogue le deplacement de 'aileron.

11.3.4.2.LA FONCTION HEADING SELECT :

La fonction heading select est une fonction principale du
calculateur de roulis (maintien du cap), c'est un guidage qui se fait par rapport au

nord magnétique (navigation en heading compas),

Cette fonction select est utilisée grace au switcher HDG select qui
se trouve dans la boite de commande P A Un signal HDG erreur venant du CDI
{HS)) . passe a travers un switcher S5 . qui est ouvert va au de modulateur et au
point de sommation (8) . le signal passe ensuite a travers la CADC (dosage) est
envoyé ensuite au point de sommation (14) . le signal « HDG ERROR » passe
ensuite dans le banc limiter la commande & 25°, puis le taux de roulis est limite par le
roll rate limiter & 4°/ seconde au point de sommaticn (.18} . les signaux « HDG
ERROR » sont additionnés avec les signaux de feed back du générateur, le resultat

est envoyé a travers I'amplificateur est entraine le roll computer .

[ & pilotage automatique : 26



Chapitre 1T _ Les fonctions du pilotage automatigue

Lo roll computer est entrainé dans la direction qui permit au
rasalver d'anculer le  Signal s HDG ERROR » au point de sommatien (15).
Quand le roll computer est entraing, le synchro delivie un signal de sortie, qui
provoque. Le déplacement de |'alleron. Le déplacement de I'aileron produit un virage
incling dans le sens voulu pour obtenir un nul entre les signaux HDG ERROR &t
ROLL SYNCHRG.

i.2.4.3.MODE HEADING OFF:

Nuand l= switch sur la boite de commande est dans la position
heading off, le calculateur de roulis est engage et le mode sélecteur switch est sur la
position manue!l. La logique heading nest plus vraie, Le swilch S6 est ouvert_la
section « heading » sera en synchronisation ef aucune information heading n'est
envayée au roll computer. L'information heading est mise a la masse par |le switch

S8, qui est fermé (voir ia figure}.

1.3.44LA FONCTION CONTROL WHEEL STEERING :{mode
trangparent}

Le control whes! steering est une fonction prioritaire du calculateur
de roulis, elle est déterminee par un sens or calibré a4 4 pound {CWS QD). Cette
fonction peut effectuer un braguage de 32°maximum (virage & droite, virage a
gauche), cette fonction est commandee par e manche ol se lrouve un transducer de

force, qui fournit un signal de sortie, ca signal est appliqué au roll computer (sensor).

La fonction CWS va passer si la logique CWSest vrais (>4 pound)
Le signal arrive au point de sommation (15), il va 4 lintégrateur pour limiter le taux

dinclinaison 2 13°f seconde et au servo ampli pour actionner fa gouverne & 327
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11,3.4.5.Le mode 'VOR' :

a. La Théorie do 'VOR' :

-

La station’ VOR' transmet des signaux de frequences comprises
de 10800 2 117,95 Mhz. pour des fréquences entra "108.00° et
'111.90'MHz.I'emissions se fait sur les dizaines paires. 109,20 fréquence "VOR'.109,
10 fréquence 'LOC

Le principe de la navigation VOR repose sur la transmission de deux signaux

Le signal de référence et le signal varable, le signal de référence est madule en

frequence, et le signal variable est démodule.

Fonctionnement :

La Phase Armee

Dans cette phase, tous les interrupteurs du coupleur de trajectoire iatéraie
sont fermés, en mettant l'ereur de course' VOR ' et les signaux radios de déviation a

la masse.

Lintégrateur du faisceau de cap est remis a la condition nulle. Les signaux
de déviation' VOR' sont nodules puis appliques au capteur de faisceau latérale '

Lateral Beam Sensor' pour le contréle logique.

Durant cette phase, tous les modes manuel peuvent étre utilise. Généralement, le
mode heading select est utilisé lorsque les signaux 'CWS' sont générés en fonction
des signaux d'erreur de cap développés dans le systéme d'orientation.

La Phase Apres Capture .

Lorsque le faisceau latéral 'Lateral Beam Sensor' est capte, les interrupteurs
89, §11, 812 s'ouwrent et. Permettent au signal d'écart 'VOR déviation signal’, et a

I'erreur de course de s'appliquer 2 SP8.

Dars le capteur de faisceau latéral 'Lateral Beam Sensor', le signal radio de
déviation et celui de l'erreur de course sont en opposition alors tant que le signal de

déviation est plus petit que celui de I' erreur de course, 1a sortie du sommateur 8 est

Le pilotage automatique - : ' 28



Chapitre 11 : : L.es fonctions du pilotage automatique

dirige vers le canal de roulis et il sst utiise pour orienter l'avion vers le cours
selectionng, durant cette phase, la limite de la commande est de 25°, avec un taux

maximum de 4%s.

Le 'CWS' peut étre utilise jusqu'a ce gue les conditions de course soient
atteintes. Si celui-ci est utilise aprés la capture, ies consignes généréas a partir du
CWS vers sp2 sont remises a la masse avec la fermeture de l'interrupteur 'S1' tous
les signaux praovenant du 'CWS' doivent passer a travers lindicateur du calculateur,

Durant le fonctionnement du 'CWS' e taux maximum de commande en roulis

augmente a 13%s,

La Phase En Course ¢

Pendant cette phase, la mise a la masse est annule pour l'intégrateur du
signal de cap, le signal de l'erreur de cours est démodulé, sa polarité est inversee
par un ampli inversawr, modulé, ensuite somme en SP9 avec le signal module de
deviation' VOR .

L'angle maximum de virage est de 8° linterrupteur 524 s'ouvre pour
permettre au signal de retour de revenir a SP 168 lorsque le signal de retour
provenant de |a géneratrice est combine avec le limiteur de taux de roulis 4°/s Le

taux de roulis effectif est reduita 1, 7%/s.
La phase au dessus de la station ( Overstation} :

Lorsque l'avion passe au-dessus dune station 'VOR' les interrupteurs 312,
515, 516 se ferment. Le signal de déviation 'VOR ' est mis a la masse ainsi que celul
de linteégrateur du faisceau de cap. L'erreur de cours et la sortie de lintégrateur du

faisceau de cap sont utilisées pour le contrdle de l'avion au-dessus de |a station.

I.3.4.6.Le mode 'LOC’ ;

La théorie du localisateur 'LOC":

Les signaux sont géneres pour avoir deux lobes directionnels, le lobe droit est
module a150Hz. Le lobe gauche & 90 Hz. la course est & une ligne ou le&"deux

signaux audio sont égaux. Si 1'avion est & gauche du faisceau, la frequence 80 Hz

Le _]:l.il.f.:r-ta e E']l.lf{‘f.l'l'l-it-l-i-ii.|1.b¢ 19



Chapitrell .. Les fonctions du pilotage automatique

sera prédominante la déviation du localisateur sera défléchie vers la droite, indiquant
que le calculateur de roulis est & la droite, dans le cas contraire, si I'avion est a la
droite du faisceau, clest la fréquence 150 Hz qui sera prédominante et la déviation du
Iocalisateur sera défléchi vers la gauche. Dans ce cas, le calculateur de roulis est a

Ja gauche.

Fonctionnement :

Lz Phase Armee :

Cetre phase est similaire a celle du 'VOR " sauf que c'est l'erreur de course
'LOC' qui esl mis & la masse, ainsi gue les signaux de déviation 'LOC’ sont modules
puis appliques au capteur de faisceau latéral 'LBS' pour le contrdle logique, et I'avion
doit diminuer d'altitude pour intercepter |a radiale de la fréquence 'LOC' en utilisant le

maintien de cap, ou bien le mode selection de cap.

La Phase Aprés Capture .

Lorsque |e faisceau latéral 'Lateral Beam Senser' est capte, les interrupteurs
S9, §11, §12 tout comme pour le cas du mode 'VOR" s'ouvrent et permettent au
signal d'écart 'LOC deviation signal’, et a ['erreur de cours de s'appliquer a SFB. La
deviation 'LOC' est supérieure au faisceau latéral, mais elle est limite par un
amplificateur limiteur a 257 de l'erreur de cours, la sortie du sommateur SP8 fait
tourner avion pour faire l'interception du cours de 25° pour la premiére phase de
capture. La déviation 'LOC' et le taux de déviation de celui-ci, ainsi que les signaux
d'erreur de course dirige I'avien vers le cours 'VOR', durant cette phase, I'angle de
commande maximum est de 25° et le taux de roulis limite est de 7°/s.

Quelgues corrections du manche peuvent étre dennes afin que les conditions
de' LOC' soient atteintes, si celui-ci est utilise aprés la caplure, les consignes
générées ne sont pas prises en compte. Tous les signaux provenant du CWS
doivent passer a travers lg calculateur. Le taux maximum de commande en roulis

augmente & 13 °fs.

La Phase En Course -
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Chapitre [1 Les fonctions du pilotage automatique

Pendant cette phase, la mise & la masse est annulée par l'intégrateur du
signal de cap (HBI) et le signal d'erreur de cours est somme avec |a déviation' LOC'
modulée. Si une perturbation parvient le HBI fournit un signal de sortie a partir signal

de déviation' LOC' pour compenser |a dérive de |a perturbation.

La déviation radio, I'erreur de course et lintégrateur de faisceau de cap
maintiennent I'avion en course. L'angle maximal de virage est de 8 ° et |e taux de
roulis effectif est réduit 21, 7 ®/s.

La Phase approche en course:

Quand I'spproche est obtenue, l'erreur de course est mise a la masse, et le
HBI est mis a la masse pendant un second. D'une autre part, afin d'éliminer n'importe
quel angle de compensation, l'erreur de cap est appliquée au 'SP 13’ et a
I'intégrateur de traine de roulis 'lagged roll integrater’, ce dernier amortit les réponses

pour localiser les signaux de déviation.

e
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Chapitre 11 Les fonctions du pilotage autpmatique

1.4.LE CANAL DE PROFONDEUR (Pitch Control Channel) .

11.4.1.GENERALITES :

Le pitch control Channel est un accessoire qui traite toutes les evolutions
piquées et cabrées de 'avion (limitées & 10° piquées et cabrées & 28°). Sa principale
fonction est le maintien d'altitude (Altitude hold).

Le pitch fonctionne également en mode GLIDE SLOPE, qui s'occupe de
la descente automatique de 'avion et qui s'effectue en deux phases: armé et

capture.

l.4.2.LES SOUS ENSEMBLES DU PITCH :

Le pitch comprend .
. Rate gyro.
. Pitch servo ampli.
» Pitch computer.
» Vertical path coupler.
- Control wheel steering.
. Pitch calibreur.
- Hack assembly.
1. RATE GYRO:

C'est un amortisseur des signaux de commandes de pitch.

2. PITCH SERVD AMPLI -

C'est un amplificateur qui commande la servo commande.

3. PITCH COMPUTEUR :

Cest un calculateur gui traite les informations externes, les calcules suivant |a

reférence du vertical gyro et les envoie au pitch servo ampli
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4. VERTICAL PATH COUPLER -

C'est un medule qui recoit et traite les signaux radio, les envoie par la suite aux
difféerents modules et traite aussi la fanction altitude haold.

3. CONTROL WHEEL STEERING :

C'est un module qui recoit et traite les signaux et les envoie au pitch computer.

5. PITCH CALIBRATEUR :

C'est un réseau de résistances qui adapte les signaux d'entrées/sorties.

7 RACKASSEMBLY

Il contient deux circuits - circuit d'interlock et le circuit d'alimentation.

7-1} Le circuit d'interlock :

C'est un circuit gui traite les différentes logiques existantes dans le pitch et

Qui sont ;

. La logigue d'engagement du pitch.

. La logigue du sélecteur de mode (AUTO APPROCH)
. La legique de l'auto maintient du switch qui sélecte :

- Turbulence
- La fonction "TALTITUDE HOLD"

7-2) L'alimantation :

Le circuit d'aimentation du pitch est donné par -

- Un transformateur primaire (115 vac 400 Hz) + 26 AC — 26 AC.

- Trois enroulements secondaires qui délivrent : (50 vde, 30 vde, + 5.5 vdc,

+15 vdc, -15 vde).
Le pilotage auviomatique - 33
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Chapitre 11 Les fonctions du pilotage automatique

I.4.3.La synchronisation :

Avant d'engager |les calculateurs de profondeur, la synchronisation doit
étre effectuée pour annuler la sortie du 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 est active avec l'ouverture de s7, ce qui
permet au signal de la contre réaction de piloter la combinaison motrice/geneératrice,
la sortie du moteur (train d'engrenages) positionne le rotor du convertisseur CT de

maniére a annuler le sorite de |a valve qui est appliquée en sp3.

La pesition du rotor établit une attitude de référence de tangage a partir
de laguelle |'attitude va changer aprés ['enclenchement.

Le rotor est mecaniquement limité 2 une position de 28° dans un sens et

10° dans |'autre sens.

Rappeslons gu'avant d'engager les gouvernes et aprés que la tension est
appliguée au canal de commande de tangage, gui est une condition de
synchronisation, la varniable logique qui definit l'engagement du mouvement de
tangage indique pour les circuits d'interlocks. Le non-engagement de tangage. Le
detecteur de detention du CWS fournis un signal logique qui indigue que le CWS
n'est pas en détention. La méme chose avec |z variable logique de maintien

d'altitude et celle de |2 navigation GS.

Ces signaux logiques sont utilisés pour la configuration du coupleur
CWS, le coupleur de trajectoire vertical, le calculateur de mouvement de tangage et
les circuits du servo-amplificateur. Par conséquent, les sorties de ces circuits sont

nulies.
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Chapitre II __ Les fonctions du pilotage aulomatigue

44, LA LOGIQUE D’ENGAGEMENT DU CALCULATEUR DE

PROFONDEUR :

PHASE 1:

Comme il est montré dans la figure {1) , le calculateur de profondeur n'est
engageé gque si la palette « elevator » est sur position « engaged » cecl n'est

realisable que si le systéme d'engagement est déverouille (voir figure).

Le déverrouillage de |2 palette ' engagement est donné par I'excitation de la
bobine L1, la masse de la bobing est domné directement par circuit interrupteur,
calibre a 100 ms. la tension 28v est donnée par |a sortie de la porte « 1 » elle méme

est conditionnée par trois entrées ;
1) — La 17° entrée est conditionnée par une porte « ET » 4 5 entrées.

. 1% entrée est conditionnée par la logiqgue « TRIM », c'est & dire

gu'on ne peut pas étre simultanement en trim. up.

s 2°™ entrée c’est la présence impérative de l'alimentation 30VDC
monitor.

. 3" entrée c'est Ia validité de la CADC.

. 4°7¢ entrée c'est une porte « OU » conditionnée par 2Zentrée.

La 1 entrée « Pitch engage» est en l'air & cause de la palette
d'engagement qui n'est pas encore engage, donc la porte est conditionnée
imperativement par la sortie de la porte « ET » N°2 effectivement. il ne doit pas y
avoir un probléme dans le systéme « TRIM » (trim monitor), et il faut gue la fonction
soit en CWS ID (Contral Wheel Steering In Detent). c'est a dire gue le manche ne

solt pas actionns.
. 5" entrée est la symétrie des deux volets (>ou <2°),

2) — La 2°™ entrée de la porte d'excitation est |a validité des batteries de secours.
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3) — La 3"™ entrée est |a validité du systéme « TRIM »,

- Le selacteur hydraulique sur position « B » (A st AB sont INOP).

- Le switch « FLIGHT CONTROL = doit &tre sur « ON ».

= La validite des VG (vertical Gyro, le VG N*1 ou bien VG aux),

- Les switch de désengagement qui se trouve sur le manche

doivent étre farmes.
PHASE 2 -

Une fois le systéme est deverrouillé Il reste maintenant le maintien de la
palette d'engagement. Cette opération actionne les deux conlacts de la paletie

d'engagement.

- Le 1re contact va permettre le passage de la tension 28V a la porte « QU »
du N® 3 pour pouvoir manipuler le manche CWS OD (Control wheel| Steering Off
Detent), et d'avoir cette condition sans désengager le calculateur de profondeur.

- Le 2Zeme contact va directement exciter I’ actuator soléncide (servo
commande).
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Chapitre 1§ Les fonctions du pilotage sitomatique

.4.5.LA FONCTION CONTROL WHEEL STEERING «wmode transparent »:

Sm— Wy e

Le conirol whee! sleering est une fonchion pnoniaire, elie est déterminee
par un sensar calibra 2 5 pound.

Le pich paul &be cormmandg manusliement par te manche, urn transducer
de force foumil un signa! de sortie proportionnel a fa force appliouge au manche, Ce
dernier passe & travers le circuit « Dead Zone » et la CADC (dosage suwent la
vilesse de t'avien) au point de sommation (15 du pilch computer avec les conditions
pirich engage et CWS OD, s'il atteint e seuil de 5 pound détecie par le sensor
« CWS » OFF DETENT, ce signal va au point de sommation (1) grace au switch
§2,oui est ouvert, il sera amplifier et passe a travers le sera assembly pour actionner
les gouvernes de profondeur et en méme lemps lee stabilisateurs. Ce signal ne
cesse d'évoluer jusqu'a ce quil atteint les limites stop de 10° en piquees et 28° EN

s oo
- -

En ALT HOLD et GLIDE SLOPE engage il faut 15 pound pour avoir la fonction CWS
HIGHT DETENT.

1L.4.6.PITCH SELFCTOR HOLDING LOGIC:

(LA LOGIQUE D'AUTO MAINTIENT DU CALCULATEUR DE PROFONDEUR) :

Le sélectewyr de pitch & trois positions TUIRB-ALT HOLD

11.4.6.1.POSITION TURB :

En selectant |a position TURB |a tension 28 vdc passe a travars |a
diode (passante) d'une part et va fermer le contact sur position TURE st d'autre parl
va exciter la bobine d'auto maintien du selecteur (PITCH SELECTOR, TURB, ALT
HOLD) en méme temps, il va donner une condition logique au calculaleur de roulis
pour limiter 3 8° le braguage en fonction heading select, et il va au calculateur de

profondeur pour atténuer le signal de pich athitude 8 2/3.
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Chapitre 11 o Les fonctions du pilotage automatique

il.4.6.2.POSITION OFF :

La tension 28 vdc passe a travers le contact pitch engage d'ou il
n'y a pas d'excitation de |a bobine.

1i.4.6.3.POSITION ALTITUDE HOLD :

En position ALT HOLD la bobine est excitée grace & la validité de

Ia sortie de |a porte, « B » qui a trois entrées gui sont satisfaites par :
A} La validite des batteries de secours.

B)- La tension 28 vdc d'interlocks soit vraie, cette entrée est conditionnée par Ia
sortie de porte « A »qu'elle 8 quatre entrées :

1)- Le module ALT GOOD soit valide.

2)- ll faut avoir le control wheel steering IN DETENT.

3)- L'engagement du GLIDE SLOPE n’est pas en capture,
4}- L'engagement du picth.

D’'une part cette altitude hold va au calculateur de profondeur pour cuvrir le switch et
laisse passer |e signal « ALT HOLD » et d'autre part cette logique va au module
CADC pour exciter |a bobine d'ambriyage.
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Chapitre I1 Les fonctions du pilotage automalijue

i1.4.7.Les modes de fonctionnement :

iL4.7.1.MODE AUTO - APPROCHE :

a. Généralités:

En sélectant I'auto approche sur la boite de commande P.A le
calculateur de profondeur assure & 'avion un guidage sur le faisceau radic GLIDE
SLOPE, afin d'assurer la programmation de descente (phase d'atterissage).

La logique d'auto maintien du sélecteur AUTO APPROCHE est donnée -
-Engagement du pitch et du roll.

- Sélecteur sur AUTO APPROCHE .

-CWS IN DETENTE.

-ILS valide.

-ALT walide,

LA PHASE ARMEE .

La phase ameée commence par a8 selection de mode apprache sur la boite
de commande P.A

Durant cette phase des voyants glide slope armée s'allument en ombre

(orange) an niveau du cockpit, le VBS (vertical baem sensor) n'a pas capté le
faiscea,

La PHASE CAPTURE :

La phase capture démarre quand le VBS change d'etat pour donner une
tension d'interlock et fait démarrer un temporisateur de 10 secondes. Le VBS change

quand le signal glide slope tombe & un niveau prédéterminé. Durant la phase
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LChapitre [1 L a Les fonctions du pilotage automatique

capture, un signal AC de polarisation de la capture glide slope est appliqué au point

de sommation (9) pour commander un taux de descente prédéterming.

Un signal "ALT RATE de la "CADC" est appliqué au point de sommation
(9) est propartionnel 2 1a déviation de taux de descente commandée.

Le switch S5 est ouvert et la sortie du point de sommation (9) passe dans un

démodulateur.

Le signal arrive au point de sommation (14). La sortie du point de sommation
(14) entraine le pitch computer.

Le synchro provoque la commande de ['élévateur par ampli valve 10 seconde
apres le changement du VBS, S5 se ferme et S6 s’ouvre, cette action termine Ia

phase capture.

Il.4.7.2 Maintien d’attitude {Attitude Hold) :

Il s'agit, dans ce mode de fonctionnement, de maintenir |'attitude

de l'avion & certain angle par rapport & une référence gyroscopique
1. La phase de synchronisation est annulée,
2. Le servomateur est blogué.

3. Le convertisseur de position angulaire est bloque a l'attitude de I'avion délivrée
par le gyroscope vertical.

Dans cette phase, nlimporte quel changement dattitude sera
traduil en un signal proportionnel du convertisseur, puis transmis a travers 1a valve
d'amplification vers la valve de transfert.

Lorsque le canal de tangage est engagé, les interrupteurs s7 et s8
sont fermes, et le canal de tangage travaille dans le mode de maintien d'attitude.
Dans ce mode, le canal de tangage maintien, I'avion dans lattitude existant lors de
'engagement.
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Chapitre T B __ Les lonctions du pilotage automatique

L'interrupteur s7 coupe |2 boucle de synchronisation, et s8 blogue le
servomoteur pour empécher la rotation du convertisseur CT. On se rappel le
qu'avant le maintien d'attitude, le CT est synchronise a lattitude de l'avion. Par
conséguent. dans le maintien d'aftitude avec le moteur et le CT blogue, tout
changement dansg ['attitude & partir du gyroscope vertical, sera traduit en un signal
proportionnel par le CT qui sera vers la valve de transfert a travers la valve

d'amplification.

Dans le mode de maintien dattitude, le signal combine a partir du
transducteur de positien, le capteur du neutre et le compteur de conversion, en spi0,
est utilisé en sp5 comme une contre réaction pour annuler 'erreur en sp5. Ce signal
est aussi utilise comme source via sp11 pour établir un seuil pour le trim stabilisateur.
La contre réaction raméne le détecteur d'emeur a générer un signal lorsque le seuil
est excédé, la direction et 'amplitude du trim exigée (la correction) sont déterminees

par la phase et 'amplitude du signal d' erreuren spi1.

Les portes 1 et 2 activent les circuits du stabilisateur avec 'engagement du
tangage et sans détention du CWS. Le stabilisateur ouvre sl0 et active le trim pour

I'accomplissement.

Un signal de versine est développe dans le canal de roulis durant les
inclinaisons. Toutes fois que le canal de tangage est engagé, le signal de versine
(signal provenant du canal de roulis) est amplifie et ensuite appliqgue en sp4 pour
produire une commande de pique. Ceci compense les pertes en altitude durant les
virages.

I.4.7.3.Maintien d'aititude (Altitude Hold):

La sélection du mode de fonctionnement de maintien dattitude
{altitude hold), raméne le central agrodynamique (CAQC) a fournir un signal d'erreur
d'altitude (initialement zéro ) et un signal le taux d'altitude (projection sur l'axe vertical
de la vitesse de lavion )au canal de commande de tangage, le commutateur s3
s'ouvre et s5 et 86 sont fermés, n'importe guelle déviation dans I'altitude le référence
(erreur d'altitude) est additionnée en sp8 avec le taux d'altitude, elle est ensuite,

amplifiée et appliquée au calculateur de tangage(pitch computer) et au filtre de
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Chapitre [I Les fonctions du pilotage automatique

trajectoire verticale (vertical lath filter).Le gain de I'amplificateur est commandé en

fonction du dosage (1/q), par l'intermédiaire du CADC.

Le signal d'erreur d'altitude est applique a sp2 et a sp1, a partir de sp2, le
signal est appliqué au filtre de trajectoire verticale ensuite amplifie et limité 2 6°.

La sortie du limiteur est appliguee en sp3 et additionné avec la sortie du

calculateur de tangage.

Remargue : c'est @ sortie du limiteur et du convertisseur (control transformer)
additicnnes ensemble en sp3 qui génere une commande, qui parmet une évolution

limitée a 6 ° a tout moment.

Le signal d'erreur d'altitude est également appliqué par lintermédiaire de sp1 au
servomotedr, le servamoteur actionne le CT pour maintenir la nouvelle attitude

d'avion, en établissant une nouvelle attitude de référence.

Remarque: le train d'engrenages fonctionne a une vitesse réduite. Comme dans le
maintien d'attitude, les circuits d'équilibre de stabilisateur, établissent un seuil

d'équilibre, par l'intermédiaire de sp11.

Si le seuil est excede, les detecteurs d'erreur gardent I'équilibre du stabilisateur et

maintiennent I'attiiude d'aviorn.

CIRCUIT SERVO TRIM STABILISATION :

Le trim se fait automatiquement, lorsqu’i v a un décalage entre le
stabilisateur et 'élévateur, 12 secondes aprés la lampe "STAB TRIM™ s’allume. Si le
pitch est désengagé ou durant une manceuvre manuelle (MODE CWS), ie trim
automatigue du stabilisateur ne fonctionne pas. Le signal qui arrive de la position
élévatrice (position transducteur) et le signal de |a position stabilisatrice (NEUTRAL

SHIFT SENSOR} sont additionnés avec la sortie du compteur convertisseur au point
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Chapitre IT ___Les fonctions du pilotage automatique

de sommation (10), ces deux signaux vont donner un seuil. Une fois le seuil atteint,
le switch $12 sera ouvert et laisse passer le signal au point de scmmation (&&) le
detecteur erreur produit des impuisions, ces impulsions sont envoyées au TRIM
SONSCOR” qui donne 0 la sortie des signaux  TRIM UP” QU "TRIM DOWN".

Une fois la phase est déterminésg, le trim va actionner 'élévateur, ce dernier
va s'aligner avec le stabilisateur, et on aura un nui au niveau du neutral shift sensor,

et le systéme trim va s'arréter,

1.4.7.4.Mode d'engagement GS (Glide Slope]) :
a. La théorie de planement {Glide Siope) :

Ce signal et transmis au canal VHF, dans un intervalle de
freguence compris entre 323.3 et 135.0 mhz. Le circuit de réception des signaux
glide clope sont activés automatiguement lorsqu'une fréquence de localisation est
sélectionnée.

Les signaux Glide Slope sont genérés pour produire deux lobes,
I'un au-dessus de I'autre. Le lobe de haut est principalement module avec 80 Hz, le
lobe du bas est principalement module avec 150 Hz. Le GS est latéralement aligne
avec la direction du localisateur sur une ligne de 2.3 a 3° au-dessus du niveau du

50| ou les deux signaux audio sont égaux.

Si la position de 'avion est au-dessus du S, le signal correspondant 3
90 Hz prédomine. Au-dessous du GS, le signa! correspondant a 150 Hz sera le plus
grand, pour un angle de 0.35° au-dessus ou au-dessous du GS, le récepteur ast
standardise a 75 ma, qui produit une déflection de 1 dot pour f'aiguille sur lindicateur
de vol.

b. Fonctionnement :

Durant le mode d'opération du GS et du maintien d'altitude,
Ferreur d'aititude et 1a déviation GS sont foumnis aux points de sommation 1 et 2,
l'erreur appliquée & la sommation produit une réponse immediate pour corriger la
déviation, le signal applique au point de sommation 1 est traité par le calculateur de

tangage (qui devient un intégrateur) avant d'étre appliguer au servo-amplificateur,
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par combinaison des deux signaux. L'avion est commandé pour maintenir son

altitude ou son 55 sans oscillstion et sans erreur,

Le signal d'erreur applique au point de sommation 2 est filtré par le filtre de
trajectoire verticale (Vertical Path Filter) puis amplifié et limité a 6° par I'amplificateur
limiteur. La limitation de la commande a 6° est réalisee par I'addition avec la sortie du
calculateur de langage, ceci va s'opposer a tout changement de ['attitude par rapport
a ['attitude de base, ainsi avec un changement d'attitude de 6° le signal de la

trajectoire verticale sera annulé.

Le signal gjouté au point de sommation 1 est appligué au servomoteur,
lnterrupteur s& s'ouvre apres |a réception d'un signal logique d'engagement de I'un
des deux modes. Le train d'engrenage passe a des faibles vitesses, et le
convertisseur {control transformer) est toumne lentement pour changer I'atlitude de

base de ['avion.

Les deux signaux de trajectoires sont combinés au point de sommation 3,
ensuite amplifié par le servo-amplificateur avant d'étre appliqué a la valve de
transfert. Le signal complémentaire remet le gouvernail de profondeur au neutre &
chague fois que la commande est satisfaite.

Le signal délivré par le gyrometre est utilisé comme signal d'amortissement et
il est sommé au point de sommation 3. La chaine de filires est changée en mode GS
pour au'il devienne plus sensible aux variations du taux de descente durant une
approche.
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I.5.YAW DAMPER :

IL5.1.GENERALITES :

Le systéeme vawl damper (amortisseur de lacet) est un calculataur qui est
autonome, cela veut dire qu'il ne regoit aucun signal de I'extérieur gréce a son rate
gyro (piéce maitresse du calculateur), il détecte toutes les oscillations de l'avien, |l
les enveie a la gouverne de direction suivent I'aptitude + 4° ou - 4° le yawl damper
amortit le mouvement du lacet de I'avion essentiellement lors des virages a droite ou
a gauche.

Le yaw damper comprend les sous-ensemble suivent :

1- Yaw rate gyro.
Z2- Yaw computer.
3- Yaw calibrataur.
4~ Rack assembly.

1) YAW RATE GYRO:

C'est une pigce maitresse, un accessoire miniature gyro qui va detecter toutes ies

oecillations de I'avion, il est traite, il est envoie au yaw computer.
2] yaw COMPUTER .

Il calcuie, et traite toutes les informations provenant de la rate gyro, il ies envoie
a la gouverne de direction.

3) YAW CALIBRATEUR :
C'est un adaptateur des signaux de sortie (réseau des resistances).
4) YEW RACK ASSEMBLY :

Il contient une carte d'alimentation avec des circuits logiques

d'engagements, I'alimentation sert & fournir les tensions suivanies:

(- 15 VDC, + 15 VDC, +30 VDC, + 26 VDC,- 26 VDC)
Le pilotage automatique _ 45




TEST SWITCH

INDICATOR

OFF/ON

FAIL LIGHT

=

L TEFE

FLIGHT
CONTROL
MCGDULE

- Y AW

DAMPER
COUPLER

-

~ TEST MODULE

JUN 1975

HYDRAULIC
SYSTEM B

A/P ACCESSORY UNIT

Chapll.fig23

RUDDER

—-————— RUDDER INPUT

RUDDER POWER CONTROL UNIT

YAW DAMPER SYSTEM
322-15-002-01



Chapitre IT Les fonctions du pil matique

[.5.2.MODE SYNCHRONISATION :

Dés la mise sous tension du calculateur (avant 'engagement), 'actuateur
n'est pas excité le yaw damper est en mode de synchronisation le relais "K1~ est
excité par le 20V monitor, tout signal présent a 'entrée du ampl valve est appliqué &
'ampli inverseur grace au switch S1 (ouvert) puis & lintégrateur, afin d'annuler le
signal d'entrée du valve ampli, la synchronisation est faite de telle sorte qu'il n'y ait

aucun signal de sortie au moment de 'engagement.

I1.5.3 L'"ENGAGEMENT DU YAW DAMPER :

Pour engager le yaw damper il faut maintenir le switch flight control sur
position "ON afin d'exciter la bobine, avec un 28 V et une masse. L'excitation de la

bobine se fait par :

1- Le flight control switch soit sur position "ON"

2- Le relais "K1™ (alimentation du 30V monitor soit valide).

3- La masse est donnee par le circuit interrupteur calibré &
100m/s.

Les trois 28V passe par le contact du relais de travall K1 qui va exciter
I'actuator afin de laisser passer la pression hydrauligue, les lampes d'engagements
vont g'éteindre. D'autre part 1a tension 28 V va fermer le switch électronique S1, et va

ouvrir le switch electronique S2, ceci engagera le systéme du yaw damper,
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=
T

Chapitre IT

1.5.4.L e servecommande de direction :(Rudder Power Centrol Unit)

L'unité de contrdle de la servocommande de directicn est constituée des

eléments suivarts -

1- le soléncide du vérin (Actuator Solenocid): c'est I'élément principale qui
engage la servocommande de direction, il est alimenté en 28V,

2- la vaive de transfert (Transfert Valve) : son rble est de convertir les signaux
électriques (DC) de 'amortisseur de lacet en hydrauliques.

3- Le capteur de position (Position Transducer): est un transformateur de
retour de position issus du vérin de I'amertisseur de lacet, il est de type’'LVDT"

4- Le vérin de I'amortisseur de lacet (Yaw Damper Actuatrice) est une valve
pour la commande de verin principal.

II.5.5.Fonctionnement :

Le gyrometre (Rate Gyro) detecte n'importe quelle escillation dans le plan
de lacet (Yaw axis®, son signal de sortie est filtré, et programmeé par 128 centrale
aérodynamique (CADC) pour le changsr en vitesse, elle est ensuite amplifiee et
appiiguée 2 |a vaive de transfert, qui convertit ce signal (courant continue) en un

signal hydraulique pour actjver le mouvement du vérin de I'amortisseur de lacet.

La sortie du vérin {Actuator) est sommée avec l'entree du palonnier de ia
gouverne de direction (Rudder pedal) pour actionner le vénn principal. Ce qui va
permettre de la gouverne {Rudder).

Le capteur du venn de 'amortisseur de lacet (Yaw damper) fournit le signal de retour
gui va permettre d'annuler I'erreur existante entre ce dernier et le signal venant du
gyromeétre de 'axe de profondeur (Yaw axis)-

.En absence d'oscillations, Le signal de retour remet ia gouveme originale.

Le pilctape automatique S 47




aL8L A

1907 FHYDNI

TN

L

i

L L]

FIVEINTE NRLEAS ¥ Jamvil Ml

1ETLO5 I

—
laled faafeS il $i

;.
ks

LR i

R bl
l?i
(l}
tgi !

Chapll.fig24

) 235 L ALY —
O 0L HI MG ————



Chapitre 11 . — Les fonctions du pilotage automatique

IL5.6.COCKPIT TEST :

Pour tester yaw damper, il faut exciter la bobine du rate gyro.

Le switch du test contient trois positions : centré, a gauche et a dreite. Ca switch sert
a exciter la bobine qui se trouve dans le rate gyro, qui donnera une deflexion
maximum & droite ou & gauche suivant la position du switch loft ou right, 2 la sortie
du rate gyro un signal démodulé puis filtré qui va actionner la gouverne dans la limite

de ['amplitude de 4° (& gauche ou a droite).

Un indicateur de position gouverne, qui se trouve au niveau de cockpit va

donner la deflexion de la gouverne durant le test.
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Chapitre ll| Détection des pannes

lI.L1.PROCEDURE DE PANNE SUR UN SYSTEME DE PILOTAGE
AUTOMATIQUE DU BOIENG 737 .

IMPRIMME UTILISE :

1- CRM (carnet de route machine).
2- Fiche de travaux supplémentaires.
3- Fiche statistique de l'accessoire.
4- Fiche de bon fonctionnement.

“Durant le vol (Alger- Oran) le commandant de bord a constaté qu'il ne pouvait pas
aveir le maintien de la fonction HDG SELECT, donc le commandant de bord a
guide l'avion sur le mode VOR/LOC ou au manuel. Il arrive a Alger, suivant le motif
du panne de CEM les techniciens au sol (pistards) constatent que le calculateur de

roulis est défectueux, aprés le remplacement de celui — ci, le systéme est en état de
marche.

Le calculateur a &té acheminé aux ateliers, pour un dépannage approfondir,
pour cette fonction nous avons deux cas pour trouver 'anomalie de maintien du

HDG SELECT.
1- Les circuits logiques.

2- Les circuits d'asservissement (signal).
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Nous avons constaté que dans le module heading synchronizer I'ampli A1 est
défectueux effectivement nous avons injecté a I'entrée une tension de 2m volts a Ia
sortie nous avons trouvé un « 0 » volt, apres le remplacement de Fempli nous avons
trouve que le tension de

Ve = 2.5
Sortie de I'ampli est de 2,5V d’ou le gain.........=......=1250
VE =2x10
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lll.2. Procedures de test :

1Il.2.1.Instrumentation :

Plusieurs appareils sont indispensables pour effectuer les différents tests :
+ Convertisseur position angulaireftension continue (phase Angle Volt Meter PAVM).
+ Multimetre modéle 260 gu égquivalent.
+Chronometre
+ Servo- Analyseur
+ Oscilloscope
+ Mégohmmeétre

+ Voltmétre continu

111.2.2. Le calculateur de profondeur :

Les principaux tests effectues sur le calculateur de profondeur sont:
1. Test des différentes résistances
2. Test de 1 'alimentation
3. Test de Ia logique d'interlock
4_Test de la phase de synchronisation
5. Test du mode de maintien d'attitude
6. Test du mode de commande par le manche CWS
7. Test du mode de maintien d'altifude
8. Test du mode d'approche automatique
8. Test du mode de trim.
10. T est de la position des gouvernails et du détecteur de neutre

11. Test de |a surface de synchronisation

12. T est du mode test automatique

Le pilotage automatique - 5



Chapitre |l

lll.2.3.Amortisseur de lacet:

1. Test des résistances.

2. Test de I'alimentation et des interlocks.
3. Test du servo-amplificateur.

4. Test de I'amplificateur de trim.

5. Test de la synchronisation.

6. T est du gyrometre,

7. T est du mode de test automatigue.

ll.2.4Calculateur de roulis:

1. Test des résistances.

2. Test de la tension alternative et continue (ac, dc power).

3. Test des interlocks logigues.
4, Test du taux de synchronisation du roulis.
5. Test du convertisseur angleftension de roulis.

8. Test du versine.

7. Test du mode manuel,

Le pilotage automatique
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Chapitre lll e Deétection des pannes

1.3.Quelques procédure de pannes :

lI1.3.1.procédure de panne sur le calculateur de roulis :

Le pilotage automatique o3
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Conclusion

Durant notre séjour au sein de la société Air Algérie, nous avens percu |a
maitrise acquise par la lotalité du personnel de la direction technique et nous avons

distingue la rentabilité atteinte avec les différentes methodes de division de travail.

Maigré la vieillerie des méthodes de lest et des bancs de simulation. L'atelier
Pilotage automatique réalise parfaitement les missions gui lui sont destinées en ce
qui conceme fe Boging 737 et 727, la méthode de travaill au niveau de l'atelier
pilotage automatique, comme elle est pour 1a totalite des atsliers de l'entreprise. est

soumise a des régles normalisées et gu sont apphquées strictement.

Ce stage nous a permis de mieux s'approcher de la vie professionnelie et aux
methodes de travail Concernant le fravaill que nous avons effectué, nous avons

constaté le lien qui existe ontre la theorie et la mise en ceuvre des systemes réels et

fonctionnels, ce qui est le cas pour les systéemes de pilotage automatigue.

Le pilotage automatique - 55
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Résums

L'élude de pilotage automatigue consiste a etudier les différents accessoires de
son systeme, (el que : e calculateur de prafondeur, roulis, et lacet. (lui sont liees
entres eux el réalisent des fonclions élémenlaires distincls pour assurer la réeussite
d'un objectif commun en minimisant l'intervention du pilote.

Le calculateur de protondeur « pitch »a pour but de canaliser toutes les
évolutions de piques el cabrés de |'avion, sa principaie fonction esl e maintien de
I'altitude.

Le calculateur de rouiis « roli » a pour but caiculer tout ies évoiutions de virage
(@ droite ou @ gauche) sa principale fonction est ie maintient du cap.

Le calculateur de lacet « yaw damper »joue le role d'un amortisseur dans les
zanes de perturbations ainsi que les évolutions de virages.

Le pilotage automatique 6
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. Manual training (avionics systems).

- Manus! de test

. Gyroscope d'assistte.

. Dictionnaire d'aéronautigue.



Annexe = . __Généralités

La programmatien du gan :

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 ['altitude radio, soit d'un programme
en fonction du temps. Aprés 10 s de I'engagement du mode GS, le signal de
déviation sera module, amplifie et envoie vers le calculateur de profondeur et le filtre
de trajectoire verticale. Le gain d'amplification, initialement nul, croit et sera maintenu

a 100% jusqu'a ce que l'avion descende a 1500 pieds.

Dans le cas ou le radicaltimétre (LRRA) est fonctionnel, le signal d'altitude se
transforme en une tension résiduelle (biais) au niveau du programmateur du gain
vertical pour réduire le gain d'amplification de la déviation GS en fonction de 'altitude
de l'avion.

Si le radioaltimétre n'est pas fonctionnel, un programme de commande est
développé en fonction du temps. Le gain programme, qui commence 10s aprés
I'engagement du mode GS, se résulte en un gain initial de 80% qui croit a la capture
de 100% & 20% approximativement aprés une période de 120 s.

La centrale aérodynamigue {Central Air Data Computer):

La centrale aérodynamique est la seule source qui fournit Ia vitesse, la

température et I'altitude. Elle regoit comme entrées la pression statique et la pression

totale a partir sondes de pression.

La pression statigue est utilisée pour le calcul des signaux d'altitude et elle est
utilisée avec la pression totale pour le calcul de |a pressicn dynamigue et donc pour

le calcul de la vitesse.

La température provenant des sondes de température est utilisée pour le calcul

de 13 vraie valeur de la vilesse.

Le pilotage auf:umafir-.]uc . ) ' |



Annexe = : " : ; Genéralites

Le systéme d'attitude de référence {Attitude Reference System]

Iintroduction .
Ce systéme fournis continuellement les informations concernant Les zngles de

roulis et de tangage. Cette information est utilisée par les systémes suivants :

" Lindicateur de direction {Attitude Director Indicator ADI) (. Le directeur de vol
{Flight Director) (. Autopilcte.

+ Le radar météorolegigue.

Le gyroscope vertical {d'assiette) :

introduction :
Le gyroscope d'assiette donne la référence verticale pour -
+ Le pilote automatique.
+ L'honzon.
+ Le calculateur de vol.
+ Le radar méteorologigue,
Les informations de roulis et de profondeur sont engendrées par deux synchros
transmetteurs, ces synchros peuvent commander simultanément plusieurs systemes.

Le gyroscope dassiette se divise en deux parties principales -

+ Le mécanisme gyroscopique.

+ Les circuits électroniques.
Un annonciateur fixe sur le bati du gyroscope donne une indication « NO GO » en
cas de défectuosités. Un drcuit d'auto surveillance commande cet annonciateur. Ces
éléments sont enfermes dans un boitier étanche dont 'embase est fixee sur l'avion.

Principe :

_Lors de la mise en route, 'axe du rotor (toupie) s'aligne sur la verticale vraie. En
vol, du fait de la courbure du globe terrestre, une emeur de verlicalité se
développerait si un dispositif ne permettait pas de recaler 'axe du rotor. Cela est
réalise par deux intermupteurs électrolytiques cales a 90° l'un par rapport a lautre.
Ces interrupteurs commandent les moteurs de redressement.

Pendant les virages, du fait de la force centrifuge, et lors des accélérations el
décélérations longitudinales, ces niveaux donneraient des informations erronées aux
moteurs d'érection, le gyroscope tendrait & s'aligner sur la verticale apparente. Ce

Le pilotage automatique 2



Annexe ] Géngeralites

phénoméne est annihile par ladjonction de deux autres paires dinterrupteurs
électrolytiques {pour la profondeur et pour le roulis)

La coupure de |'éraction transversale apparait des que la cadence de virage
atteint 15%mn. Ceci correspond & une inclinaison de 6° des interrupteurs. Cette
coupure de I'érection en virage est maintenue pendant toute la durée de I'évolution.
Les interrupteurs de coupure longitudinale ou en profondeur sont inclines DE 3.7°,
Des que la force d'accélération au de déceleration atteint le seuil, les interrupteurs
coupent I'alimentation du moteur de profondeur. L'action de ce circuit est limitée a
5mn, il est en effet impossible qu'ime accelération importante se prolonge aussi
longtemps, Ainsi dans raventualité d'une défectuosité dans le circuit de coupure,
cette limitation permettra le retour en érection normale.

Mécanismes gyroscopiques :
Les mécanismes gyroscopiques comprennent essentiellement un bati

supportant 1es cadres de roulis et de profondeur .Le moteur gyroscopigue est forme
du carter {ou cadre de profondeur) et d'un rotar en tungsténe. Ce moteur bipoiaire
est atirnente en tension diphasée 11 partir de la tension moncphaseée de 115V
(400Hz).

La vitesse du rotor est d'environ 11500 t/mn,

La liberté du cadre intérieur est de 85° en profondeur, celle du cadre extérieur est
360° en roulis.

Circuit d'érection .

Les interrupteurs électrolytiques détectent les erreurs et les moteurs a
hystérésis les corrigent.

Le moteur fixe sur I'axe du roulis corrige les emeurs en profondeur et le moteur
fixe sur I'axe de profondeur cormige les erreurs en roulis.

Circuits des synchros transmetteurs :
Deux synchros transmetteurs, |'un fixe sur l'axe de profondeur, I'autre sur |'axe de

roulis. sont mentes en opposition avec les moteurs de redressement. Ces synchros
détectent la position par rapport & l'axe vertical du gyroscope d'assiette,

Les signaux de profondeur et de roulis en provenance des stators de ces deux
synchros sont appliques aux stators de deux stators Il rotors blogues. Les rotors sont

Le pilotage automatique B 3
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Annexe . . Geénéralités

formes de deux enroulements a hautes impédance bobines perpendiculairement I'un
par rapport a l'sutre, Ces synchros produisent des signaux destines au pilote
automatique, au calculateur de vol et au radar météorologique.

Circuit Condensateur de la piste de portance en virage :

Pendant les virages le circuit compensateur produit un signal «a cabrer »
(versine) destine pour le calculateur de profondeur pour compenser les pertes en

portance.

Circuits électronigues o
Les circuits sont formes esseniielement do drcuits logiques places dans
l'embase du gyroscope ; ils recomposent de 13 cartes reparties en étoile.

I, Adaptation des signaux de profondeur (Pitch Phasing Logic Card.).
2. Adaptation des signaux de roulis (Bank Phasing Logic Card.)

3. Surveillance de I'alimentation (Power Monitor Logic Card.)

4. Surveillance des défauts des moteurs d'érection {Timer Logic Card.)
5. Détection des défauts des moteurs (Torquer Monitor Card.}

6. Controle de 'érection (Erection Cut-out Logic Card.)

7. Détection des accélérations {(Senser Switch Logic Card )

8 Controle des alarmes (Malfuncticn Logic Card. )

9. Surveillance des synchros {Dual Autasyn Monitor Logic Card.)

10. Régulateur BT (5.1 voits Regulator Logic Card)

11. Régulateur HT (35 volts Regulator Logic Card)

12 Coupure d'érection (Dual AC Contacteurs Logic Card.)

13. Temporisation de I'érection rapide (pitch Erection Time Delay Logic Card)

Remarque : Toute dégradation des performances ou panne durant le vol,

provoguant 'apparition d'un signal sur les circuits logiques de surveillance, d' ou:
+ Déclenchement du circuit du pilote automatique.
+ Déclenchement du circuit du calculateur de vol.
+ Apparition d'un drapeau sur 'horizon.

+Apparition définitive de l'annonciateur.

Particularités des mécanismes type M-1228-a1 pour B727 :

Interrupteurs électrolytiques de Coupure :

Le pilotage automatique | | _ %
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Annexe _ = Ciénéralités

Ces interrupteurs sont ouverts en position nivelée. Cette disposition permet
d'augmenter la sécurite de

Fonctionnement. Si un interrupteur se détériore ou si une défectuosite apparait dans
le circuit électronique, |' érection normale sera maintenue.

Les électrodes des interrupteurs ont &té améliorées et résistent mieux aux attaques
chimiques de I'électrolyte.

Des résistances limitent le courant dans les interrupteurs électrolytiques de coupure.

Moteurs d'érection:
Par rapport aux anciens modéles, les rotors des moteurs couples sont fabriques
avec un métal différent.

Le couple est plus fort et le courant dans les interrupteurs électrolytiques est reduit
de 40%.

Roulements de rotor .

Les réparateurs des roulements sont imprégnes et de plus un petit réservoir de
lubrifiant pern1et un graissage ameliore.

L'angle de contact des roulements a été augmente d'ou une meilleure résistance a la
fatigue.

Directeur de vol :
L'cbjectif de ce systéme est de fournir aux pilotes toutes les commandes
visuelles nécessaires pour maintenir I'avion dans |a position désiree.

Le calculateur du directeur de vol r~cit ces informations a partr des différents
systémes de navigations. En plus, le systéme de référence d'assiette foumis les
informations concernant des attitudes de roulis et de profondeur.

Ce calculateur traite ces informations et génére la commande appropriée pour
maintenir la trajectoire visee.

Le systéme de boussole (Compass System} :
Le gyroscope directionnel fournis une référence de cap stabilise a l'indicateur

radio magnétique (RMI). La carte du RMI est actionnée par un servo amplificateur en
réponse a un signal de du gyroscope directionnel, ce signal est aussi utlise dans le
pilotage automatique.

La sonde magnétométrique (Flux Valve) :

Cette sonde est utilisée pour la détection du nord magnetique.

L ‘indicateur radio magnétique (Radio Magnetique indicator) :

I.e pilotage automatique 5
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Il indique les informations concernant le cap n1agnetique et les relevements
radioconcentrigues (localisation d'émetteurs radioélectriques).

Le pilotage autu.“ma,tique
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