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Introduction

INTRODUCTION

La navigation peut étre définie comme I’emploi des calculs pour déterminer la

position d’un avion et le diriger vers sa destination prédéterminer.

Le premier moyen autonome de la navigation est la boussole. Au fil des siecles,

le dispositif fut perfectionné pour donner naissance au compas magnétique.

Les systémes de la navigation aérienne sont subdivisés en deux grandes
classes:
- La classe des systémes non-autonomes, qui incluse tous les systemes de radio
navigation.
- La classe des systémes autonomes, qui incluse les systémes de navigation par
inertie.
L’ objectif principal de notre travail porte sur |’ étude d’ un systéme inertiel. Pour

atteindre notre objectif, on a divisé notre travail en quatre (04) chapitres.

Le premier chapitre donne un apercu général sur la navigation agrienne et les

différents systémes autonomes et non-autonomes utilises.

Le second chapitre est consacré a I'étude de la plate forme inertielle, les
éléments de mesure de I'INS ; qui sont les gyroscopes, les accélérométres ainsi que ses

compositions et interfaces.

Le troisiéme chapitre traite les principes sur lesquels est basée la navigation
inertielle, le principe de la centrale inertielle, son fonctionnement général ,son

alignement, la vérification des statuts, le mode ATT REF et les erreurs de ce systéme.

L e quatrieme chapitre est consacré ala maintenance et |a recherche de panne.

Finalement, nous avons cléturé notre travail par une conclusion générale.
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CHAPITRE I

GENERALITES SUR LA NAVIGATION

I.1. NOTIONS GENERALES SUR LA NAVIGATION :

1.1.1. Définitions et problemes :
Le terme navigation vient du latin, art de diriger un navire. La navigation est
I'ensembl e des techniques qui permettent de maitriser les déplacements.
Naviguer demande de répondre a deux questions:
e  Ouest le mobile par rapport a I’itinéraire ?
e  Quelle direction faut-il lui faire prendre pour suivre cet itinéraire ou
pour y revenir s’il s’en est écarté ?
Ce sont les problemes du point et de laroute.
- Pour résoudre le probléeme du point, il faut disposer d'un cadre de
référence (référentiel) ou va se déployer I'itinéraire.
- Pour résoudre le probléme de la route, c'est-a-dire la direction, le

référentiel doit étre orienté par rapport ades directions de |’ espace rédl.

Sur la terre une seule direction de référence suffit qui peut étre le nord. Pour

naviguer dans|’ espace, il faut deux directions, par exemple deux étoiles fixes.

1.1.2. Méthodes générales de navigation :
On distingue deux catégories de méthodes :
- Navigation par points ou par cheminement ;

- Navigation al’ estime
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1.1.2.1. Navigation par points ou par cheminement :

Dans les procédés de cette catégorie, on a en premier lieu la position et en

deuxieme lieu lavitesse qui doit étre mesurée par un moyen indépendant.

Trouver la position (ou faire le point) est I’ opération majeure de la navigation

qui se ramene toujours a larecherche de surfaces ou de lignes de positons.

Soit X1, X, €t X3 les coordonnées d’ un point P dans le référentiel choisi. Pour les
trouver, il faut faire des observations et des mesures ou interviennent des points et des
directions connues du référentiel. Chacune de ces opérations fournit la valeur au point
P d’'un paramétre F(X1, X», X3) lié aux coordonnées de P et a celles des points et des

directions précites.

La relation F(x1, X» , X3) = Fo définit une surface de position sur laquelle se

trouve le point P. Lalocalisation compléte de P demande de déterminer ces surfaces.

On distingue plusieurs types de lignes de position :

- Lignes de position orthodromiques,
- Lignesde position circulaires,

- Lignesde position hyperboliques.

2
7~
7~ S N
-2 ©- — — = —-© Navigation par points
Q/\_e Navigation a I’estime
t=0 t=1 =2 t=3

Figure (1.1) : Les deux méthodes de navigation
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1.1.2.2. Navigation a I’estime :

Dans cette catégorie de navigation, le point de départ étant connu, il suffit de
mesurer ensuite, a tout instant, la vitesse dans le référentiel qui sert a décrire

I’itinéraire pour en déduire latragjectoire réellement suivie par intégration.

L’intégration de la vitesse tend a accumuler les erreurs ce qui fait que le point
fourni par la navigation al’estime a de grandes chances d étre de moins en moins
précis a mesure que le temps passe d'ou la nécessité d’ effectuer périodiquement un

recalage.

1.1.3. Coordonnées géographiques :

1.1.3.1. Lasphére terrestre :

Nous considérerons le globe terrestre comme une sphére de centre O,

|égerement aplatie aux pdles, de 40000 km de circonférence et rayon de 6367km.

Elle tourne autour du soleil environ 365,25 jours et sur elle-méme en 24 heures.

Nord
Meéridien de
Greenwich
Equateur

Paralléle

Sud

Figure (1.2) : Lasphéreterrestre.
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1.1.3.2. Coordonnées géographiques :

Par tout point de la surface terrestre passent un méridien et un paralée
définissant les coordonnées géographiques du point: ce sont la latitude L et la

longitude G qui se mesurent en degrés et minutes.

e Latitude L : longueur de I’arc de méridien entre I’ équateur et le point. La
latitude est soit Nord (supérieure a 0) soit Sud (inférieure a0)

e Longitude G: longueur du plus petit arc d équateur compris entre le
méridien de référence (Greenwich) et le méridien passant par le point. La
longitude est soit Ouest (supérieure a0) si le point est al’ouest du méridien
de Greenwich et est (inférieure a 0) dans le cas contraire. Elle est comprise
entre O et 180°.

Exemple : Coordonnées géographiques d’ Alger : N 36°40' E-003°10’ .

1.1.4. Les repéres:

1.1.4.1. Le nord vrai N,

La direction du méridien passant par le point vers le nord est appelée nord vrai

ou nord géographique.

1.1.4.2. Le nord magnétique N, :

La terre baigne dans un champ magnétique dont toutes les lignes convergent
vers un point qui est le nord magnétique (cette direction est donnée par une boussole).
La position de ce pole varie dans le temps. A noter que la direction indiquée par la
boussole est différente du nord magnétique a cause des erreurs. Cette direction est

appelée nord compas N..

1.1.4.3. La déclinaison magnétique :
La Dy, est I'angle compris entre le nord vrai et le nord magnétique. D, est dite
EST (supérieure a0) s N, est a droite de N,. Elle varie avec le lieu et le temps (elle

diminue de 10'/an, soit 1° tousles 6 ans).
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1.1.4.4. Ladéviationd :

La déviation d est I'angle compris entre le nord magnétique et le nord compas.

d est dite EST (supérieure a0) si N, est adroite de Ny,

Axe géographique

Ny

Nm

Nc

Figure (1.3) : Coordonnées géographiques

1.1.5. Routes a la surface de la terre :

1.1.5.1. Mesure de distance :

En aéronautique, on utilise surtout le mile marin (Nautical Mile) noté NM

qui correspond alalongueur d’ une minute d’ arc de méridien :

1.1.5.2. Mesure d’un arc de méridien :

Elle se déduit de la différence de latitude des 2 points.
Par exemple, si A (N 49°33' ; W005°00') et B (N 38°40' ; E 005°00") ,
Alors: AL=49°33-38°40=10°3=653 et AB=653 NM.
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1.1.5.3. Mesure d’un arc de paralléle :
Elle dépend de lalatitude et de la différence de longitude.
AB=AG.cosL selon |’exemple précédent.
AB=[5-(-5) ].cos49° = 393,63 NM.

1.1.5.4. Mesure de vitesse :

En I’ aéronautique on utilise le Nautical Mile / heure (nm/h) appelé knot (nceud

et noté kt) en anglais pour mesurer la vitesse.

1 kt =1852 metres/ heure.

Pour les vitesses verticales, on utiliserales pied par minute(ft/mn).

I.1.5.5. Les cartes aéronautiques :

Une carte est une représentation sur un plan d’ une surface sphérique. Une carte
est caractérisée par son canevas qui est la représentation sur un plan du graticule
terrestre (ensemble de méridiens et des paralleles). Les principaux canevas sont les

canevas de Mercator et de Lambert.

Pour la carte Mercator, le canevas est de type cylindrique, conforme (conserve
les angles) et loxodromique (la loxodromie est représentée par une droite sur cette

carte).

70°N

~ .'.-.
1 —7n° 3 40°N
— /1 (Yo———t )
h=a w Equateur
\ Equateur /

v

40°

N—

Figure (1.4 ) : Projection Mercator
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1.1.5.6. Lesroutes:
Deux types de routes sont utilisés en aéronautique: la loxodromie et

|’orthodromie.

- Route loxodromique : c'est une route qui coupe a angle constant les
meéridiens successifs qu'elle croise. Dans une projection de Mercator une route

loxodromique sera représentée par une droite.

- Route orthodromique c’'est une route qui correspond au chemin le plus court
entre deux points de la surface de la terre. Si on assimile la terre a une sphére,
c'est donc le plus petit des arcs de cercle qui joint deux points. En navigation il
n'est pas facile de suivre une route orthodromique car il faut en permanence
modifier sa route. Dans une projection de Mercator, une route orthodromique

sera représentée par une courbe d'alure sinusoidale.

loxo

L] 7
ortho 42T Orthodromie
T T
p Loxodromie

Figure (1.5) : Représentation de I’ orthodromique et
de laloxodromique sur une carte Mercator

1.1.6. Les repéres de direction :

1.L1.6.1. Lecap(CmouCv):

Angle compris entre la direction origine (nord Ny ou N,,) et I'axe longitudinale

de I’avion compté dans |e sens horaire.
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1.1.6.2. Laroute (RmouRVv):

Angle compris entre la direction origine (nord Ny ou N,,) et la tangente a la

trgjectoire del’avion .

1.2. LES AIDES DE RADIONAVIGATION :

1.2.1. Définition :

Ensemble des techniques permettant de définir la position par des moyens

radioélectriques.

1.2.2. Classification des aides Radio :
- Aides pour grandes distances (supérieures a 300 NM) : navigation des longs
courriers sur de grandes distances (LORAN, GPS)
- Aides pour moyennes distances (inférieures a 300 NM) : navigation sur
routes aériennes. (VOR, DME)

- Aides pour courtes distances(voisinage des aérodromes) : atterrissage
(ILSMLYS).

1.2.2.1. Le VOR (VHF Omni Range) :

- But: Le but du radiophare omnidirectionnel VOR est de fournir une
information de relevement magnétique (QDM) d’une station d’émission
omnidirectionnelle au sol qui pourra étre lue par le pilote sur un
indicateur. Le QDM est le cap magnétique permettant de rejoindre la

station avec un vent nul .

- Principe : Par mesure du déphasage entre un signal de référence (30 REF) et un
signal variable (30 VAR) :

e lesindications a bord sont indépendantes du cap de |’ aéronef.
e || existe 200 canaux VOR de largeur 50 kHz situés dans la bande VHF
111,975 MHz — 117,950 MHz.
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Nms

6=QDR

radial

Station VOR
QDM=QDR=+180

Figure (1.6) : Principe de VOR

1.2.2.2. Le DME (Distance Measuring Equipment) :
- But : Mesurer la distance oblique de I'avion a la station DME au sol.

- Principe : Par détermination du temps écoulé entre I’interrogation par

I’émetteur aéroporté et la réception de la réeponse de la station.

e |l existe 200 canaux DME situés dans la bande UHF.

%
Distance sol Balise
VOR/DME

Figure (1.7) : Principe de DME
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1.2.2.3. L’ILS (INSTRUMENT LANDING SYSTEM) :
- But: Systeme d’'aide a l'atterrissage permettant le guidage de I’avion sur I’ axe de

descente.

- Principe : 1l se compose de trois parties :
e Le Localizer (LOC) fournit une information continue d’ écart de I’ aéronef
par rapport au plan vertical de |’ axe de la piste.
e Le Glide Path (Glide) fournit une information continue d écart de |’ agronef
par rapport au plan obligue de descente idéal pour arriver au seuil de la piste.
e Les Markers fournissent une information de distance par rapport al’ entrée de

la piste.
- Les fréquences :

e LeLOC travaille danslagamme VHF danslabande 108 a 112 MHz
e LeGlide travaille dans lagamme UHF dans la bande 329 4 335 MHz .

Axe de
LocC

descente =
4 T
-h-..‘_ -
"|-|-|.|_ .
e
%7

/M\ACT uUcT

descente

Antennes
Glide

’

Ecart
GLid

oM IM MM,

TAY —
-/ —

Antenn
es LOC

Axe LOC

Ecart

Figure(1.8) : Leprincipedel' ILS.
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1.2.2.4. Systéme de navigation par satellite :

- But : fournir a tout instant, quelles que soient les conditions météorologiques,
partout dans le monde :
e Une position (latitude, longitude et altitude)
e Unevitesse

e Unedate.

- Principe : Cette position et ce temps sont déterminés a partir de mesures de
distance entre le récepteur et plusieurs satellites dont la position est
connue. Ces mesures de distance sont en reéalité des mesures de temps

de propagation du signal entre chaque satellite.

A I'heure actuelle, le systeme GPS est le plus utilisé dans la navigation

aérienne. Il offre deux services:

e |e Standard Positionning System (SPS) ouvert aux civils (code C/A)
e le Precise Positionning System (PPS) : réservé a I'aamée américaine et
permettant une précision supérieure au SPS (code P/Y))

1.3. INERTIAL NAVIGATION SYSTEM (INS) :

Ces centrales sont équipées d'une plateforme restant parfaitement horizontale

pendant toute la durée du vol (utilisation de gyroscopes).

I.4. INERTIAL REFERENCE SYSTEM (IRS) :

Ces centrales, solidaires de la structure de l'avion, génerent une plateforme

fictive maintenue al'horizontale par calcul (a partir d'informations de gyrolasers)

Ces deux types de centrales sont équipés d'accélérometres tres sensibles et

assarvis.

12
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1.5. COMPARAISON ENTRE DEUX TYPES DE CENTRALE INERTIELLE :

Composants

INS

IRS

Composant inertiel

Inertiel Navigation Unit - INU

Plate formeinertielle

Suspendue ala cardan et stabilis’ée
al'horizontale par des boucles
d'asservissement.

Deux accélérometres Al et A2
perpendiculaires entre eux.

Trois gyroscopes dont 2 a axes
verticaux (G1 & G2)et le 3eme a
axe horizontal (G3).

Cette plateforme est orientée par
rapport a des références terrestres.

Calculateur

Calcule toutes les valeurs
nécessaires alanavigation
orthodromique et généere des
signaux pour le pilote automatique
(AP).

Inertiel Référence Unit - IRU

Plate formeinertielle

Trois accél éromeétres asservis
liés alastructure de I'avion et
dont les axes sensibles sont
orientés suivant les trois axes de
['avion.

Trois gyrolaser liés ala structure
de I'avion mesurent la vitesse
angulaire de rotation des trois
axes de l'avion.

Calculateur

* Calculs trigonométriques
convertissant les mesures

accél érometres.

* Tous les calculs de navigation
orthodromique

* Signaux pour I'AP.

Control Display Unit -
CDhuU

Boitier de commande et d'affichage.

(Interface homme / machine).

* Boitier de commande et
d'affichage.
(Interface homme / machine).

Mode Selector Unit -
MSU

Permet de sélectionner |le mode de
fonctionnement.

Permet de sélectionner le mode
de fonctionnement.

Battery Unit - BU

Alimente I'INS pendant 15 a 30
minutes en cas de défaillance du
systeme d'alimentation de bord.

13

Tableau (1.1) : Composition des deux systemes
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CHAPITRE II

DESCRIPTION DE I’INS

I.1. INTRODUCTION::

L es systemes autonomes ce sont des systéemes qui, une fois intégrés dans |’ avion,
ne nécessitent aucune liaison avec I’ extérieur pour déterminer la position et la trajectoire

de celui-ci.

C'est vrai que les systemes de radionavigation fournissent des données exactes
concernant la navigation, mais ils ont des limitations qui sont dues aux différents

brouillages qui affectent les liaisons entre les radiobalises et |es équipements de bord.

Des amédliorations dans les technologies du gyroscope et de I’ accélérométre ont
aboutit a la conception d’un éguipement de bord completement autonome qui permet de
déterminer d’ une maniére précise la position de I’ avion. Cet équipement est le systéme de
navigation inertielle ou INS (Inertiel Navigation System). Il est construit autour de ce que
I’on appelle un « coaur inertiel ». Ce coaur est composé d’ une plate forme montée au
cardan, recevant des gyroscopes qui la stabilisent en direction et des accél éromeétres qui
mesurent les variations de vitesse. La direction du coeur inertiel est mesurée au moyen de
trois capteurs de rotation qui communiquent ces données a un calculateur. Ce calculateur
connait donc en permanence les variations de vitesse grace aux accéléromeétres et sa
direction gréce aux gyroscopes. Il peut ainsi, pourvu qu’'on lui ait indiqué, a I’arrét le
point initial, donner a tout instant sa position en effectuant une intégration continue du

mouvement.

1.2. LAPLATE-FORME INERTIELLE :

Afin de mesurer |’ accélération A et larotation o de I’ avion, on fixe sur un méme
béti, (trois ou deux) accélérométres a un axe et deux gyroscope a deux axes (ou trois

gyroscope a un axe). Cet ensemble s appelle plate-forme inertielle (le coaur).

14
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Il'y adeux fagons d' utiliser une plate-forme :

- Plate-forme «strapdown » ;

- Plate-forme stabilisée (application d' INS).

11.2.1. Plateforme « strapdown » (application d’IRS) :

La plateforme est fixée al’avion. L’ orientation de la plate-forme est déterminée
par les gyroscope qui mesurent les composantes de o. Les composantes de |’ accél ération

A sont mesurées dans un repére lié a I'avion, d’ou la nécessité de changements de

coordonnées, ce qui exige des calcul ateurs puissants.

e Avantages:
» Pasd attitude interdite
= Obtention directe des composantes de larotation instantanée de

|”avion et les angles d attitude de |’ avion.

e Inconvénients:
= Environnement difficile (vibrations). Utilisation de gyroscopes a

laser.
Vo Po
Anm | Changement Latitude
ACC de coordonnéesfo— det d(-e:?]l;\ljila;?orn —— > Longitude
g Altitude
Plateforme
stahilisée Calcul de @
Roulis
GYRO Calculateur Tangage
o attitude :> Lacet

Figure (11.1) : Plateforme de type « strapdown »
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11.2.2. Plateforme stabilisée (application d’INS) :

La plateforme est completement isolée des mouvements angulaires de I’avion a

I"aide de cardans et asservie a une orientation choisie. Les gyroscopes ont pour fonction

la détection des changements d’ orientation de la plateforme et son asservissement a une

orientation fixe par I’ intermédiaire de moteurs.

e Avantages: Possibilité de limiter la cadence des calculs, ambiance de

fonctionnement excellente.

e Inconvénients: Complexité mécanique, maintenance difficile.

ACC

Asservisserpent Plateforme
stabilisée

o
GYROS

Ya

Vo

|

Po

[[et

Calculateur de
navigation

Calcul de @

Figure (11.2) : Plateforme de type stabiliseée

Latitude
Longitude
Altitude

11.3. CENTRALE INERTIELLE A PLATEFORME STABILISEE «TROIS

AXES » :

11.3.1. Composition :

Lacentrale inertielle a plateforme stabilisée est composée de :

- Cadre extérieur supporté par la structure de I’avion en rotation autour de I'axe

tangage.

- Cadre intérieur supporté par le cadre extérieur en rotation autour axe roulis.

16
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- Lecaoaur en rotation autour de |’ axe azimut

- Moteurs: M1 (roulis), M2 (tangage), M 3 (azimut)

- Détecteursangles: D1 (roulis), R2 (tangage), R3 (azimut)

- Trois accélérométres Ax, Ay et Az d’ axes sensible dirigés respectivement vers les
axes du triedre de mesure (xyz).

- Trois gyroscope intégrateurs Gx, Gy et Gz d’ axes d entrée dirigés respectivement
vers les axes du triedre de mesure (xyz).

- Unresolver de coordonnées R pour distribuer les commandes.

Axe d’azimut

Axe de tangage

\ Axe de roulis

$

M1

Figure (11.3) : Composition de la plate-forme.
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11.3.2. Stabilisation :

e Evolution en azimut :

Lorsque le systéme effectue une rotation autour de I'axe d’azimut, le détecteur
Gz détecte sur son axe de sortie cette rotation. Le signal d’erreur amplifié alimente le
moteur d’azimut M3 de fagon a ramener par rotation du cadre d’ azimut, le coaur dans sa

position initiale. Le détecteur d’azimut D3 délivre un signal d’azimut .

e Evolution en roulis et en tangage :
Une rotation autour de |’ axe de roulis ou de tangage sera détectée simultanément
par les deux gyroscopes Gx et Gy lorsque I'azimut v est quelconque d ou la nécessité

d’ un résolve de coordonnées.

e Rotation autour de I’axe de roulis :
Le résolve élabore le signal U,=Uy.cosy+ U,.siny ou Uy et U, sont |es rotations
détectées respectivement par les gyroscopes A, et A,. Ce signal d’erreur va commander

le moteur de roulis de fagon aramener le coeur dans sa position initiale.

e Rotation autour de I’axe de tangage :
Le résolve élabore le signal U,=U,.cosy- U,.siny ou Uy et U, sont les rotations
détectées respectivement par les gyroscopes A, et A,. Ce signal d’erreur va commander

le moteur de tangage de fagon a ramener le coaur dans sa position initiale.
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Axe roulis

Ui=Uycosy- Uysing >
Axe tangage

"o R

-1 Ml

Yo

M3

Figure (11.4) : Stabilisation
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11.3.3. Plate-forme a quatre axes :

La plateforme (a trois axes) présente un défaut majeur : dans le schéma de la
plateforme précédente, une rotation de 90 autour de I’ axe de roulis provoque I’ alignement
des anneaux internes d’ ot un dysfonctionnement de la plateforme (perte d’un degré de
liberté). Pour conserver les anneaux interne et externe constamment perpendiculaires, on
trouve un anneau comportant un moteur d’asservissement commandé par le détecteur

d angle placé sur |’ axe médian d’ ou une plateforme « quatre axes ».

Axe médian

tangage
\ gag

Figure (11.5) : Plate-forme a quatre axes

11.4. ELEMENTS DE MESURE DE L’INS :

11.4.1. Les accélérometres :

Un appareil permettant de mesurer une ou plusieurs composantes de

> > o

I’ accélération non gravitationnelle A=y_—® s appelle accélérometre.

De nombreuses techniques sont utilisées pour mesurer cette accéération. On

cite, par exemple, les techniques pendulaires, gyroscopiques et a quartz.

20
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Exemple de I’accélérometre pendulaire :

Lors d’'une accélération, sous |’ effet d' une force d’inertie, la massel otte s écarte
de la position zéro. Le détecteur d’'angle délivre un signa pour le générateur
d incréments. Pour chaque incrément d accélération délivré, le générateur de courant
délivre un créneau de courant qui alimente le moteur-couple qui exerce aors une force de
rappel F, qui ramene la masselotte a la position zéro. L’ accélération mesurée A, est

obtenue par comptage des incréments.

Signal

— sortie
Générateur
d’incrément

Générateur || biais
| de courant

Figure (11.6) : L’ accélérometre pendulaire.

11.4.2. Les Gyroscopes :

On appelle gyroscope, tout appareil permettant d’ effectuer une mesure de la
rotation de son boitier vis-a-vis de |’ espace absolu.
Dans la construction des gyroscopes, on a deux types :
- Des gyroscopes de type mécanique constitués d’ un corps tournant a grande vitesse ou
d’ un corps vibrant.
- Des gyroscopes de type optiques (gyrolaser ou a fibre optique).
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11.4.2.1. Les Gyroscopes mécaniques avec elément rotatif :

11.4.2.1.1. Structure des gyroscopes :
Les toupies des gyroscopes sont généralement montées dans des systemes
d anneaux de cardan qui les isolent des mouvements de la structure porteuse. Deux

configurations sont utilisées :
a) Suspension a un (01) degreé de liberté :
La toupie est supportée par un seul anneau de cardan : possibilité de rotation

autour d'un seul axe (axe (un)) d’ ou un degré de liberté. Un tel montage ne matérialise

pas une direction de référence.

b) Suspension a deux (02) degres de liberté :

La toupie est supportée par deux anneaux de cardan : possibilité de rotation
autour de deux axes d ou deux degrés de liberté. Dans cette configuration, |’axe de la

toupie peut prendre n’importe quelle direction.

Anneau de

Figure (11.7) : Gyroscopes mécaniques avec élément rotatif

11.4.2.1.2. Propriétes du gyroscope :
- L’inertie gyroscopique :

Par suite de sarotation, le gyroscope est doté d' une inertie importante, ce qui est
intéressant vis-a-vis des perturbations de courte durée subies par un avion. L’inertie du

gyroscope dépend du moment d’ inertie de satoupie et de sa vitesse de rotation propre.
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Pour avoir des vitesses de rotation importantes, on utilise des gyroscopes a
alimentation électrique. La constitue un rotor d’ un moteur alimenté en 400 HZ (115 VAC

ou 26 VAC) avec une vitesse derotation ® = 24 000 tr/mn.

- Laprécession :
Soit un gyroscope en mouvement, exergons sur son axe un couple de forces
extérieurs dont le moment par rapport a son centre de suspension O (confondu avec son
centre de gravité) vaut M. nous constatons que |’ axe se dérobe perpendiculairement a la

direction de cette force (figure 11.8). On dit que |le gyroscope précessionne.

En notant la précession gyroscopique par Q : vitesse angulaire du gyroscope,

autour del’axeZ’'Z, alors %_T:QAH

force dinertio

D‘-"P-‘rﬂ'cemm,}
ode foxe

Figure (11.8) : Laprécession
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Nous voyons que la vitesse de précession sera d’ autant plus élevée que le couple
sera important et si nous voulons que le gyroscope ne soit pas perturbé par des couples

tres faibles, nous avons intérét a avoir une grande vitesse de rotation.

Le sensde Q sur Z'Z est donné par la regle du tire bouchon lorsqu’ on amene H

sur le couple perturbateur M par le plus court chemin.

- Lafixité dans I’espace :

Cette propriété est une conségquence évidente de I'inertie du gyroscope. Elle est
définie comme étant la facilité du rotor a maintenir fixe sa position dans I’ espace. Nous
constatons que quel que soient les déplacements de la suspension, |I’axe du rotor reste
toujours paraléle a lui-méme. Par suite, si |’ axe a été dirigé verticalement lors du départ,
il conservera cette direction et pourra matérialiser la verticale du lieu. S I'axe du

gyroscope est horizontal, il matérialise une direction.

L’axe du gyroscope reste fixe dans I’ espace. Cette propriété ne peut étre mise
parfaitement en évidence par expérience par suite de précessions dues aux imperfections

meécaniques inévitables.
11.4.2.2. Gyrométres Optiques :

11.4.2.2.1. Les gyrométres a fibre optique :

Les gyrométres a fibre optique sont fondés exactement sur I'effet SAGNAC. La
solution choisie pour améliorer la sensibilité du gyrométre est d'augmenter son aire
géométrique. Ceci est réalisé grace a une fibre optique que I'on enroule en N spires. L'aire
totale d'un tel gyrométre est alors:

A=NrnR2=LR/20U ,R :lerayon,L :lalongueur

Dans la plupart des gyromeétres optiques le détecteur est en réalité placé en A,

tout comme la source. Dans ce cas chaque onde parcourt |’ ensemble de la boucle.
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. modulateur
source superluminescente éleciro-optique

Figure (11.11) : Schémad un gyromeétre a fibre optique

11.4.2.2.2. Les Gyroscopes Lasers :

Le gyro-laser est une autre solution pour augmenter la sensibilité de I’ appareil a
larotation. Il se compose d'un milieu amplificateur actif placé al'intérieur d’ une cavité en
anneau. Les ondes laser peuvent circuler dans les deux sens I'intérieur de la cavité et on
récupere le battement entre les deux ondes sur un des miroirs de la cavité. Si la cavité ne
tourne pas, les deux ondes ont méme frégquence et le battement est a fréquence nulle. Si la
cavité tourne, les longueurs de cavité vues par chaque onde different et les fréquences des
deux ondes ne sont alors plus égales. On obtient un battement a une fréquence donnée par

larelation suivante : Af :%

Avec: Af :lafréquence; Q :vitessederotation; A :longueur d’ onde
et L : longueur de cavité., A le battement

Milicu
amplificateur

detectenr

Figure (11.12) : Schémad’ un gyro-laser
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11.4.2.2.3. Performances de gyromeétres optiques :

Par rapport aux gyrometres mécaniques, les gyrometres laser ont :

- Une meilleure stabilité du facteur d’ échelle,
- Une melilleure dynamique (rapport de la plus grande a la plus petite vitesse angulaire

mesurée).

Les accélérations du boitier n’ ont aucune influence sur le phénomene optique,
Trés grande fiabilité (absence de pieces en mouvement)

Performances limitées 4107 °/h.

11.5. COMPOSITION DE L’INS :

L’ équipage dispose de deux boitiers de commande,
= Le boitier sélecteur de mode (MSU)qui permet de sélecter I'un des
cing modes de fonctionnement du systéme.
» |aboite de commande et d’ affichage (CDU) qui permet a |’ équipage
de dialoguer avec le calculateur.
= Une unité de navigation par inertie (
= module de calcule) (INU).

= Batteries de secours.

11.5.1. Le boitier sélecteur de mode (figure11.13) :
Les modes de fonctionnement disponibles sur le boitier de mise en ceuvre sont
les suivants:
-« Arrét » off : arrét du systéme.
-« Stand-by », mode préliminaire al’ alignement, il s'agit de mettre sous tension le
systéme, de lancer les gyroscopes, de préparer le caculateur a recevoir des

informations par |’ intermédiaire de la boite de commande et d’ affichage.

26



Chapitrell : Description de L'INS

-« Alignement », mode permettant d orienter correctement le coaur de la centrale
par rapport a la verticale et au nord géographique. Le voyant « READY NAV »
s allume lorsque cette séquence est compl éte, signifiant que la centrale peut désormais
étre utilisée en mode « Navigation ».

-« Navigation » ; mode normal d’ utilisation en vaol.

-« Référence d’attitude » ; mode de secours dans lequel |a centrale ne fournit plus
gu’ une verticale approximative. L’ orientation du coeur n’est plus définie par calcul du
déplacement horizontal de I’avion, mais directement, par un processus semblable a
celui de I’alignement initial, en utilisant la verticale apparente a bord et en moyennant
les positions successives de cette derniere. La précison de la verticale est aors
comparable a celle d’ une centrale de cap et de verticale classique (de I’ ordre du degré).

L’indication de cap est analogue a celle d’ un gyroscope directionnel.

A300 - Boitier INS de mise en ccuvre

i

‘|
o]
—]

Figure (11.13) : Boitier Sélecteur de Mode (MSU)

11.5.2. Boitier de commande et d’affichage (CDU) :

Le CDU constitue I’ organe de dialogue et d affichage de I’ INS et comprend :
- lebloc d’aimentation qui est localisé al’ arriere de CDU.
- quatre cartes électroniques.

- Un panneau avant qui contient les éléments suivants (figure 11.14) :
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@):

2):

(3):

(4):

Deux afficheurs droit et gauche qui sont |I'un a coté de I’ autre. Celui de droite
possede sept caractéres alphanumériques a sept segments et celui de gauche on
a Six. Les caractéres sont sdectivement illuminés par des lampes
incandescentes, le dernier caractere de chague afficheur contient un extra
segment pour afficher N (Nord) etW(Ouest) dans celui de droite, S(Sud) et
E(Est) dans celui de gauche.

Chague afficheur possede aussi des LEDS qui permettent de séparer entre

les degrés, les minutes et les dixiémes de minutes.

Trois annonciateurs (voyants) :

ALERT : Il salume pour indiquer au pilote pendant le vol qu'il reste 2mn de
temps pour atteindre le prochain point de passage. |l S éteint lorsgu’un
changement de route (opération automatique) est fait ou clignote pour indiquer

gu’ un changement de route se faire (opération manuelle).

BATT : Il salumelorsque la batterie est utilisée.
WARN : Il salume quand il y a une anomalie dans le fonctionnement de
I"INS. S'il clignote pendant la phase dalignement, cela indique que les

coordonnées de départ sont fausses ou qu’il y aune erreur dans |’ alignement.

Un clavier qui sert ainsérer toutes les données de navigation dans le calcul ateur.
Ce clavier possede neuf touches numeérotées de zéro a neuf qui servent ainsérer
les coordonnées de départ et des points de passage et les nombres correspondant
au FROM/TO. Il posséde aussi un bouton CLEAR qui sert a annuler toute
donnée incorrecte, un bouton INSERT pour insérer les données dans le
calculateur et un bouton HOLD pour le gele de I'affichage et la mise a jour
manuelle de la position présente. Ces trois boutons sont illuminés

individuellement par des lampes aincandescence.

Un commutateur AUTO/MAN/RMT qui permet de sélectionner e mode de vol
gu’on veut suivre avec I'INS. La position AUTO ou MAN détermine comment
doit se faire le changement de route, la position RMT permet le transfert

automatique des coordonnées des points de passage, d’ un INS a un autre.
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(5) : Un sélecteur de points de passage (WAY POINT SWITCH).
(6) : Un régulateur d intensité de luminosité des afficheurs (DIM CONTROL).
(7) : Un bouton poussoir pour le changement des segments de route (TK CHG)

(8) : Un séecteur d' affichage qui permet de sélectionner les positions suivantes :

» TKI/GS : Quand €elle est sélectionnée, I’ afficheur gauche indique laroute
suivie par I’avion a un dixiéme de degré prés, entre 0° et 360 °. L’ afficheur droit
indique lavitesse sol de |’ avion le long de cette route entre 0 et 1000 NM/h. pour

une vitesse sol ne dépassant pas les 10 noauds, I’ afficheur gauche indique le cap.

» HDG/DA : Quand elle est sélectionnée, I’ afficheur gauche indique le
cap vrai de |’avion a un dixiéme de degreé preés, entre 0 et 360°. L’ afficheur droit
indique I’angle de dérive a un deuxieme de degré pres précédé par R ou L,
indiquant que la route suivie par I’avion est a droite ou a gauche du cap. L’ angle

de dérive est mesuré entre 0° et 180°.

» XTK/TKE: Quand €lle est sélectionnée en AUTO ou MAN,
I" afficheur gauche indique a un dixieme prés du mille (NM), la distance qui sépare
I’avion de la route désirée et elle est procédée d'un R ou L, indiquant que la
position de |’avion est a droite ou a gauche de la route choisie. XTK est mesurée
entre 0 et 399,9 NM. L’afficheur droit indique I’erreur d' angle de route a un
deuxieéme de degré pres et elle est précédée d'un R ou L, indiquant que la route
suivie par I’avion est a droite ou a gauche de la route choisie. TKE est mesuréee
entre 0° et 180°.

> POS: dle permet de faire entrer les coordonnées (latitude et
longitude) de départ. L’ afficheur gauche indique la latitude et I’ afficheur droit
indique lalongitude. Le sélecteur de mode du MSU doit étre positionné sur STBY .

> WPT : dle permet d'insérer les coordonnées (latitude et longitude)
des 9 points de passage. Le commutateur AUTO/MAN/RMT doit étre positionné
sur RMT.
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» DIS/TIME : Lorsguelle est sélectionnée en AUTO ou MAN,
I’ afficheur gauche indique la distance a 1 NM prés, entre la position de I’ avion et
le prochain point de passage. La distance maximale affichée est de 7999 NM.
L’ afficheur droit indique le temps a mettre pour atteindre le prochain point de
passage, a un dixieme de minute prés.

Le temps maximal affiché est de 799,9 mn. Ce temps est calculé a partir
de la distance le long de la route choisie et de la vitesse sol le long de la route

suivie.

» WIND : La sélection de WIND permet d’afficher la direction du
vent sur |’ afficheur gauche et sa vitesse sur |’ afficheur droit. La direction du vent
est mesurée dans le sens des aiguilles d’ une montre a partir du nord vrai, entre 0°
et 360 °. Savitesse est mesurée entre 0 et 799 noauds.

» DSR TK/ STS : Quand €elle est sélectionnée, I’ angle de route désirée
est affiché sur  I'afficheur gauche a un dixieme de degré prés en mode NAV.
L’ angle est mesuré a partir du nord vrai dans le sens des aiguilles d’ une montre,
entre 0° et 360°.

(1)
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Figure (11.14) : Boitier de commande et d’ affichage (CDU)
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Laboite de commande et d’ affichage permet :

D’introduire la position géographique initiale au moyen du clavier. Sélecter
POS, puis appuyer par exemple sur le poussoir N/2 (introduction d’ une latitude
nord), taper les chiffres corrects (degrés, minutes, dixiemes de degrés),
appuyer sur « INSER » ; la latitude initiale est introduite dans la calculateur.
Appuyer sur E/6 (longitude est), taper les chiffres, « INSER » ; la longitude
initiale est rentrée.

D’introduire le plan de vol pour faire de la navigation de surface au moyen
du calculateur de la centrale. L’ opération consiste a introduire un certain

nombre de points tournants numérotés dans la mémoire de calcul ateur.

De lire les paramétres standards de la navigation de surface sur les deux

fenétres de visualisation disponibles.

De sélecter le trongon de route qui servira de base pour le calcul des
parametres de navigation distance au prochain point tournant, écart latéral par

rapport au trongon de route considéré, etc.).

Appuyer sur TK CHG (Track Change), taper les numéros de points tournants

pour désigner le point de départ et le point d’ arrivée du troncon a suivre, « INSER ». Les

numeéros de points tournants sont aors affichés dans lafenétre FROM-TO et, une a deux

minutes avant |’arrivée, un voyant « ALERT » met a clignoter pour annoncer le

changement de trongon de route. Si le commutateur UTO-MAN-REMOTE est sur la

position MAN, le pilote devra désigner le nouveau troncon a suivre ; si le commutateur

est sur laposition AUTO, le changement est automatique et |e prochain point tournant est

dont le numéro suit, dans |’ ordre donné au départ.

Naturellement, la centrale peut étre couplée au pilote automatiquement au gré de

I’ équipage. L es changements de troncons se font alors sans intervention manuelle.
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11.5.3. Unité de navigation par inertie (INU) (figure11.16) :

C’ est un boitier composé de quatre parties ou assemblages :

- |"assemblage analogique (ANALOG ASSEMBLY)

- I'assemblage digital (DIGITAL ASSEMBLY)

' assemblage d attitude (ATTITUDE ASSEMBLY)

I" assemblage d’ alimentation ou bloc d’ alimentation (POWER SUPPLY).

11.5.3.1 Assemblage analogique :

L’ assemblage analogique (figure I1.15) contient la plate-forme et |’ ensemble des

circuits électriques qui larelient aux autres assemblages.

La plate-forme fournit I’ orientation spatiale exacte, I’ emplacement et la monture
des gyroscopes et des accélérométres qui stabilisent le cadre d’ azimut désigné sous le
nom d élément stable (coaur). Les gyroscopes et les accélérométres sont montés sur

I’ élément stable qui est |e plus interne des quatre cadres de |a plate-forme.

Deux gyroscopes sont utilisés: le gyroscope supérieur (VG) et le gyroscope
inférieur (DG). Deux accélérométres sont souvent utilisés: I'un suivant I'axe X et I’autre
suivant I’axe Y, ils sont attachés au gyroscope supérieur. L’ axe de rotation du gyroscope
supérieur est suivant laverticale locale. L’ axe de rotation du gyroscope inférieur est dans
le plan horizontal est détecte tout mouvement autour de I’ axe Z pour fournir en sortie le

lacet. Les accéléromeétres détectent |es changements de vitesse lelong desaxes X et Y.

Les signaux envoyés par la plate-forme sont :
- lessignaux correspondant aux accélérations qui sont transformés en impulsions
de vitesse dans le quantificateur (QUANTIZER).

- Lessignaux correspondant al’ attitude, c'est-a-dire tangage, rouliset lacet.

Ces signaux sont destinés aux autres sections de I'INU et aux instruments

d affichage et systemes avions.
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Figure (11.15) : Assemblage analogique

11.5.3.2. Assemblage digital :

Il est compose essentiellement d’un calculateur et des cartes électroniques qui
permettent le transfert d’informations entre le calculateur et les autres assemblages. Cet
assemblage est compose principalement de cartes d’interface, de conversion, d’ émission
,de réception et de surveillance.

Les signaux d'accélération et d attitude sont traités dans I’ assemblage digital et
sont utilisés pour fournir dautres signaux aux instruments d’affichage et systemes

avions.
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Les signaux d'accélération sont les seuls signaux utilisés par I'assemblage
digital pour générer les signaux correspondant au couple gyroscopique qui maintient la
stabilité de la plate-forme dans I’ assemblage analogique. L’ assemblage digital utilise les
sorties de I’assemblage analogique et les signaux provenant des systemes avions (la
vitesse vraie (TAS) et I’ altitude envoyés par la centrale aérodynamique) pour fournir les

signaux destinés al’ affichage sur le CDU.

11.5.3.3 Assemblage d’attitude et bloc d’alimentation :

L’ assemblage d’ attitude est constitué essentiellement d’un répétiteur d’ attitude
qui permet d’ envoyer les signaux d’ attitude aux systemes avion et instrument de bord.
Le bloc d’'alimentation recoit les tensions 115 VAC/400 Hz et 28 VDC pour

générer toutes les tensions nécessaires au fonctionnement del’ INS.
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Figure (11.16) : Le module INS.
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Remarque :
Les principaux circuits sont surveillés par des Bites (built in test equisetums) qui
actionnent différents témoins magnétiques en cas de panne :
- Un témoin général monté sur la face avant de I’ assemblage analogique
signale toute panne de I’ INU
- Sur la face latérale de |’assemblage digital, on trouve trois témoins
magnétiques de surveillance des alimentations; sur cette méme face, un

panneau démontable donne acces a 5 témoins de pannes.

11.5.4. Batteries de secours :

Les systemes inertiels ne supportent aucune interruption, méme tres bréve, de
leur alimentation électrique :

Trois batteries de 27V, 5A /H, placées dans la soute é ectronique avant (étagere
E12) permettent, en cas de perte d'aimentation 115V, d'assurer le maintien en
fonctionnement de leur centrale associée pendent 15 minutes environ.

Chague batterie sert également amettre en route la centrale qui lui est associée.

Lorsque la centrade fonctionne, la batterie est rechargée par un courant

d entretien délivré par la centrale.

11.6. INTERFACES DE L’INS (Figurell.17) :
11.6.1. Interface INU-ADI :

L’ADI (Attitude Director Indicator) est un instrument qui permet de visualiser
I attitude de | avion. Les signaux envoyés par I'INU al’ ADI sont principalement le roulis
(signal synchro 3 fils), le tangage (signal synchro 3 fils) et des signaux d’ avertissement.

11.6.2. Interface INU Autopilote :

En plus des signaux envoyés vers I’ADI, il y a le signa PLATEFORME
HEADING (signal synchro 3 fils) qui est aussi envoye vers|’ autopilote.
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11.6.3. Interface INU-TAS COMPUTER:

Le TAS COMPUTER envoie vers I'INU I'information TAS (TRUE AIR
SPEED) qui représente la vitesse vraie de I’avion, plus un signal de validité (DATA
VALID).

L’information TAS est utilisée par I'INS pour calculer la vitesse et la direction
du vent et les afficher sur le CDU, mais ne sont pas utilisées dans les calculs concernant

la navigation.

11.6.4. Interface INU-OMEGA :

Les informations échangées antre I'INU et le systeme OMEGA sont de type
digital. Lorsqu’on fait entrer les coordonnées de départ et des points de passage dans
I"INU, ces données sont automatiquement transférées vers I'OMEGA et le deuxieme

INU. Letransfert dans le sensinverse est aussi possible.

11.6.5. Interface INU Directeur de vol :

Les informations envoyées par I'INU au directeur de vol sont des signaux
d attitude (roulis, tangage, la déviation (XTK) et A/P STEERING) et des sighaux
d avertissement (ATTITUDE WARN et HS| WARN).

11.6.6. Interface INU-HSI :

Le HSI est un instrument d’ affichage qui permet de visualiser les informations
qui proviennent du compas, des systémes de radionavigation VOR, ILS, OMEGA et de
I"INS. Les signaux d’ attitude envoyés par I’ INS sont visualisés sur la face avant du HSI.

Sauf leroulis et le tangage qui sont visualisés sur I’ ADI.
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Figure (11.17) : Lesinterfacesde |’ INS.
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11.7. LAFONCTION NAVIGATEUR :

Lorsgue le navigateur inertiel est couplé aun autopiloteil permet de suivre des

routes orthodromiques par insertion des points tournants (way points).

WPT1

Figure (11.18) : La Fonction Navigateur.

Les parametres délivrés par le navigateur inertiel :

DA (X) : Dérive
HDG (C,) : Capvrai

GS (Vg : Vitessesal
WPT . Point tournant
WS (V,) : Vitessevent
TK (R)) : Routevrae

DTK . Route désiree

TKE . Erreur route

DIS . Distance restant a parcourir.
Xtk . Ecart alaroute

Pos . Position actuelle

Nv : Nord vrai
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CHAPITRE 111

PRINCIPE DE FONCTIONNEMENT DE L’INS

ITII.1. INTRODUCTION :

Les systémes inertiels de navigation (INS), dont le nom est di au fait
qu'ils utilisent les propriétés inertielles de la matiére ou de la lumiére,
déterminent une trajectoire par discrétisation (estime ou « dead reckoning »).

Les lois de la mécanique classique, formulée par Newton, sont a la base
du calcul de vitesse par intégration de l'accélération: d’ou la nécessité
d’accélérometres.

Le positionnement dans un systéme de référence nécessite la
connaissance de l'orientation spatiale ou attitude des accélérations ou vitesses

nécessité de gyroscopes.

t
Mesure de I’accélération y = calcul vitesse V:V0+.[?dt = calcul position
0

t
P=P,+ I Vit
0

Ce type de navigation présente de nombreux avantages :

e Autonomie totale: Il n’est pas tributaire d’une infrastructure

extérieure a I'avion, si ce n’est la position initiale.
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e Discrétion: Pas de rayonnement électromagnétique

(indétectable).

e Insensibilit¢t aux conditions ambiantes: telles que les
phénoménes météorologiques, les contre-mesures (pas de risque

de brouillage)

Nord

A%‘ 1

Dy Lo

Va

n .

Acc. 0
oo'.. N G

................. g‘wﬁ. =+ ACC. _b—b_

S Vo Ve D.™> AG
: Est

(Lo, Go)

Figure (III.1) : Principe de la navigation inertielle

ITI1.2. PRINCIPE DES CENTRALES INERTIELLES :

- Les accélérométres mesurent 1’accélération horizontale de 1’aéronef,

- Le calculateur estime la vitesse sol a partir de 1’accélération, puis la

position a partir de la vitesse,
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- Le calculateur détermine alors les corrections angulaires nécessaires
pour que le cceur de la centrale reste vertical, compte tenu du
déplacement de 1’aéronef et de la rotation de la terre,

- Ces corrections angulaires sont exécutées par précession commandée
des axes de gyroscopes,

- Grace a l’asservissement de la suspension « a la cardan », le cceur suit

fidelement les mouvements de précession des gyroscopes.

Une erreur de position se traduit par une erreur de verticale terrestre (et
vice versa). Par exemple : 1 NM d’erreur de position est équivalent a une erreur
de verticale de 1 minute d’angle (1/60 de degré). Les accélérometres n’étant plus
tout a fait horizontaux vont détecter de fausses accélérations par simple action de
la pesanteur sur leur mécanisme. Le calculateur en déduit une fausse trajectoire
associ¢e a des corrections angulaires qui résorbent automatiquement cette erreur

de verticale.

Toutefois, cette correction automatique est loin d’étre instantanée. Il
s’agit plutot d’un rappel lent sur la vraie verticale. Le systéme est semblable a un
pendule ; hors d’équilibre, il se met a osciller.Les oscillations sont identiques a
celles d’un pendule dont la longueur serait égale au rayon R de la terre, soit 6370
Km environ. La période d’oscillation de ce pendule imaginaire dit « pendule de
schuler » est de 84 minutes (2n R/g); ou g désigne 1’accélération de la

pesanteur.

Les oscillations des erreurs leur évitent de devenir tres rapidement
inacceptables ; tout en croissant avec le temps de vol, elles restent limitées.

L’accroissement des erreurs est du surtout a la dérive des gyroscopes.

I1 faut noter que la qualité d’une centrale INS est essentiellement celle

de ses gyroscopes.
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Figure (II1.2) : Principe de la centrale inertielle

INERTIELLES A PLATE-FORME

Afin de matérialiser le triedre de calcul, on dispose les accéléromeétres et

les gyroscopes de fagon a constituer une plate-forme suspendue au cardan

stabilisé en site et en azimut.

L'intérét de ce systeme est triple :

1. Mettre les instruments fragiles sur une plate-forme stabilisée

revient a les soustraire a de nombreuses contraintes subies par

'avion (vibrations, etc.).
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2. Le calculateur a une tache moins lourde a remplir:

3. Les détecteurs d'orientation ne servent plus qu'a mesurer une
désorientation de la plate-forme et fonctionnent seulement en
appareils de zéro leur travail de détection de 1'orientation du triedre

accélérométrique est simplifié.

On désolidarise ainsi complétement la centrale inertielle de 'avion lui-

méme en l'isolant des influences extérieures.

Deux processus de stabilisation d'une plate-forme sont envisageables :
- Stabilisation dans l'espace "absolu".
- Stabilisation par rapport a la terre qui est en fait le cas usuel des

avions civils.

111.3.1.1 Stabilisation dans I'espace ""absolu*" :

Pour mieux comprendre la stabilisation d'une plate-forme par rapport a
la terre, étudions le principe de stabilisation d'une plate-forme par rapport a

l'espace "absolu".

Une telle plate-forme est essentiellement constituée par un "cceur" sur
lequel sont montés trois accélérometres et trois gyroscopes a un degré de liberté
(ou deux gyroscope a deux degré de liberté) ce cceur est reli¢ a la structure
porteuse par une articulation a trois axes de cardan (certaines plates-formes ont
une articulation a quatre axes de cardan pour améliorer les performances des

asservissements de stabilisation).

Toute rotation du cceur de la plate-forme par rapport a I'espace " absolu"

est immédiatement détectée par les gyroscopes.

Dés qu'une rotation est détectée, les gyroscopes excitent des
amplificateurs et par suite des servomoteurs agissent sur les axes de la suspension

de manicre a recaler le ceeur sur sa position d'origine :
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- si on utilise des gyroscopes a un (01) degré de liberté, les servomoteurs
annulent toute vitesse de rotation du coeur par rapport a l'espace "absolu" ;
- si on utilise des gyroscopes a deux (02) degrés de liberté, les servomoteurs

annulent toute rotation (déplacement angulaire) du cceur par rapport a l'espace

"absolu".

Le bloc-diagramme d'une plate-forme stabilisée par rapport a l'espace
"absolu" peut étre le suivant a titre purement indicatif :

Le changement de repere pour la fourniture de la position terrestre de 1'avion
sera alors trés compliqué puisque la plate-forme pourra occuper n'importe quelle
position par rapport a l'avion et donc n'importe quelle position par rapport a la

terre.
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Figure (II1.3) : Stabilisation dans I'espace "absolu".
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111.3.1.2. Plate-forme stabilisée par rapport a la terre (principe de Schller) :

Dans le cas précedent, les gyroscopes définissaient I'espace et la plate-
forme était en quelque sorte "asservie" a ces gyroscopes pour rester "fixe" dans

cet espace.

Si on veut réaliser une plate-forme stabilisée par rapport a la terre, il
suffit de stabiliser les gyroscopes par rapport a la terre et pour cela il faudra les

"corriger" de leur précession apparente correspondant :

- alarotation terrestre (on néglige le déplacement de la terre soleil) ;

- Au déplacement de I'avion par rapport a la terre.

Lorsqu’a chaque instant la position et la vitesse de 1'avion sont estimées,
le calculateur pourras donc élaborer des ordres de maniére a faire précessionner

les gyroscopes pour compenser la rotation terrestre et 1'effet du déplacement de

l'avion.
Les plateformes sont stabilisées par rapport a la terre :

- horizontalement (en site) référence d'attitude

- suivant une direction terrestre détermine en azimut
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Figure (I11.4) : Schéma de principe d'une plate-forme stabilisée par rapport

a la Terre.

Pour maintenir la plateforme horizontale, on doit commander les

précessions précédentes grace a des bouclages de Schiiller. On trouve un

bouclage sur chacun des axes de la plateforme.
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Chaque bouclage comprend :

1. Un accélérométre,
Un intégrateur,
Le calculateur,

Un gyroscope intégrateur,

A

Une chaine d’asservissement (ampli, moteur,...).

La vitesse de précession commandée est multipliée par le moment
cinétique H du gyroscope pour transformer la vitesse angulaire en couple a

appliquer au gyroscope.

xH é x1/R
X

Ve
Gy <—|
Ye
1 ACC A
DA X ___.[ _ I ________ » EST ()

Figure (II1.5) : Principe de la stabilisation (bouclage de Schiiller )
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I11.4. FONCTIONNEMENT GENERAL DE I’INS :

- Le sélecteur de mode du MSU régit le fonctionnement de I’INS.
- Le CDU permet de suivre les séquences de ce fonctionnement, a condition

de mettre le sélecteur d’affichage en position DSR TK/ STS.

111.4.1. Mode STBY (figure I11.6) :

En mode STBY (stand-by), deux phases se succedent :

- Durant la premiere, la plate-forme est amenée a la paralléle au plancher
(caging), le chauffage maximal porte rapidement les ¢léments a leur
température de fonctionnement (régulée), les gyroscopes sont lancés.
Cette phase est signalée par le code (status) 90 si le sélecteur du CDU est
en DSR TK-STS.

- Durant la seconde phase, la température de fonctionnement est atteinte et
la plate-forme est amenée et maintenue a 1’horizontale. Cette phase est

signalée par le code 80 (en DRS TK/STS).

- Sile sélecteur du CDU est mis en TEST, tous les segments des afficheurs
s’illuminent, les étiquettes ALERT, BATT et WARN également. Des
signaux de test sont élaborés et envoyés a I’ADI et au HSI, leurs valeurs
dépendent de la position du sélecteur AUTO-MAN-RMT .Avec le
sélecteur du CDU sur POS, I’afficheur gauche affiche des zéros tandis que

celui de droite affiche le code du programme calculateur.

Cette méme position donne acces a la mémoire de I’'INU pour y insérer

les coordonnées d’origine (présente position).
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Figure (I11.6) : Mode STBY

111.4.2. Mode ALIGN (figure I11.7) :

Pour le fonctionnement correct en mode ALIGN, il faut que les
coordonnées d’origine aient été¢ insérées dans la mémoire du calculateur. Ce
dernier peut ainsi tenir compte de 1’influence de la rotation terrestre qui varie en
fonction de la latitude.

Le mode ALIGN comporte deux phases: le leveling et le

gyrocompassing.

- Le leveling ou mise a niveau (a I’horizontale) utilise les signaux des
accélérometres montrés sur la plate-forme, pour amener cette derniére a
I’horizontale parfaite de maniére a rendre au cours du fonctionnement
subséquent de I’INS, ces mémes accélérometres insensibles a la gravité.
Pour que le leveling puisse s’accomplir, I’avion doit étre immobile (les
légers mouvements dus au chargement et aux rafales au sol retardent

légerement la mise a niveau mais ne I’empéche pas).

- Le gyrocompassing utilise les signaux des accélérometres pour déterminer
I’azimut géographique de la plate-forme. Cette information est mise en
mémoire, ensuite au cours du fonctionnement en mode NAYV, il est tenu

compte de la dérive du gyroscope de lacet (DG), de la latitude, de la rotation
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terrestre et de la vitesse de déplacement de I’avion pour connaitre en

permanence le cap géographique et la direction des axes sensibles des

accéléromeétres.

Le gyrocompassing nécessite que 1’avion soit immobile et que la latitude

exacte du lieu soit introduite. Une erreur de latitude de plus de 12 minutes d’arc

peut étre détectée par le systéme et signalée par 1’étiquette WARN.

- Lorsque la précision du gyrocompassing est suffisante, 1’étiquette

READY NAYV (ready to navigate) s’illumine.

- La progression du mode ALIGN peut étre suivie sur le CDU en sélectant

DSR TK/STS et en utilisant 1’afficheur droit :

Status 70 :

Status 60 :

Status 50 :

Status 40 :

Status 10 :

Status 02 :

Status 01

début d’alignement grossier.

début d’un test automatique de la qualité d’alignement :
s’il n’est pas satisfaisant, I’étiquette WARN clignote et

un code d’action apparait.

test satisfaisant.
alignement fin.
indique le degré de précision atteint en NM par heure.

précision de 2 NM par heure est atteinte, ce qui autorise
I’engagement du mode NAV, I’étiquette READY NAV

s’illumine.

: le mode NAV (navigate) est engagg.
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Figure (II1.7) : Mode ALIGN

111.4.3. Mode NAV (figure I1L.8) :

En mode NAV, toutes les informations fournies par I'INS sont
; certaines sont présentées en permanence sur les instruments,

disponibles

affichent au gré de I"opérateur sur le CDU. Cette derniere porte une

9

d’autres s

étiquette WARN qui signale les pannes.
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Outre cet avertissement a un code d’action apparait dans I’afficheur droit
si le sélecteur du CDU est mis en DSR TK/STS. Enfin, un code de panne
apparait dans ce méme afficheur lorsque le bouton poussoir HOLD est enfoncé ;

a chaque pression, le code de panne suivant apparait jusqu’a épuisement et

réapparition du code d’action.
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Figure (I11.8) : Mode NAV
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Afin d’informer la maintenance, les codes de pannes sont mis en

mémoire et conservés jusqu’au prochain passage en mode NAV.

Un verrouillage mécanique empéche de quitter involontairement le
mode NAV. Cette sécurité se justifie puisque 1’alignement est impossible a

rétablir en vol.

111.4.4. Mode ATT REF (attitude référence) :

En mode ATT REF, I'INS fournit uniquement les informations
d’attitude, c’est-a-dire le roulis, le tangage et référence directionnelle a
I’exclusion de toute autre information de navigation de I’'INS ou encore pour

effectuer de courts vols.

Le passage en mode ATT REF, seules les gyroscopes et les boucles
analogiques de mise a niveau sont activés, le fonctionnement est identique a celui

qui marque la fin du mode STBY (Status 80).

En cas de defaillance de la partie navigation de I’INS, I’engagement du
mode ATT REF est automatiquement mais comme le demande le code d’action,

le pilote doit confirmer en mettant le sélecteur en ATT REF.

111.5. ALIGNEMENT D’UNE CENTRALE INERTIELLE :

On désigne ainsi I’initialisation au parking, avant roulage. L’alignement,
opération préliminaire indispensable, consiste a effectuer les opérations
suivantes :

- Introduction dans la mémoire du calculateur de la position géographique
de I’aérodrome de départ.

- Alignement du cceur de la centrale sur la verticale (mise a niveau) et sur le
nord géographique (gyrocompas). L’avion étant immobile, on réalise
I’alignement en utilisant les mesures accélérométriques ; 1’orientation du

ceeur est modifiée jusqu’a ce que les accélérometres soient parfaitement
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horizontaux, ne détectent plus la pesanteur terrestre et que, par ailleurs, la
rotation des axes de gyroscopes par rapport aux €toiles soit identique a la

rotation terrestre. Il en est ainsi si le cceur reste vertical.

L’utilisation des seuls accélérométres, combinée avec la connaissance a
priori de la latitude de 1’aérodrome de départ, permet donc de détecter la
direction dans I’espace de I’axe de rotation de la terre, ce que les astronomes
appellent « I’axe du monde ». Quand I’alignement est terminé, 10 & 15 minutes
apres le lancement des gyroscopes, la direction du nord géographique est

reconnue par la centrale avec une précision supérieure au 1/20 de degré (a 20).

Aprées I’alignement, la centrale peut étre cumulée en mode « navigation ».
A partir de cet instant, les signaux accélérométriques ne sont plus interprétés
comme des erreurs de verticalit¢ du cceur ; la centrale les pergoit comme des

accélérations horizontales signifiant vitesse et changement de position de 1’avion.

111.6. TEST DE FONCTIONNEMENT :

111.6.1. Vérification des états (figure I1I-9 / I11-10 /III-11) :

La vitrification du procédure d’alignement automatique (figure I11-9) peut
étre performe a n’importe quel moment avec le switch sélecteur du mode MSU
dans STBY ou ALIGN par ’emplacement de switch sélecteur du CDU vers les
positions DTK/STS/SRCH.

Avertissement :

» Aprés que 1’état 01( le mode NAV ) est sélectionné , ne mettez pas
le switch du mode hors de NAV. Mettre le switch du mode vers ATT REF ou
ALIGN détruit D’alignement de la plateforme inertielle. La séquence

d’alignement compléte doit Etre répétée sur la piste.

» L’état d’alignement d’INU sera affiché dans 1’afficheur numérique
droit. Le numéro affiché de 1’état commencera de I’état 90 et progresse vers

I’¢tat 80 dans le mode STBY. Apres que la position actuelle est insérée et le

54



Chapitre I1I Principe de Fonctionnement de I'INS

SWITCH du mode sélecteur du MSU est positionné sur ALIGN le numéro de
I’état sera régressé¢ vers 1’état 70, apres il diminue successivement avec une

déférence de 10 vers 1’état 40 puis il diminue directement vers 1’état 10 (figure

I-11).

» A la fin de I’état 10, le numéro de 1’état sera changé vers 02.

Comme ca la progression d’alignement automatique et compléte.

» Quant le numéro de I’état est 02, six minutes apres le début de 1’état
10, le voyant vert READY NAYV sera allumé et le mode de navigation peut étre

sélectionné par I’emplacement de switch sélecteur de mode MSU vers NAV.

» Si le voyant vert READY NAV n’est pas allumé durant 10
minutes apres le début de 1’état 40, le voyant rouge WARN clignotera pour

indiquer la dégradation du systeme.

» Si la position actuelle était tournée incorrectement, éteindre le
systeme. Apres mettre le switch sur STBY et réinsérer la position actuelle

correcte. L ’alignement doit étre répété ou vérifié.

» La sélection de NAV sur le MSU va donner le numéro de I’état 01.
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111.6.2. Le mode Attitude Reference (figure 111.12) :

> Si un vol locale a été réalisé sans 1’aide des données de la
navigation inertielle, le mode ATT REF peut étre sélectionné sur le MSU pour

utiliser la plateforme d’attitude.

» La sélection avant vol de ATT REF et validé comme suit :

1. apres que 1’état 80 d’alignement normale est terminé.

2. trois minutes apreés le retour d’alimentation de ’INU, et qu’elle
¢était ON.

3. Cinqg minutes apres, le COLD INU est allumé.

» Si I’alimentation électrique n’est pas observée, la plateforme ne

sera pas a la hauteur.

Figure (I11.12) : Le mode Attitude Reference
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111.7. ERREURS D’UN SYSTEME INERTIEL :

Les erreurs d’un systéme inertiel, la valeur correspondante et la nature

de chaque erreur ainsi que sa grandeur sont illustrées par le tableau (IIL.1)

suivant :

Ordre de
Valeur Nature de
Causes d’erreurs grandeur
correspondante | I’erreur
en NM
Erreur initiale d’horizontalité. 5.10” radians Sinusoidale. 1
Erreurs des accélérometres.
Erreurs des intégrateurs. 5.107¢g Sinusoidale. 1
Non orthogonalité des accélérométres.
‘ _ 0 Proportionnelle
Dérive du gyroscope du verticale. 1 /100"/heure 4
au temps.
o ' . Proportionnelle
Erreur d’alignement initiale en azimut. | 10™ radians 4
au temps.
Erreur sur la période de SCHULER |AZ+AR| = ‘
‘ Proportionnelle
(erreur sur I’altitude de la valeur du 50001t 2
au temps.
rayon terrestre).
Proportionnelle
Dérive du gyroscope d’azimut. 1/100%heure au carré du 5
temps.

Tableau (IIL.1) : Les erreurs d’un systéme inertiel.
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CHAPITRE IV

MINTENANCE ET RECHERCHE DE PANNE

1IV.1. GENERALITES SUR LA MAINTENANCE :
1V.1.1. Introduction :

Il est admis de nos jours par tout le monde que le probleme de production dans les
entreprises est en relation direct avec la maintenance. La préoccupation principale de toute
entreprise doit donc viser a réduire les colts de production en minimisant les périodes

d’ immobilisation des installations.

La maintenance est définie comme étant I’ ensemble des interventions permettent de
maintenir ou établir un matériel a son potentielle de performance et de disponibilité a un

niveau fixe par I’ autorité responsable (I’ état).

En aéronautique la maintenance est un corps importent régie pare des
réglementations que le JAR-145 et est soumis a une structure organisationnelle des
techniques importantes & un point que toutes les compagnes aériennes peuvent se la

permettre indépendamment et sans sous-traitance.

Maintenir ¢’ est effectuer des opérations de dépannage, graissage, vitesse et opération
qui permettent de conserver le potentiel de matériel pour assurer la continuité et la qualité de

protection.

L’ objectif de maintenance est :

- Assurer la sécurité au niveau le plus haut (navigabilité).
- Assurer ladisponibilité (diminuer le temps d’ arrét).

- Assurer le colt minimum (économique).
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1VV.1.2. Les difféerentes formes de la maintenance :

On distingue deux formes de maintenance : la maintenance préventive et la

mal ntenance corrective.

IV.1.2.1 La maintenance préventive :

L a maintenance préventive a pour objectif de:
- Diminuer la probabilité de défaillance des équipements en service.
- Diminuer letemps d arrét en cas de panne.
- Augmentation la durée de vie des équipements.
- Amédliorer la sécurité.
- Faciliter lagestion des stocks.

Cette maintenance se trouve en deux formes : systématique et conditionnelle.
a. La maintenance préventive systématique :
Elle est effectuée selon un échéancier établi suivant le temps ou le nombre d’ unités
d usage.
Exemple : Ladistance parcoure, le nombre d” heures ou le nombre de cycles effectués.
- Cas d’application :
- Equipement dont la panne risque de provoquer des accidents graves.
- Equipement ayants un co(t de défaillance élevé.
- Elle implique :

- Desinspections périodiques.
- Desinterventions planifiées (réparations, échanges standard)
- Desrévisionslimitées ou partielles.

- Desrévisions générales.
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b. La maintenance conditionnelle :

C’ est |la maintenance préventive subordonnée a un type d’ événement prédéterminer
(information d'un compteur, mesure d' une assure, etc....). Cette forme de maintenance
permet d assurer le suivi continu du matériel en service dans le but de prévenir les
défaillances avant leur apparition.

1VV.1.2.2 La maintenance corrective :

D’ aprés AFNOR : ¢’ est une opération de maintenance effectuée apres détection de

défaillance. L es conséquences directes de cette notion sont :

a. Ledépannage : Action sur un bien panne en vue de la remettre provisoirement en état

de fonctionnement avant réparation.

b. La réparation : Intervention définitive et limitée de maintenance corrective aprés
panne ou défaillance.
Notes :
1. maintenance curative dont I’ action est la réparation.

2. Maintenance palliative dont |’ action est e dépannage.

e Avantages de la maintenance corrective :
- Simplicité du travail
- Utilisation maximale du matériel a cause de la prévention de la panne.

¢ Inconvenients de la maintenance corrective :
- Organisation tres difficile de I’ intervention due &I’ impossibilité de prévision.
- Arrét imprévu de la machine donc perturbation de la production.
- Codt de perte de production important.

IV.2. Application de la maintenance sur I'INS :

IV.2.1. Les composants et leurs localisations :

Les composants et leur localisation sont comme suivants (figures V.1 et 1V.2) :
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- Control Display Unit:  piédestal de commande de vol

- Mode Selector Unit :  extension d'étagere cote de pilote

- Annonciateur et switchs —annonciateur INSATT/ GYRO ATT : planchede bord de
pilote et copilote

- INS/JUPDATE light: planche de bord de pilote et copilote .

-  SEARCH/HOLD switch/light: planche de bord de pilote et copilote.

- Inertial Navigation Unit (INU): lacommande électrique et le support.

- INU Battery Unit (BU): lacommande électrique et |e support.

- INU FAN (leventilateur d'INU): le béti du tuyau d'évacuation d'air.

- Vane Switch: alafin du tuyau d'évacuation d'air.

- Lerelaisdaimentation du ventilateur d'INU: la commande électrique et |e support et
le relais de commande de |e ventilateur.

- Lesdiodes et le Heatsink (lamelle de refroidissement): la commande électrique et le
support.

- FanInverter (le petit transformateur du ventilateur): lacommande électrique et le

support.

IV.2.2. L'alimentation électrique d"INS :

L'alimentation éectrique dINS est fournie a partir des barres omnibus primaires
AC/DC et des batteries + 24BDC NI-CAD . La tension d'excitation est obtenu a partir du
bus 26 VAC. La puissance du courant alternatif (7,5 A pour la puissance primaire, 10C/B.
pour la stabilisation de la température) est fournée a travers les court-circuits directement a
L'INS . Le courant continu est obtenu du 28 V DC INS C/B on des +24 volt NI-CAD par
des diodes d'isolement sur laheatsink al'INS.

Le systeme 115 VAC et |a batterie sont nécessaires pour allumer le systéme. une fois
allumé peut fonctionner seulement en DC fournissent |'opération de navigation sans
réchauffeurs ou sorties synchro pour 15 & 30 minutes. En utilisant |a batterie,la commande
C/B 28 VDC fournie la puissance pour la commutateur du relais.Le voyant INS FAN
WARNING, le commutateur de palette et FAN inverter sont utilisées seulement pour

I’ affichage et non pas par INS pour le résolution des cal cules de navigations.
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Maintenance et Recherche de Pannes

IV.3. PROCEDURE DE MAINTENANCE ET RECHERCHE DE PANNES :

Elément 01

Pas d’alimentation dans le systéeme

Vérifier les circuits breakers de systeme

Non

Vérifier et réparer
le céblage de
I”avion

Est-ce queles
circuits breakers
(CB) sont ouverts ?

Fin de test

Oui

Fermelescircuits
breakers
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Maintenance et Recherche de Pannes

Elément 02 :

Pas d’alimentation dans le systeme
|

Vérifier PILOT INST LT CB dans I’étagere coté de pilote

Est-ce que
Non
—— CB est
ouverte ?
Remplacer le
Fermer CB
panneau de M SU

Est-ce quela
panne est
corrigée ?

Vérifier pour 5VAC Pas d’ action
entrelespinsSet T de supplémentaire
connecteur de MSU demandée

Est-ceque5VAC
présente avec le pilote
d’instrument panel
lights control dansla
position BRIGHT ?

Vérifier le
PILOT

Vérifier le
MSU

Vérifier le fusible PILOT
PROMARY INSTRUMENT
LIGHT sur la partie
principae supérieur de
panneau de distribution AC

®
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Est-cequele
fusible est
actif ?

Remplacer le
fusible

Vérifier pour 5 VAC sur terminal 79 de
terminal strip TB 132 A de piédestal

Est-ceque5VAC
présente avec le pilote
d’ instrument panel
lights control dansla

position BRIGHT ?

Non

Réparer e céblage
entre terminal 79 entre terminal 79
et PILOTSINST et connecteur de

LT CB MSU

Réparer le cablage

Fin de test
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Elément 03 :

Pas d’éclairage de bordure dans le control display unit (CDU)

Vérifier le Pl LOTS CB dans |’ étagére coté de pilote

Est-ce que
CB est
ouverte ?
Veérifier lefusible PILOT PRIMARY Fermer CB
INSTRUMENT LIGMT dansle
panneau principal supérieur de
distribution courant alternatif (AC)
Est-ce que
N .
AL lefusible
est actif ?
Remplacer Remplacer |e panneau
lefusible de CDU
Non Est-ce que la oui
panne est
corrigée ?
Vérifier pour lavaleur 5 Pas d’ action supplémentaire
VAC entrelespinsD et E demandée
du connecteur J2
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®

Est-ceque5VAC
présente avec le
PILOTESLIGHT
CONTROL dansla
position BRIGHT ?

Non

Veérifier pour le5 VAC dansle Remplacer le
terminal 79 du terminal strip CDhuU
TB 132 A de piédestal

Est-ceque5VAC
présente avec le
PILOTESLIGHT
CONTROL dansla
position BRIGHT ?

Vérifier pour le5 VAC Réparer le cablage

dansleterminal 6 le entre terminal 79 et
terminal strip TB 1052 du CDU

pilot main instrument panel

Est-ceque5VAC
présente avec le
PILOTESLIGHT
CONTROL dansla
position BRIGHT ?

Non Oui

Remplacer le Réparer le céblage entre le
CDU terminal 6 sur le pilot main
INST PANEL et terminal 79
de piédestal
Fin de test
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Elément 04 :

Les boutons poussoirs du clavier de données (ou le bouton poussoir CLEAR) ne s’illuminent pas

I
Vérifier le Pl LOTS SINST CB dans |’ étagére du coté du pilote

Est-ce que CB
est ouverte ?

Vérifier lefusible PILOT

PRIMARY INSTRUMENT LIGMT Fermer CB
dans |le panneau principal

supérieur de distribution AC

Est-ce que
lefusible
est actif ?

Non

Remplacer |le panneau

Remplacer de CDU
lefusible
Non Est-cequela oui
panne est
corrigée ?
Veérifier pour lavaleur 5 VAC entre Pas d’ action
lespins D et E du connecteur J2 supplémentaire demandée

Est-ceque5VAC
présente avec le
PILOTESLIGHT
CONTROL dansla
position BRIGHT ?

Vérifier pour le5 VAC
dansleterminal 79 du Remplacer le

terminal strip TB 132 A CDU
de piédestal

@5 ®
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®

Est-ceque5VAC
présente avec le
PILOTESLIGHT
CONTROL dansla
position BRIGHT ?

Vérifier pour le 5 VAC dans le Réparer le cablage
terminal 6 le terminal strip TB entre terminal 79 et
105 L delaplanche principale de CDuU

pilote

Est-ceque5VAC
présente avec le
PILOTESLIGHT
CONTROL dansla
position BRIGHT ?

Remplacer le Réparer le céblage entre le
CDU terminal 6 sur la planche
principale de pilot et terminal
79 de piédestal
Fin de test
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Elément 05 :

Annonciateur BATT dans le MSU s’illumine avec I’interrupteur de mode selector
dans la position OFF

Appuyer sur |I’annonciateur BATT pour mettre a zéro

Est-cequele
bouton est
met azé&o ?

Vérifier CB al’ avant Pas d’ action supplémentaire

de labattry unit BN demandée
Non Est-cequele Oui
CB est
ferme ?
Fermer CB Remplacer e
BU
Non Est-cequela Oui
panne est
corrigée ?
Remplacer le Pas d’ action
MSU supplémentaire
demandée
Est-ce quela
panne est
corrigée?
Remplacer I'inertiel Pas d’ action
navigation unit supplémentaire demandée
(INU)
Fin de test
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Elément 06 :

Annonciateur WARN illuminé quand le mode selector suitch est met dans le mode
STBY

Remplacer CDU

Non Est-cequela
panne est
corrigée ?
Remplacer I'INU Pas d’action
supplémentaire
demandée

Fin de test

Elément 07 :

L’annonciateur WARN illuminé quand le mode selector suitch est met dans le mode
STBY et LEFT RIGHT et FROM / TO

Placer le mode selector switch dans ATTREF

Est-ce que
I” annonciateur
WARN reste
illuminée ?

Non

Indiguer la panne
numérique rempl acer
I"INU

Remplacer I'INU

Fin de test
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Elément 08 :

Les afficheurs numériques droite, gauche et From. / To n’affiche rien quand le mode
selector suitch est met vers STBY (L’annonciateur WARN est éteint)
I
Vérifier CB al’avant de BU

Non Est-cequela Ovui
panne est
corrigée ?
Fermer CB

Vérifier les CB de systeme

Est-ce que
les CB sont
fermés ?

Non Oui

Fermer CB Remplacer I'INU

Est-cequela
panne est
corrigée ?

Non

Remplacer leI’INU Pas d’ action
supplémentaire
demandée
Est-cequela
panne est
corrigée ?
Pas d’ action
Remplacer MSU supplémentaire
demandée
Fin de test
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Elément 09 :

Les afficheurs numériques montrent des lettres arabiques quand I’interrupteur de
mode selector est met vers STBY (L’annonciateur WARN est éteint)

|
Remplacer I'INU

Est-cequela
panne est
corrioée 7
Pas d' action
Remplacer le CDU supplémentaire
demandée

Fin de test

Elément 10 :

Les afficheurs numérigues montrent un ou plus des numéros partiels quand des
lettres arabiques quand I’interrupteur de mode selector est met vers STBY

Remplacer les lampes d afficheur

Est-ce quela
panne est
corriaée ?

Pas d’action
supplémentaire
Remplacer le CDU demandée

Fin de test
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Elément 11 :

Les afficheurs numériques ne sont pas spécifies quand display selector switch est mis
sur « Test »

Remplacer les lampes d’ afficheur

Est-cequela
panne est
corrigée ?

Placer I'INU

Pas d’ action
supplémentaire
demandée

Non Est-cequela
panne est
corrigée ?

Pas d’ action
supplémentaire
demandée

Remplacer le CDU

Fin de test
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Elément 12 :

Les annonciateurs BATT, ALERT, et/ ou WARN ne sont pas illuminés quand
« display selector switch » est mis vers TEST

Remplacer les lampes d’ annonciateur

Est-cequela
panne est
corrigée ?

Remplacer le CDU Pas d’ action
supplémentaire
demandée

Fin de test

Elément 13 :

Les annonciateurs WARN ne sont pas éteints quand I’interrupteur de « display
selector » est mis vers POS

Remplacer le CDU

Non Est-ce quela Ovui
panne est
corrigée ?
Placer I'INU Pas d' action
supplémentaire
demandée
Fin de test
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Elément 14 :

Les afficheurs numériques droits et gauches et From. / To ne sont pas spécifiés
quand I’interrupteur de « display selector » est mis vers POS

Remplacer Leslampes d’ afficheurs

Est-cequela

Non '
panne est Ou
corrigée ?
Remplacer CDU Pas d’ action
supplémentaire
demandée
Non Est-cequela O
— panne est
corrigée ?
Pas d action
Remplacer I'INU supplémentaire
demandée
|
Fin de test

Elément 15 :

Les annonciateurs ALERT ne s’éteignent pas quand I’interrupteur « display
selector » est mis sur « POS »

|
Remplacer le CDU

Est-cequela
panne est
corrigée ?

Remplacer I'INU

Pas d' action
supplémentaire
Fin de test demandee
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Elément 16 :

«

Les annonciateurs BATT (sur le CDU) ne s’éteignent pas quand I’interrupteur

display selector » est mis sur « POS »

Non

Vérifier les CBs de systeme

Est-ce que
les CBs sont
fermées ?

Oui

Fermer

lesCBs

Elément 17 :

Est-ce que
Non

est illuminé

Remplacer le BV

| annonci ateur
BATT dansle
mode selector unit

Oui

?

Remplacer le BV

Fin de test

Les annonciateurs READY NAV ne s’illuminent pas quand on a appuyé

Remplacer lalampe d’ annonciateur

Est-cequela
nouvelle lampe
est illuminée ?

Remplacer le BV

supplémentaire

Pas d’ action

demandée

Fin de test
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Elément 18 :

L’annonciateur BATT (sur le MSU) n’illumine pas quand on a appuyé

Remplacer lalampe d’ annonciateur

Non Est-cequela Oi
nouvelle lampe
est illuminée ?
Remplacer le MSU Pas d action
supplémentaire
demandée
Finde
test

Elément 19 :

Le bouton poussoir IK GHG n’illumine pas quand on a appuyé

Remplacer lalampe d’ annonciateur

Non Est-cequela oui
nouvelle lampe
est illuminée ?
Remplacer le MSU Pas d' action
supplémentaire
demandée
Fin de
test
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Elément 20 :

poussoir est appuyé

Le bouton poussoir INSERT n’illumine pas quand TK CMG. Le bouton

Remplacer le bouton — poussoir dela lampe

Non

Remplacer le CDU

Est-cequela

Elément 21 :

nouvelle lampe Oui
est illuminée ?
Pas d’ action
supplémentaire
demandée
Finde
test

sur le bouton poussoir INSERT

Les boutons poussoirs INSERT et TK CMG ne s’éteignent pas quand on appuie

Remplacer le MSU

Est-cequela

oui
Non panne est ul
corrigée ?
Remplacer I'INU Pas d action
supplémentaire
demandée
Non Est-ce quela oL
panne est
corrigée ?
Remplacer le MSU Pas d'action
supplémentaire
demandée
Fin de test
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Elément 22 :

Les boutons poussoirs HOLD ne s’illuminent pas

Remplacer lalampe du bouton poussoir

Oui

Est-cequela
nouvelle lampe
est illuminée ?

Pas d’ action
supplémentaire
demandée

Remplacer le MSU

Fin de test

Elément 23 :

Les boutons poussoirs HOLD ne s’éteignent pas quand on appuie

Le CDU est défectueux

Remplacer le CDU

Fin de test
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Elément 24 :

L’indicateur de pannes indique le jaune et I’indicateur du temps
écoulé ne fonctionne pas

L’ INU est défectueux

Remplacer I'INU

Fin de
test

Elément 25 :

Quand on appuie N, S, E ou W I’afficheur numérique ne clignote pas

Est-ce que le display
Non selector est mis dans
POS et le mode
selector switch est
misdans STBY?

Met I’ interrupteur de
display selector TOPOS et
I”interrupteur de mode
selector to SIBY

Remplacer le CDU

Non Est-cequela oui
panne est
corrigée ?
Remplacer I'INU Pas d action
supplémentaire
demandée
Fin de test
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Elément 26 :
Les boutons poussoirs d’ INSERT ne sont pas illuminés
Remplacer lalampe du bouton poussoir
Non Est-ce que Ie' oL
bouton poussoir
est illuminé ?
Remplacer le CDU Pas d action
supplémentaire
demandée
Non Est-ce quela oui
panne est
corrigée ?
Remplacer I'INU
Fin de test

Elément 27 :

Si on appuie un ou plus des boutons poussoirs du clavier des données, on
n’aura pas d’affichage sur I’afficheur numérique

Défectueux de CDU

Remplacer CDU

Fin de test
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Elément 28 :

Si on appuie sur le bouton poussoir INSERT on n’aura pas de données
inserées dans I’INS

Remplacer I'INU

Est-cequela
panne est
corrigée ?

Pas d’ action
supplémentaire
demandée

Remplacer le CDU

Fin de test

Elément 29 :

Les afficheurs numeériques ne sont pas avec + 0,1 ARC minute de la donnée
insérée apreés que le bouton poussoir INSERT est appuyé

Remplacer I'INU

Est-ce quela
panne est
corrigée ?

_Non Oui

Pas d’action
supplémentaire
demandée

Remplacer le CDU

Fin de test
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Elément 30 :

CDV n’affiche pas la STATUS 70 quand le switch de mode selector est
mis sur « ALIGN »

Est-ce que le display
selector est mis sur Oui
POS et le mode —
selector switch est
missur STBY?

Non

Attendrejusqu'a 3
minutes?

Est-cequela
position
actuelle est
insérée ?

Non Oui

Insérer laposition

R | I'IN
actuelle empracer U

Fin de test

Elément 31 :

L’afficheur de CDU n’est pas dans I’état 60

I
Vérifier 115- VAC HEATER CB de systeme

Vérifier le coupe
circuit de systéme 115-
VAC HEATER. Es-ce
gue le coupe circuit
ouverte ?

Remplacer I'INU

Fermé le circuit coupé

Fin de test
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Elément 32 :
L’annonciateur WARN clignote pendant le STATUS 60
Vérifier les coordonnées de la position actuelle
Es-cequeles
Non coordonnées de Oui
la position
actuelle sont
correctes ?
Mettre |’ interrupteur de mode sel ector Remplacer I'INU
dans STBY et insérer les coordonnées
correctes de la position actuelle.
Fin de test

Elément 33 :

Quand la switch de display selector est mis sur WPT et switch de WPT
selector est mis sur 1, gauche et droite, les afficheurs numériques ne
deviennent plus zéros

Remplacer I'INU

Est-cequela .
panne est Ou
corrigée ?
Remplacer le CDU Pas d’ action
supplémentaire
demandée

Fin de test
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Elément 34 :

Quand les boutons poussoirs N, S, E ou W sont appuyés, I’afficheur numérique
correspondant de gauche pour N et S, de droite pour E et W ne clignote pas

Non Oui
Le WPT sdlector switch est met 20

Mettre WP selector
switch vers le numéro
de way point

Es-ce que le display

selector switch est
met aSTBY et
mode selector

switch est mis sur

ALIGN ou STBY ?

Met display Pas d’ action
selector switch supplémentaire
vers WPI et mode demandée
selector switch
versSTBY
Fin de test
Elément 35 :

Si on appuie sur un ou plusieurs boutons poussoirs des données du clavier,
I’afficheur numérique n’indique rien

CDU est défectueux

Remplacer le CDU

Fin de test
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Elément 36 :

Si on appuie le bouton poussoir INSERT on n’aura pas des données insérées
dans le systeme

Es-cequele
WPT selector
switch est mis
a0n?

Non Oui

Met le switch versle
numeéro de way point
désaérée

Es-cequeles
coordonnées
de la position
actuelle sont
insérées?

Oui

Insérer les
coordonnées
delaposition

actuelle

Remplacer I'INU

Es-ceque
La panne
est
corrigée ?

Pas d’ action
supplémentaire
demandée

Remplacer le CDU

Fin de test
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Elément 37 :

Les afficheurs numériques ne sont pas avec = 0,1 ARC minute de les
données insérées apreés le bouton poussoir INSERT est appuyé

Remplacer I'INU

Es-ceque

Non Lapanne
est
corrigée ?
Remplacer le CDU Pas d’ action
supplémentaire
demandée

Fin de test

Elément 38 :

Les boutons poussoirs TK CHG et INSERT ne fonctionnent pas
qguand le bouton poussoir TK CHG est appuyé

Remplacer le CDU

Es-ceque
Non La panne Oui
est
corrigée ?
Remplacer I’ unité Pas d action
de navigation supplémentaire
verticale demandée
Finde
test
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Elément 39 :

L’affichage From / To n’indique pas 12 quand 12 est le mode

CHANGE TRACK

Elément 40 :

Le CDU est défectueux

Remplacer le CDU

Fin de
test

Si on appuie le bouton poussoir INSERT on aura pas des données
insérées dans le systéme

Remplacer le CDU

Es-ce que _
Non la panne Oui
est
corrigée ?
Remplacer I’'INU Pas d action
supplémentaire
demandée
Fin de
test
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Elément 41 :

Affichage incorrecte quand I’interrupteur de mode selector est mis
vers XTK/ TKE

Remplacer le CDU

Es-ceque
Non la panne Oui
est
corrigée ?
Remplacer I'INU Pas d’action
supplémentaire
demandée

Fin de test ;

Elément 42 :

L’annonciateur READY NAYV ne s’illumine pas 10 minutes apres le
debut de I’état 40 (I’annonciateur WARN est éteint)

Appuyer pour tester lalampe d’ annonciation

Non Es-ce gque Ovui
Lalampe
est bonne ?
Remplacer lalampe Met display selector switch
to TEST
Es-ce que -
Non I annonciqateur Ou
WARN
: fonctionne ?

Remplacer |’ annonciateur, lalampe.
Met mode selector switch a STBY et Pas d action
insert les coordonnées correcte de la supplémentaire
position actuelle demandée

Fin de test
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Elément 43 :

L’annonciateur READY NAYV ne s’illumine pas en 15 minutes apreés I’interrupteur
de mode selector est mis sur ALIGN (I’annonciateur WARN est éteint ?)

Mettre display selector switcha TEST

Es-ce que

Non :
I” annonci ateur Oui
WARN
fonctionne ?
Remplacer lalampe d’ annonciateur Remplacer I'INU
répéter les procédures d’ alignement.

Confirmer que les coordonnées
correctes de la position actuelle sont
insérées

Fin de test

Elément 44 :

L’annonciateur WARN clignote 10 minutes apres le début de I’état 40

Répéter les procédures d alignement

Es-ce que
la panne

est
corrigée ? )
Remplacer I'INU Pas d’ action
supplémentaire
Demandée.
Fin de test

96



ChapitrelV : M aintenance et Recherche de Pannes

Elément 45 :

L’annonciateur WARN clignote le temps de READY NAV

Répéter les procédures d alignement

Es-ce que _
Non la panne Oui
est
corriaée ?
Remplacer I'INU Pas d action
supplémentaire
Demandée.
Non Es-ce que
la panne
est
corrigee ?
Remplacer le CDU Pas d’ action
supplémentaire
Demandée.

Fin de test

Elément 46 :

L’annonciation READY NAV n’est pas éteint quand de I’interrupteur de mode
selector est mis sur NAV
I

Remplacer le MSU

Es-ceque

Non lapanne Oui
est
) corrigée ?
Remplacer I'INU Pas d’ action
supplémentaire
Demandée.

Fin de test |
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Elément 47 :

La lecture de la position actuelle : I’attitude et longitude ne sont pas spécifiés

INO est défectueux

Remplacer I'INU

Fin de test

Elément 48 :

L’indicateur de la position Horizontal (HSI) et I’indicateur de la course (CI)
de pilote et copilote ne recoivent pas les données d’entrées par I’INS
[

Vérifier INS CB sur le panneau supérieur de CB du copilote

Es-ce que
les CBs
sont
ouvertes ?

Non Oui

Vérifier INSATT Fermer CBs

switch de piloter
Es-cequele
Non switch est Oui
engage pour
illuminer
Appuyer le INSATT ? Vérifier pour 28 VDC
switch pour entrelespins12 et 17 du
illuminer INS relais N1 de flight director
attitude select
Non Es-ce que Oui
28 voltsDC
présente ?
Remplacer le switch Remplacer
INSATT lerelais
| ' Fin de
test
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Elément 49 :

Pilote automatique (PA) ne recoit pas les données entrées par I’INS avec
le PA engageé dans le mode NAV LOC

Es-cequela

commande de
Non .
turn de pilote
automatique (PA)
est centré (au
repos) ?
Faire tourner la
commande de turn
de (PA) jusqu’ asa Es-ceque
centralisation navigation
selector
switch est met
versINS ?
Sélectionner la Remplacer le
position INS mode sel ector
614 E-2 BR
Fin de test
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Elément 50 :

Le ventilateur ne fonctionne pas avec le systeme ON

I
Vérifier INSCONT CB sur le panneau supérieur de CB du copilote

Es-ceque
CB est
ouverte ?

Non Oui

Vérifier pour 28 VDC Fermer CB

sur leterminal X4 dela
relais de commande de
ventilateur del’INU

Es-ceque
28VDV
présente ?

Oui

L'INU est défectueux Vérifier pour 28 VDL sur
terminal X;delarelais

| d’ alimentation de

Remplacer I'INU ventilateur del’INU
Non Es-ce que Oui
28VDV
X |
presente ?

Vérifier pour 28 VDC
sur letermina + dela
Remplacer lerelais petite transformation
de controle du
ventilateur del’INU

Es-ceque
28 présente ?

Vérifier pour 28

Remplacer lerelais VDC entreles
d’ alimentation de terminaux 1, 4 et 5
ventilateur del’INU du transformateur

N ®
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Es-ce que
26 VAC
présente ?

Veérifier pour voir s

Remplacer |e petit terminal Ty, Ta et Ts
transformateur sur le ventilateur
sont bien visser

Es-cequ'il y
aune bonne
connexion ?

Non

Assurer la Remplacer
connexion des le
terminaux ventilateur
Fin de
test
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Elément 51 :

Le voyant FAN WARN n’est pas illuminé

Vérifier INSFAN WARNNING CB sur le panneau supérieur de CB de copilote

o

Appuyer pour tester la
lumierede INS 1 FAN
WARN

Es-cequela
lumiére est
illuminée?

Remplacer le
pulb

Vérifier pour 28 VDC sur le
terminal x, durelaisde la
commande de ventilateur de
I"INU

Es-ceque
28VvVDC
présente?

L’INU est défectueux

Es-ceque

CB est
uverte ?

Fermer CB

Remplacer
VAN switch

panne est
corrigée ?

Es-cequela

Pas d' action
supplémentair
e demandée

L’INU est défectueux

Remplacer I’'INU
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Fin de test




ChapitrelV : M aintenance et Recherche de Pannes

Elément 52 :
FAN OFF LIGHT n’est pas éteint
[
Remplacer vane switch
Es-cequela
panne est
corrigée ?
F empl aglar Pas d’ action
ensemble supplémentaire
delalampe demandée
Fin de test
Elément 53 :

Précision des paramétres de navigation sont hors limite spécifie

[
Vérifier le ventilateur de rejoindissement de I’ INU

Es-cequele
ventilateur
fonctionne ?

Vérifier INS
CONT CB sur le
panneau supérieur
se CB de copilate

Remplacer I'INU

Non Es-ce que Oui
CB est

‘ ouverte ?
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ChapitrelV : M aintenance et Recherche de Pannes

Vérifier pour 28 VDC

sur letermina X1 du

relais de lacommande
de ventilateur de |’ INU Fermer CB

Non Es-ce que Oui
28VDC
présente ?

Veérifier pour 28 VDC

L’ INU est défectueux sur leterminal X1 du

| relais d' alimentation du

Remplacer I'INU ventilateur del’INU
Non Es-ce que Oui
28VDC
nrésente ?
Remplacer lerelais Vérifier pour 28 VDC
de lacommande de sur leterminal + de
ventilateur de I’ INU petit transformateur
Non Es-ce que Oui
28VDC
présente ?
Remplacer lerelais e
d alimentation de Véifier pour 26
ventilateur de!’INU VDC entre
terminal 1,4 et 5
de petit transfo
Non Es-ce que Ovui
26 VDC
présente ?
Remplacer le Vérifier pour
petit transfo voir si les
terminaux T1, Ta
et Ts surle
ventilateur sont
@ bien vissés

@
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ChapitrelV : M aintenance et Recherche de Pannes

Escequily
aune bonne
connexion?

Non

Assurer la Remplacer le
connexion des ventilateur
terminas

Fin de
test
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CONCLUSION GENERALE

Pour préparer ce mémoire et aboutir mon objectif
destiné a |'éude et maintenance du systeme de navigation
inertielle INs, j'a suivi un stage au niveau la compagnie”
TASSILI AIR LINE" 0u j'a pris la connaissance de ce systeme
de navigation inertielle «INs», son principe de
fonctionnement, et les différentes procédures pour la

maintenance et la recherche de pannes établi dans les

manuels de cette avion.

L es études proposées dans ce mémoire pouvoir étre
exploitée par les techniciens et contribuera a
I'enrichissement des connaissances des étudiants intéresses

par e domaine de |la mai ntenance aéronautique.

Enfin, je souhaite que mon projet fera |'objet d'un
support pédagogique et technique pour les futurs étudiants

et atoutes personne qui Sintéresse a ce domaine d'études.
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