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LISTE DES ABREVIATIONS
A/C Aircraft
A/THR Autothrust
AC Alternating Current
ACMS Aircraft Condition Monitoring System
ACT Active
ACTR Actuator
ADIRS Air Data/Inertial Reference System
AGB Accessory Gearbox
AMM Aircraft Maintenance Manual
APU Auxiliary Power Unit
BITE Built-in Test Equipment
BRG Bearing
C/L Check List
CDU Contro! and Display Unit
CHAN Channe!
CMC Central Maintenance Computer
COOL Cooling, Cooler
CRZ Cruise
DEU Decoder/Encoder Unit
ECAM Electronic Centralized Aircraft Monitoring
ENG Engine
FADEC Full Authority Digital Engine Control
FAIL Failed, Failure
Flight Management Guidance and Envelope Computer
FQ Fuel Quantity
FR Frame
HMU Hydromechanical Unit
HPC High Pressure Compressor



HPT
HPTACC
1GB

IGB

IPC

JAR

LPT
LPTACC
LRU
MAINT
MAN
MCDU
MCU
MECH
MMEL
MTBF
NVM

N1

N2

oGv

High Pressure Turbine
High Pressure Turbine Active Clearance Control
Inlet Gear Box
Inlet Gear Box
Illustrated Parts Catalog
Joint Airworthiness Requirements
Low Pressure Turbine
Low Pressure Turbine Active Clearance Control
Line Replaceable Unit
Maintenance
Manual
Multipurpose Control & Display Unit
Modular Concept Unit
Mechanic, Mechanical, Mechanism
Master Minimum Equipment List
Mean Time Between Failure
Non-Volatile Memory
Low Pressure Rotor Speed
High Pressure Rotor Speed
Qutlet Guide Vane
Permanent Magnet Alternato
Pound per Square Inch
Reference
Refueling
Regulator
Reverse
Reservoir
Static Air Temperature
Secondary
Solenoid
Shut-Off Valve
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SVCE
SYS
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TBV
TCAS
TCC

TEC
THR
TLA
TRDV

TRPV

VIB
\1
V2
V3
V4

WARN
X FEED

ZFCG
ZFW
3D
4D

Service
System
Thrust Reverser
Transient Bleed Valve (applicabie for CFM56-only)
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Throttle Lever Angle
Thrust Reverser Directional Valve
Turbine Rear Frame
Thrust Reverser Pressurizing Valve
Variable Bleed Valve
Vibration
Critical Engine Failure Speed
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Weight
Warning
Crossfeed
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Zero Fuel Center of Gravity
Zero Fuel Weight
Three Dimensional

Four Dimensional



Les unités utilisées en aéronautiques :

Systéme US CUSTOMARY

Systéme de mesure SI -METRIC

ABRIVIATION DEFINITION ABRIVIATION DEFNITION

Ibf.ft Pound Force- m.daN Meter deca
Foot(torque) Newton

in.Hg Inch de mercure | hPa Hecto Pascal

oz Ounce (Weight) g gramme

psi Pound Square bar Bar
Inch

Ib.min US Gallon par | L.Lmin Litre par minute
min

deg.F degré Fahrenheit | Deg.C Degré Celsus

ft foot m métre

US gal Us gallon I litre

US quart | I litre

in inch mm millimetre

In.2 Squart Inch mm2 millimetre carré

In.2 Squart Inch cm2 centimetre carré

b pound Kg kilogramme

Ibf pound force daN Deca Newton




Valeurs des unités :

Le tableau suivant est un tableau définissant les unités conventionnelles utilisées

mondialement :

systéme de mesure international systéme de mesure US
1 psi 0.0689 bar
1in.2 645.1600 mm?2
1in.2 6.4516 cm2

1 Ibf 0.4448 daN
10z 28.3495 g
1in.Hg 33.8640 hPa
11lb 0.4536 Kg

1 lb.min 0.4536 Kg.min
1 USgal 3.7854 |

1 USgal.min 3.7854 l.min

1 USquart 0.9464 |

1 Ibf.in 0.0113 mdaN
1 Ibf.ft 0.1356 mdaN
1ft 0.3048 m

1in 25.4 mm
1in3 16.3871 cm3
1in.hg 0.491 psi
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INTRODUCTION

Un avion est un investissement trés cofiteux pour les compagnies aériennes.

L’existence et la prospérité d’une compagnie dépendent de plusieurs critéres dont le critére
économique et 'image de marque de la compagnie, une meilleure maintenance permet de
préserver ces critéres, ce qui influe directement sur la rentabilité de la compagnie.

Le moteur représente 30 / du coiit d’un avion .Le bon fonctionnement de ce dernier, et son
maintient en état est le but que les compagnies et constructeurs cherchent et tentent de préserver,

et ce en mettant au point des techniques et procédés de maintenance bien définis.
Ce mémoire s’articule autours des chapitres suivants :

o Description générale du moteur CF6 80 E1, ou nous avons définis les différents modules
du moteur et les stations aérodynamiques.

o Les différents circuits du moteur CF6 80 E1 , le circuit d’huile | Ie circuit d’air | le circuit
carburant , le circuit d’allumage , le circuit de démarrage , et les RIVERS

o Le systéme de régulation FADEC, ou nous avons cit¢ les composant du systéme ainsi que
son fonctionnement.

o Maintenance et recherche de pannes, nous avons cité les différentes politiques de

maintenance, les modes d’entretien et la méthodologie de dépannage.
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GENERAL ELECTRIC CREATEUR DE MOTEURS D’AVION

Neuf décennies qui ont changé le monde :

Quand les ETAT UNIS se sont impliqués dans la premiére guerre mondiale de 1917, son
gouvernement a lancé une compagne de développement du premier moteur d'avion "propulseur "
pour équiper les avions militaires.

Ce propulseur, qui est un moteur a piston a employé les gaz d'échappement du moteur pour
entrainer un compresseur d'air a puissance de poussée élevée.

La compagnie General Electric a été la premiére 3 accepter le défi, mais une autre équipe a
également a demandé la chance de développer ce moteur.

Des contrats ont ét€ attribués dans ce projet qui est 1a premiére concurrence de moteur d'avion
militaire aux Etats-Unis.

Sous le secret de temps de guerre, les deux compagnies ont examiné, développé diverses
conceptions jusqu'd ce que larmée ait réclamé une démonstration d’essai.

General Electric a relevé le défi, elle a mis au point un turbopropulseur volant a 14000 pieds au
dessus de la mer d’une puissance de 350 (¢h) , ce qui a donné plus d’autonomie et de puissance
aux avions de cette époque. L essai de MOINTAINTOP a propulsé General Electric a devenir le
leader mondial des constructeurs de moteur d’avion.

Pendant plus de deux décennies, GE a produit les turbopropulseur qui ont permis au avions
durant la deuxi¢me guerre mondiale de voler plus haut, avec des charges utiles plus lourdes.

Depuis cette période I’aviation a connue la naissance de plusieurs inventions ; le premier
moteur a piston de I’ Amérique, le premier turboréacteur qui a permis de voler a des vitesse trois
fois supérieure a celle du son .

Aujourd’hwn, la division moteurs d’avion du transport de GE, avec des revenus de $10,97
milliards $ dans 2003, congoit, développe, des moteurs a piston pour une multitude avion
militaire et commercial aussi bien que des turbines a gaz appliquées dans la marine.

En outre, GE est le premier mondial dans le domaine d’entretien de moteur, en offrant des

services de grande qualité.
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GENERAL ELECTRIQUE premier fournisseur mondial du moteur d’avion :

En se basant sur la technologie du moteur TF39 militaire, GE est entré agressivement dans le
marché civil en 1971, avec un moteur sophistiqué ; le turboréacteur CF6-6 équipant le DC-10 de
Douglas.

La famille CF6 s’est agrandie avec le CF6 50, le CF6-80A, le CF6-80C2, et CF6-80E1.

Dans les années 80, la famille des CF6 est devenue le moteur plus utilisé sur les avions long
courrier citant le Boeing 747 et 767, I’ Airbus A300, A310, A330 et le McDonnell Douglas
MD-11.

Le moteur CF6-80C2, qui a été mis en service en 1984, a fixé de nouvelles normes de fiabilité
dans le service commercial et a €té instrumental dans I'¢1évation de GE en tant que principal

fournisseur de grands moteurs commerciaux.

Naissance de la famille des CFM :

Le succes de GE avec la famiile CF6 a mis en paralléle la naissance et I'élévation de CFM
mternational, une compagnie commune entre Snecma Moteurs constructeur frangais et GE ce
qui est devenus I'un des grands succés de I'histoire d'aviation,

Bien que CFM ait été formellement établie en 1974, la compagnie n'a regn sa premiére
commande qu'en 1979, quand le turboréacteur CFM56-2 a été choisi pour équiper 60 avions DC-
8 70.

Au cours des années, GE et Snecma ont gagné la proéminence mondiale dans les affaires
d'avions commerciaux court et moyen courrier. Le moteur CFMS56 est une réussite sans précédent
de ces derniéres années.

Le CFM56-2 a été commandé pour motoriser plus de 550 avions commerciaux et militaires
dans le monde entier.

Le CFM 56-3 a équipé 2000 avions de la gammes des BOEING 737 300 /400 /500.

AIR BUS a commandé prés de 1300 CFM 56-A/5B pour équiper sa gamme des A318, A319,
A320, A321.
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Le CFM56-5¢ a été commandé par AIRBUS pour équiper 300 avions de la gamme des longs

courriers des A340.

Le CFM56-7b, équipe la deuxiéme génération de Boeing les 737-600/-700/-800/-900

Toutes les quatre secondes de chaque jour, un avion de propulser par un CFM décolle quelque
part dans le monde.

CFM international continue sa progression dans le développement des moteurs a réaction,en
1995, la compagnie fait un pat de géant quand le premier moteur équipé d'une double chambre de
combustion annulaire (DAC), le CFM56-5b lancé sur SWISAIR. Ce programme a ét¢ lancé en
1989, grice a des recherches trés poussées et la volonté du respect de I’environnement.

1l a fini par voir le jour, le DAC réduit le taux d’émission du NOx (oxydes de I'azote) par 35 pour

cent comparés aux émissions des CFM56 équipés d’une simple chambre de combustion (SAC).
Vers un développement colossal:

Au début des années 90, la GE a développé le moteur GES0, un turboréacteur pour équiper le
grand, biréacteur Boeing 777.

La famille des GE90, équipant le 777 lancé en 1995, a fait le tour du monde sans escale . ¢lle
développe une poussée de 122.965 livres.

Pour honorer cette prouesse technique, le GE90-115b a été récemment baptis¢ " le moteur a
réaction le plus puissant du monde " par le livre de Guimness .

Le dernier GE90, 1eGE90-115b, a le plus grand fan du monde (128 pouces), avec rapport de
compression le plus élevé (91) pour produire 1a plus grande efficacite de propulsion que
n'importe quel moteur commercial de transport.

En juillet 1999, Boeing Company a choisi le GE90-115b comme moteur exclusif pour leur long
coutrier 777-200LR et I’avion de -300ER.

Le GE90-115b représente le point culminant de la réussite de la stratégie de GE dans la
construction d’un nouvean moteur de la ligne centrale GE90 spécifiquement congu pour la

famille des avion de Boeing 777, il a été mis service sur 777-300ER en 2004.
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Historiquc

La GE et le Pratt et le Whitney ont créé une compagnie commune. L.’ alliance motrice de GE -
P&W, continue d’innover de nouvelles technologies pour augmenter la vitesse d'exécution, le
poids, 1a fiabilité, cette alliance a donner comme fruit le GP7200 équipant I'Airbus A380, ce
moteur est une réussite pour tous ces avantages.

L'alliance, qui a été formée en aoiit 1996, incorpore une partie de la plus nouvelle technologie
de propulsion de moteur a réaction de l'aviation commerciale aujourdhul

Des son entrée en service le GP7200 a fait ces preuves y compris la fiabilit¢ extréme et une
meilleure conservation d'exécution et ainsi que de meilleurs critéres économiques et fonctionnels

globales.
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B Introduction :
N\

Le CF6-80KE1 est la solution de beaucoup de dilemmes opérationnels et (E]uoti'dfehs de lignes
acriennes.

La question se pose, comment déplacer plus de personnes, le plus tointain, meilleur marché,
et avec plus de confiance dans ta fiabilité du produit ?

En concevant le CF6-80E1 spécifiquement pour I'Airbus A330, GE a rassemblé la plus
récente technologie pour fournir au marché un moteur avec le plus bas poids, la plus basse
consommation de carburant. Ce moteur est de loin le plus ﬁable moteur de sa catégorie. . -

Evalué 4 72.000 livres de poussée, le CF6-80E1A4 est le plus pulssant moteur de Ja gamme ‘
des CF6 fabriqué jusqulici-” w2 o . > - - °° ST " !

Le CF6-80E1 permet aux lignes adriennes exploitant I'A330-200/-300 d° adapter de quatre

a quatorze sieges supplémentaires.

I. Description générale du moteur :

Le CF6 80 E1 est un moteur créé par le géant mondial des moteurs d’avion GENERAL
ELECTRIQUE. C’est un turbofans double flux, double corps a haut taux de délutions, et de
conception modulaire, congu pour équiper les longs courriers et gros porteurs grasse sa

poussée trés élevée.
L1. Caractéristigues du CF6 80 E1 :

L1.a. Caractéristique physique :
© Diametre de ’entrée d’air : 2.70 m.
o Longueur maximale de enveloppe : 2.90 m.
o Hauteur maximale de I’enveloppe : 2.88 m.
o Largueur de moteur : 4.28 m.

o Poids a sec : 5074 kg.
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1.1.b. Caractéristique de puissance :

O

O

Consommation de carburant spécifique a la puissance maximale (Ib) : 0.332 - 0,345,
Puissance maximale au niveau de la mer (livre) ; 67.500 - 72.000.

Puissance produite par le flux primaire 207de la poussée totale.

Puissance produite par le flux secondaire 807 de la poussée totale

Rapport global de pression a la puissance maximale : 32.4 - 34.8.

Taux de délutions : 5 - 5.1.

Rapport manométrique de compression 5/2

L.2, les différents composants du moteur :

Le CF6 80 E1 sc constitue de différents modules, roulement et engrenages.

1.2.1. Entrée d’air :

L’entrée d’air est de forme annulaire en alliage d’ Aluminium, fixée a I’arriére du carter

FAN, elle augmente la rentabilité et I’efficacité du turboréacteur. Les filets d’air sont

directement guidés vers les aubes du FAN, des orifices de dégivrage sont disposés sur la

pénphéne de I’entrée d’air. (Figure 1.2.1.1)
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Figure (I.2.1.1) : entrée d’air
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L.2.2. Cone réacteur:
Le cone réacteur se constitue de deux parties ; une partie arriére qui est fixée au rotor du
FAN , et une partie avant qui se fixe sur la partte arriére , des masses d’équilibrage sont

disposées a I'intérieur du céne .(figure 1.2.1.2)

Figure (L.2.1.2) : cone réacteur
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L.2.3. Roulements et engrenages: figure (1.213)

Les rotors du moteur sont supportés par des roulements positionnés dans les cavités du
carter

Le palier est un ensembie de roulements, sur le CF6 80 il y’a quatre paliers principaux :

Le palier “A’, se situe sur le support fan, il se compose de trois roulements 1B 2R et 3R.

Les paliers ‘B et C’ se situent a 1’arriére du support du compresseur, ils se composent de
trois roulements 4B .4Ret SR.

Le palier ‘D’se compose d’un roulement 6R.

La lubrification des roulement et trés importante pour garder les caractéristique mécaniques
des systémes, car elle refroidit les paliers et diminue ies frottement ce qui implique une

diminution d’usure.

1.3. Différents modules du moteur CF6 -80 E1 :

Le CF6 80 El est composés de cinq modules principaux. : Figure (1.3)

o Module Fan.

o Module Core

o Module turbine haute pression
o Module turbine basse pression

o Module gearbox (boite d’entrainement des accessoires)
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Figure (1.3) : les différents module du moteur cf6 80 E1

1.3.1. Module Fan :Figure( 1.3.1)

Le module fan se constitue de cing étages, un étage soufflante, et quatre €tages du
compresseur basse pression. Le flux secondaire qui est la source principale de la poussée du
moteur, fournit 80 7 de la poussée totale, comme i accélére aussi les filets d’air du flux
primaire pour augmenter sa pression dynamique. Cet attelage est entrainé par une turbine
basse pression de cinq étages. Les filets d’air sont précipités vers I’atielage haute pression

avec une pression dynamique plus €levee.

-10 -
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Les principaux composants du module fan :

o  Chaéssis du fan (fan frame).

o Carter avant et arriére Fan .

o  Recouvrement acoustique (acoustic liners )
o Coéne réacteur (fan spinner cone)

o Ailettes du fan.

o Tubulure du roulement N°1.

o Ailettes de guidage de la sortie du compresseur
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Figure (1.3.1) : module FAN

1.3.1.1. Assemblage stator et rotor :

Le module FAN est une succession d’étages ROTOR /STATOR :

-11 -
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1.3.1.1. a. Fan rotor : figure (L. 3.1.1.a)

o La soufflante : Elle est composée d’un seul étage, 1a partie tournante se compose de

34 aubes en TITANE d’unc longueur de 32im, fixées en queue d’aronde.
figure (1.3.1.1.a)

o Le compresseur basse pression (booster) : Situé a 'arriére de la soufflante, le CBP
est de type axial se compose de (4) étages rotor /stator en un seul bloc.
Sur le carter du compresseur basse pression (12) vannes de décharge (VBV) sont
incorporées au 4™ ¢étage du compresseur pour éviter ie phénomene de pompage.
Deux portes motrices sont commandées par une cloche qui est un vérin hydraulique Les 10
autres portes suivent I’ouverture des motrices.

Le tableau suivant donne le nombre d’aubes pour chaque étage du compresseur

ré’ror.lguz Nombre d'aube Matériaux de
constitution
17 étage 62 titane
2™ étage (4 titane
3™ étage 80 titane
4°™ étage 71 titane

1.3.1.1.b. Fan stator :

Se constitue des éléments suivants :

o Carter arridre du stator fan :
o Fanframe :figure (L 3.1.1.b)

Le Fan frame et le chassis du stator Fan assurent les fonctions suivantes :
»  Guidage du flux primaire vers le module Core .

= Support des charges du carter avant de la soufflante, du stator du compresseur basse

pression, et des inverseurs de poussee.

» Le soutient des accessoires de prélévement du mouvement des axes.

s 3 =
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= ]ogements des cavités de lubrification des roulements et de la gearbox, et le nettoyage
du palier avant.

s Souticnt des OGY (Outlet Guide Vane), et des panneaux antibruit.

= Support de la structure de la partie avant du moteur.

Figure {L.3.1.1.a) : La soufflante

- 13-
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Figure (1.3.1.1.b): fan frame
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L.3.2. Module Core :

Le module Core se compose des éléments suivants
o Compresseur Haute Pression (HPC).
o Chambre de combustion.

o Un diffuseur de la turbine haute pression.

1.3.2.1._Le compresseur haute pression : figure (1.3.2.1)

Les composants principaux du compresseur sont les rotors, un redresseur, et le compresseur
rear frame.

Les stators du compresseur sont soutenus par le chissis du réacteur ( fan frame).

A} ‘avant les rotors sont soutenus par un roulements de type 3R et & arriére, Varbre des
rotors est soutenu par deux roulements 4R et 4B qui sont positionnés au support arriére du
COMPpIesseur.

Dans le module Core six (06) trous de boroscopie sont réalisés dans le carter pour
I’inspection boroscopique des aubes du compresseur haute pression.

Le passage du flux primaire 4 travers les aubes des rotors du compresseur haute pression
augmente sa pression statique et sa température le ramenant  des conditions adéquates 4 la
combustion.

Les (IGV) (Inlet Guide Vane) et les stators du 5" étage du compresseur, changent leurs
positions angulaires, ils changent leur position en fonction de la température d’admission du
compresseur et corrigent la vitesse du turboreacteur.

Le but de cette variabilité d’angle d’incidence du flux d’air et d’optimiser la température et
la pression de 1’air et sa quantité afin d’avoir un mélange combustible contrdi€ et pour une

combustion efficace.
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Figurc (L3.2.1): compresscur hautc pression

L3.2.2. La chambre de combustion : figure (1.3.2.2)

La combustion du mélange air carburant a lieu dans la chambre de combustion situee dans
la partie arriére du CRF (Compressor Rear Frame).

La chambre est de type annulaire contenant une zone de combustion et une deuxieme qui
permet le contrdle du mélange air carburant.
Elle est constituée de dittérents éléments :

o L’ensemble capotage (cowl assembly) - qui forme un bord qui admet Vair a la
chambre de combustion.

o Couche internes et externes (inner and outer liners) : contenant des trous qui
permettent d optimiser le refroidissement et d’augmenter les performance de la
combustion.

o Un déme (the dome) - permet de stabiliser la flamme et enceinte du melange air
carburant.

Le moteur est équipé de (30) injecteurs de type duplex, répartis d’une manicre équitable tout
autour du CRF.
Les allumeurs sont au nombre de (02) disposés dans les positions (3 :00) et (5 :00).
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¥igure (1.3.2.2) : chambre de combustion
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Figure (1.3.2.2) : chambre de combustion, injecteur et allumeur.

1.3.3.La turbine haute pression : figure (1.3.3)

La turbine haute pression est une turbine & deux (2) étages .L’ensemble rotor est lié¢ au
compresseur haute pression et supporté par les roulements 4R et SR.

L’ensemble du 1° étage diffuseur (stator) est boulonné a la partie intérieure du CRF et
soutenu au diamétre extérieur avant par la structure de la couche extérieure de la chambre de

combustion.

La turbine haute pression est composée des éléments suvants

o 1° étage diffuseur (stator) de la turbine haute pression :

Il permet de diriger les gaz chauds sortis de la chambre de combustion vers les aubes du

rotor de la THP .

-G -



CHAPITRE 1 description du moteur £8-80 el

e L’ensemble 2™ étage diffuseur :
1l fournit un support d’appui au 1 étage, fournit le contréle du jeu actif, ainsi que les
chemins pour {"écoulement d’air.
¢ [.’ensemble rotor :
It est de (2) deux étages, permet la récupération de I’énergie cinétique des gaz chauds, leur
transformation en énergie mécanique pour conduire 1attelage haute pression, et entrainer le

systeme des accessolres moleurs.

= 55



CHAPITIRE | c{cscn'Ption du moteur f6-80 ¢

:_ Whoraih

15\' "?‘m
n. TH\I

i i

tr.': I{?”

WT RO LAk 7 901 WOIHE
A55UME ALTEMRLY

EAL T

T el
LI U0 aAFTANR

GuTER S

Figure (L3.3) : turbine haute pression
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1.3.4.Module turbine base pression : figure (1.3.4)

La turbine basse pression se constitue de § étages rotor / stator, entrainés par I’arbre N2, la
turbine basse pression entraine le Fan et le compresseur basse pression.

Les stators constituent un seul blog, ainsi que le carter turbine qui est en seul corps. Le
carter sert de carénage d’inler communication entre le support des stators de la turbine haute
pression et I'arriére de la turbine, il retient aussi les stators de la turbine d’en haut.

Le premier étage des stators est refroidi par cavité, la principale source d’air de
refroidissement et I’air prélevé du 77 étage du compresseur haute pression.

L’air de refroidissement est transmis au joint d'équilibre de pression .I’air passe 4 travers
une luyauterie posilionnée sur la périphéric du carier, Iair est ensuite €jecte & lravers les
cavités pour le controle de la temperature.

Les stators des étages 2 au S sont doublés. Les deux couches sont soudées et unies entre
elles avec un assemblage en nid d’abeille, cet assemblage est utilisé pour augmenter la ngidité
des stators.

Des ouvertures sont réalisées sur le carter pour la fixation des thermocouples,ainsi que des
trous de boroscopie usiné sur le carter pour 1’ inspection des €tages de la turbine.

Une tubulure de contréle du jeu de la turbine fait une décharge d’air sur le carter de la
turbine, c’est & travers des trous pré positionné sur le carter que 1’air est éjecté pour diminuer
la dilatation du carter ct ainsi diminucr I¢ jeu entre lc carter tc Ies aubes du rotors de la
turbine afin de diminuer la consommation du carburant et augmenter le rendement de la

turbine
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Figure (1.3.4) : turbine basse pression

L3.5. Module Gearbox : figure (1.3.5)

L’énergie mécanique nécessaire pour ie fonctionnement des accessoires de 1’avion et du
moteur est soutirée ou prélevée a travers un systéme de gearbox ou boite de transfert de
mouvements et des différents axes d’entrainement.

La boite 4 engrenages d’entrainement des accessoires st soutenue par fe carter de
compresseur, cette derniére préléve la puissance mécanique de I'axe du compresseur.

Un arbre radial et incliné transmettent ce mouvement a la TGB (Transfert Gearbox),

montée au dessous du carter des stators du compresseur. Figure (1.3.5.a)

- Bid =
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Figure (1.3.5.a)

La boile a engrenages des accessoires enlraine les équipements suivanis:

|.es équipements qui se situent a I"avant de la gearbox :

Unité hydromécanique. (HIMU).
o Cing pompes de récupération d huile.

O

o Une pompe de refoulement d’huile.

o Une pompe hvdraulique.

O

Un tachymetre N2.
Un alternateur magnétique permanant (PMA) (génération de courant électrique de
I'ECU). a

(@}

Ceux qui se situent a Parriere
o Le générateur (IDG) (génération du courant électrique d’avion).

o Pompe carburant.

O Démarreur pneumatique.

0 ) G
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Figure (1.3.5) : Accessory Gearbox
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1.4, Les stations aérodynamiques : figure (1.4)

Pour I’étude des performances du turboréacteur et le bon fonctionnement de ce dernier,le
moteur a ét€ reparti en plusieurs stations a¢rodynamiques, dans chacune des stations des

capteurs et des sondes sont placés pour la détermination des températures et des pressions en

chaque station et en temps réel.

o La station 0 : atmosphére ambiant (température et pression ambiantes)

o La station 1.2 : Entrée d’air

Les stations du flux primaire

Station 2 Entrée du compresseur basse pression.

O

Station 2.5 : Entrée du compresseur haute pression.
Station 3 . sortie du compresseur haute pression.

Station 4 : Entrée turbine basse pression.

o o O o

Station 49 .5 : Entrée turbine haute pression.

Les stations du flux secondaire :

o Station 1.2 : Entrée fan
o Station 1.4: Sortie stator fan.

-25.-
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Figure (L.4) : Les stations aérodynamiques
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CHAPITRE 1l les différents circuits du moteur

IL.1. Le circuit de graissage:

Le circuit de graissage est autonome de tout autre systéme du moteur.
Le circuit a pour role:
e La lubrification des roulements, pignons, cannelures, boite de transfert de mouvement,
et la boite d’entrainement des accessoires.
¢ Le refroidissement des différents éléments tournants.
s Le réchauffage du carburant.
e Le nettoyage des différents systémes lubrifiés en évacuants les débris pouvant étre

produits par le frottement.

11.1.1. Fonctionnement :

1. huile est acheminée aux roulements, a la TGB et AGB pour les lubrifier et refroidir par la
pompe de refoulement située dans le bloc de pompes (lube and scavenge pump). La
distribution est conirdlée par les injecteurs qui envoient ’hile aux différents éléments. Les
pompes de récupération situées dans le bloc ( lube & scavenge pump) récuperent I"huile des
paliers et gearboxes , et retourne I"huile au réservoir en le faisant passer par un bouchon
magnétique, le réchauffeur du servo fuel, I’échangeur de chaleur huile/carburant, et le filtre de
récupération.

La surveillance du systéme de graissage est faites au moyen d’indications et d’alarmes.

11.1.2. Les différentes fonctions du systé¢me :

Le circuit se divise en trois fonctions :

1. Le stockage :

Le réservoir d’huile stocke I’huile utilisée par le moteur par la lubrification et le
refroidissement des roulements et engrenages.
11.1.2.1.1. Le réservoir d’huile (oil tank) :figure (11.1.2.1.1)
Le réservoir d’huile est situé dans le coté droit sur le carter Fan, & la position 3 :00, au dessus
du filtre de récupération.
Le réservoir consiste en deux cylindres disposés I’un & coté de I’autre et couverts 4 leurs deux
extrémités.

Le réservoir comprend :

~1
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o Un bouchon de remplissage par pression

o Une bouche de remplissage par gravité

cyﬁUne valve de pressurisation

o Un séparateur d’huile/air

o Orifice de refoulement dans la partie basse du réservoir

o™Un entonnoir de drainage de surplus et un bouchon de drainage

o JUn support de fixation pour le transmetteur de quantité d’huile

o Une balle flottante vue d’une fenétre d’indication, dont le niveau le plus bas visible est

2,84 litres. Figure (11.1.2.1.1)

\
>

ENGINE OiL
TANK
ENGINE
OIL TANK
FILLER CAP
OVERFILL
PORT
RELIEF
B VALVE
PRESSURE
F i, M FILL PORT
SCUPPER
' / DRAIN
\>//
TANK NOT FULL
s«;m GLASS

Figure (11.1.2.1.1) : Le réservoir d’huile.
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CHAPITRE Il les différents circuits du moteur

I.1.2.1.1.a. Caractéristiques :
< Capacité : 30,3 litres.

¢ Niveau plein : 24,6 litres.

< Niveau nécessaire (util) : 13,6 litres.

%+ Le réservoir est en Aluminium.

En temps de fonctionnement normal, le réservoir est pressurisé par I’air inclut dans ’buile

de récupération qui est extrait par la les pompes de récupération des paliers et gearbox.

L’orifice d’admission de la pompe de refoulement se situe en dessous du réservoir d’huile,

ce qui permet ’admission de "huile par gravité.

Durant le fonctionnement du moteur, le niveau d’huile diminue dii au phénomeéne

d’engloutissement de cette derniére.

Le niveau d’huile retourne a son niveau initial dés ’arrét moteur.

H.1.2.1.1.b. Indication de quantité d’huile :

La quantité d’hile peut étre sue par :

- Une indication visuelle donnée par la balle flottante a travers la fenétre d’indication

transparente.

- Une indication donnée par le transmetteur de quantité d’huile & travers le SD.

2,

La distribution : figure (11.1.2.2)

La fonction de distribution peut étre répartie comme suit :

1.

nos W

Les pompes de refoulement et de récupérations.
Le réchauffeur du servo fuel.

L’échangeur de chaleur huile/carburant.

Le détecteur magnétique principal de débris.

Le filtre de récupération.
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CHAPITTRE T les différents circuits du moteur

I1.1.2.2.1. Les pompes de refoulement (1) et de récupération (5) : Figure (I1.1.2.2.1)

Les pompes permettent de mettre ’huile sous la pression requise pour lubrifier les
roulements et engrenages, et sa récupération une fois la lubrification faite. Comme elles
permettent de faire passer huile a travers ; le détecteur magnétique de débris, le réchauffeur
du servo fuel, I’échangeur de chaleur huile/carburant, le filtre de récupération, puis le faire
parvenir au réservoir.

La boite de transfert de mouvement ( transfert gearbox ), la AGB, les paliers B, C et D sont
indépendamment déchargé de 'huile utilisée par une pompe de récupération pour chacun,
tandis que I’hile du palier A est déchargé par le fait de la gravité vers la TGB.

L’ensemble des pompes forme un seule bloc installé sur la face avant de la boite
d’entrainement des accessoires ( gearbox ). Ce bloc contient les éléments suivants :

o Six pompes de type a palettes (une (1) de refoulement et cing (5) de récupération).
o Un dispositif appelé (screen) sur chaque pompe, pour capter les débris et filtrer

@ L’élément ( SCREEN)

I’huile & 724 microns.

o Une valve anti-retour s’ouvrant pour une pression 2,5 PSI et 6 PS1 selon les moteurs.

Cette derniére empéche I’huile de descendre dans le circuit lors de I’arrét moteur et

permet de garder 1’huile dans le réservoir.

-3 =



CHAPITRE 11 les ditférents circuits du moteur

A SUMP AND
TRANSFER
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SCAVENGE

Figure (11.1.2.2.1) : Le bloc pompes.



CHAPITRE I1 les différents circuits du moteur

11.1.2.2.2. Le réchauffeur servo fuel :

Le réchauffeur permet d’augmenter la température du carburant avant son entrée dans la

HMU ,ce carburant est utilisé pour I’asservissement .

I1.1.2.2.3. L’échangeur de chaleur huile/carburant :
L’échangeur de chaleur permet de refroidir I’huile utilisée pour la lubrification.
Durant un démarrage a froid, la différence de pression entre ’entrée et sortie de I’échangeur
peut étre considérable, ceci di  la viscosité importante de I’huile. Pour éviter le chargement
lent de la pompe, une valve de by-pass permet a I’huile de contourner I’échangeur. Cette

valve s’ouvre pour une pression de 85 PSL.

I1.1.2.2.4. Le détecteur magnétique principal de débris : figure (I1.1.2.2.4)

Le détecteur magnétique est de type baionnette. Le détecteur incorpore un aimant
permanent monté 4 I’extrémité de la sonde démontable de ce dernier.

Le détecteur est installé sur la ligne qui collecte I'huile des différents tubes de récupération.
Le détecteur est situé en ava! du bloc pompes, et en amont de I’échangeur de chaleur
huile/carburant.

L’équipe de maintenance peut accéder a ce demier, pour les opérations de maintenance
réguliéres, par le biais de la porte d’accés de 'IDG située sur la porte gauche des inverseurs

de poussée.

3B
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Figure (11.1.2.2.4) : Le détecteur magnétique principal de débris.
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CHAPITRE Il les différents circuits du moteur

11.1.2.2.5. Le filtre de récupération : figure (11.1.2.2.5)

Le filtre de récupération filtre I"huile récupérée a travers le moteur & 15 microns avant de
retourner dans le réservoir.

L’huile entre de I’extérieur de 1’élément filtrant vers le centre pour ressortir par le biais de
I’orifice de décharge.

La différence de pression a travers le filtre est surveillée par un commutateur de pression
différentielle. Une valve de by-pass est montée & I’intérieur du fiitre, pour permetire la
circulation de "huile en cas de colmatage, de blocage, ou de pression trop élevée duc i la
viscosité de Phuile. Cette valve s’ouvre pour une différence de pression de 29 PS1 dans le
filtre. Sa conception est telle qu’aucun contaminent ne sort du filtre, ainsi, méme en cas de

colmatage le circuit sera protége.

Figure (11.1.2.2.5) : Le filtre de récupération.



CHAPITRE 1T les différents circuits du moteur

3. L’indication : figure (11.1.2.3)
La surveillance et le suivi du circuit 4 huile est effectué au moyen de :
= indications :
- Quantité d’hile.
- Pression d’huile.
- Température d’huile.
- Colmatage du filtre de récupération.
=  Alarmes visuelles et sonores (lumiére rouge clignotante}
- Pression d’huile basse.
= Alarmes visuelles et sonores (lumiére ambre régulicre}
- Température d’huile basse.
- Température d’huile élevée.
- Filtre de récupération colmate.

Ces indications sont affichées sur ’écran SD.



CHAPITRE 11 les différents circuits du moteur
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Figure (11.1.2.3) : Indication du systéme d’huile.

Le circuit d’huile est surveillé (suivi) par les capteurs suivants :
. Un transmetteur de quantité dhuile.

Une sonde de température d’huile.

Deux transmetteurs de pression d’huile.

Un commutateur de basse pression.

th & W B -

Un commutateur de pression différentielle pour I’indication du colmatage du

filtre.
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CHAPITRE I les différents circuits du moteur

I1.1.2.3.1. Indication de la quantité d’huile : figure (11.1.2.3.1)

Le transmetteur de quantité d’huile est situé dans le réservoir d’huile. Il mesure la quantité
d’huile et envoie un signal & travers ’ECU au systéme d’indication de Pavion.

Le transmetteur consiste en un flotteur, des commutateurs, des résistances qui une fois
excitées envoient un signal vers PECU.

Par la variation de la quantité d’huile, le flotteur cause la fermeture des commutateur, par
deux aimants intégrés, 4 cette position ce qui va connecter une résistance dans le circuit.
L’ECU utilise des valeurs de résistances connues pour déterminer la quantité d’huile
correspondante.

Durant le fonctionnement normal du circuit, la quantité d’huile est indiqué en couleur verte

sur F’écran SD par une indication digitale et une aiguille.

POTTING
e FLANGE
ol LEAD
PORTS WIRES
RESISTOR MID SUPPORT
REED
SWITCH
OlL DRAIN HOLE
END COVER
AND
PGB SPRING

Figure (I1.1.2.3.1) : Transmetteur de quantité¢ d’huile.

fwd



CHAPITRE 1L les différents circuits du moteur

[L1.2.3.2. L’indication de température d’huile : figure (11.1.2.3.2)

La sonde de température d’huile se situe dans le circuit de récupération. Elle est installée en
aval du bloc pompes et en amont du détecteur magnétique principal.

La sonde envoie un signal analogique vers 'ECU qui le transforme en signal digital et le
transmet vers le SD.

La sonde est un thermocouple, installé sur le circuit de récupération sur une bride de
connexion avec la sonde plongée dans 'huile pour pendre la mesure de température.

Le principe de fonctionnement est basé sur les caractéristiques des métaux, avec notamment
la résistance changeant avec la température.

Un fonctionnement moteur pour une température d’huile dépassant les 160 °C est limité 2
15 minutes, tandis qu’un fonctionnement & 175 °C est interdit.

La température d’huile est affichée en couleur verte sur le SD, et en vert clignotant dés que

la température dépasse 160 °C.

Quand la température dépasse les 160 °C pour plus de quinze minutes od excéde les 175 s O
- Les paramétres d’huile apparaissent en couleur ambre réguliére.
- Le message d’avertissements suivant apparait sur le EWD:
ENGINE 1 (2) OIL HI TEMP
Les recommandations suivantes au pilote :
. Réduire 1a poussée du moteur au ralenti
. Eteindre le moteur
. L’alarme sonore se déclanche
Quand la température d’hile est au dessous de 10 °C, le moteur roulant au sol :
- Le message suivant apparait sur le EWD :
ENGINE 1 (2) OIL LO TEMP
Les recommandations suivantes au pilote :
. Réduire la poussée du moteur au ralenti
.Retarder le décollage pour le réchauffage

. L’alarme sonore se déclanche

L
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CHAPITRE 11

les différents circuits du moteur
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Figure (11.1.2.3.2) : Capteur de température d’huile.



CHAPITRE I les différents circuits du moteur

I1.1.2.3.3. L indication de la pression d’huile :

Le capteur de pression d’huile mesure la pression d’huile, et envoie un signal analogique
vers I’ECU qui fe converti en un signal digital, et le transmet vers le systéme d’indication de
P’avion. La valeur sera affichée sue Pécran SD.

Le capteur est installé sur la face avant du bioc pompes, et existe en redendance.

Le transmetteur de pression d’huile donne une pression différentielle entre la pression de
refoulement et une pression de référence dans 'AGB.

L’indication digital et par aiguille est en couleur verte réguliére en temps de fonctionnement
normal. Si la pression baisse au dessous de 10 PSI, les indicateurs s’affichent en couleur

rouge réguliére

% )
%}? Ea S ,
1531
i
[

o1
SCAVENGE
TuBe

Figure (11.1.2.3.3) : Capteur de pression d’huile.
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CHAPITRE I les différents circuits du moteur

11.1.2.3.4. L’indication de la basse pression (low oil pressure warning) : (figure 11.1.2.3.4)

Quand ia pression d’huile est faible, le commutateur de basse pression {low oil pressure
switch) envoie un signal pour le systéme d’indication et d’alarme,

Ce commutateur est installé sur le coté avant du bloc pompes.

Le commutateur se déclanche 4 11 PSI causant une indication de basse pression au cockpit.

Le principe de fonctionnement du commutateur est un soufflet dont le mouvement controlé
par un anneau ressort de type Belleville. Durant I’ application d’une pression différentielie
entre les deux portes de basse et haute pression, le soufflet exerce une pression sur ’annean
ressort ef ce mouvement va désactiver un péle du commutateur ainsi I’indication ne sera pas
affichée.

Dés que la différence de pression, représentant la condition de basse pression, entre la porte
de haute pression et celle de basse pression diminue, I’anneau ressort va pousser le soufilet a

retourner dans sa position non pressurisée et enclenche le commutateur.

Quand la pression baisse en dessous de 10 PSI, le commutateur se ferme. Apres 30
secondes on aura les résultats suivants :
- Les indication digitale et aiguille de 1a pression d’huile seront atfichées sen rouge sur
le SD.
Le message d’avertissement suivant apparait sur le EWD :
ENG 1(2) LO OIL PR
Les recommandations suivantes seront données au pilote :
- Vérifier si la pression d huile est au dessous de 10 PSI, si c’est le cas :
. Réduire la poussée du moteur au ralenti

. Eteindre le moteur

- L’alarme sonore se déclanche

Quand la pression d’huile augmente a 15 PSI, le commutateur s’ouvre.

_42 .
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les différents circuits du moteur

Figure (11.1.2.3.4) : Indicateur de basse pression.

A
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CHAPITRE I les ditférents circuits du moteur

I1.1.2.3.5. Indication de colmatage du filtre a ’huile :

Le commutateur de pression différentielle du filtre de récupération mesure la pression de ce
dernier, et envoie un signal au syst¢me d’indication da ’avion a travers I'ECU qui le
transforme en un signal digital pour I’afficher sur le SD.

Le commutateur produit un signal d’indication dés que Ie filtre sera by-passé .
Quand la différence de pression augmente au dessus de 29 PSI, ceci dii a la concentration
des particules dans le filtre, le commutateur se ferme indiquant le déclenchement du by-pass.

Le commutateur se ferme des que la différence de pression descend au dessous de 22 PS1.

A e
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CHAPITRE I1 les différents circuits du moteur

Pendant un fonctionnement normal du moteur, aucune indication n’est affichée. Dés que
la différence de pression dans le filtre dépasse 29 PSI, le commutateur se ferme causant ceci :
- L’indication CLOG est affichée en couleur ambre en dessous de I'indication de fa
pression d’huile sue le SD.
- Le message d’avertissement suivant apparait en couleur ambre sur le EWD :
ENG 1(2) OIL FILTER CLOG
Les recommandations suivantes seront données au pilote :
. Réduire la poussée du moteur au ralenti.

. Eteindre le moteur si I’indication persiste aprés la remise de la manette & gaz au
ralenti.

- L’alarme sonore se déclanche.



CAPITRE I les différents circuits du moteur

IL.2. Le circuit carburant:

Le systéme carburant du moteur fournit le débit de carburant requis pour produire la
puissance du moteur.
11.2.1. Role du circuit :

Le circuit carburant a pour réle :

o L’alimentation des tente (30) injecteurs de la chambre de combustion.

o L’alimentation des deux (2) vérins de la vanne de décharge.

o L’alimentation des deux (2) vérins des stators & calage variable.

o L’alimentation des deux (2)dispositifs de refroidissement des turbines haute et basse
pression.

o Le refroidissement de ’huile de graissage moteur ainsi que celw de graissage de.
Ialternateur (IDG).

o L’alimentation du doseur carburant le FMV

1L2.2. Composition du circuit :

Le circuit carburant se compose des éléments suivants :
I1.2.2.1. La pipe d’approvisionnement en carburant (Fuel Supply Pipe) :
La pipe est mise de maniére circonférentielle tout autour du coté droit de chaque moteur.
La pipe se tend du pilon de la nacelle jusqu’a ’entrée de la pompe carburant.
La pipe permet d’admettre le carburant jusque dans la pompe carburant.

- 46 -



CAPITRE 11 les différents circuits du moteur

11.2. Le circuit carburant :

Le systéme carburant du moteur fournit le débit de carburant requis pour produire la
puissance du moteur.

I1.2.1. Role du circuit :

Le circuit carburant a pour role :
o L’alimentation des tente (30) injecteurs de la chambre de combustion.
o L’alimentation des deux (2) vérins de la vanne de décharge.
o L’alimentation des deux (2) vérins des stators a calage variable.
o L’alimentation des deux (2)'de refroidissement des turbines haute et basse pression.
o Le refroidissement de I’huile de graissage moteur ainsi que celui de graissage de.
I’alternateur (IDG).

o L’alimentation du circuit d’asservissement et de controle de ’HMU.

11.2.2. Composition du circuit :

Le circuit carburant se compose des éléments suivants :
11.2.2.1. La pipe d’approvisionnement en carburant (Fuel Supply Pipe) :
La pipe est mise de maniére circonférentielle tout autour du coté droit de chaque moteur.
La pipe se tend du pilon de la nacelle jusqu’a I’entrée de la pompe carburant.
La pipe permet d’admettre le carburant jusque dans la pompe carburant.

Figure (I1.2.2 .1) : Le pipe d’approvisionnement :
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11.2.2.2. Une pompe carburant haute pression :

La pompe carburant haute pression est une pompe a (2) deux étages dont le premier est une
pompe centrifuge qui permet de gaver la seconde pour éviter le phénoméne de cavitation. Le
second est une pompe a engrenages qui permet d’augmenter la pression du carburant.

La pompe carburant est entrainée par la boite d’entrainement des accessoires, elle montée 3
la partie arri¢re de cette demiére a la position 5 :00.

La pompe carburant est congue pour fournir le débit et la pression requis pour la
combustion, ainsi que le débit nécessaire pour tous les systémes contrdlés par

asservissement.

Figure (1L.2.2.2) : La pompe carburant ( fuel pump)
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CAPITRE 11 les différents circuits du moteur

11.2.2.3. Un échangeur de chaleur huile carburant :
L’échangeur thermique est congu pour refroidir I’huile de lubrification du moteur durant
tout le fonctionnement du moteur, et de réchauffer le carburant moteur pour éviter le givre.
L’échangeur thermique est monté directement sur {a pompe carburant.
1.’échangeur est équipé d’une valve de by-pass pour I’huile, qui commence & s’ouvrir pour
une pression supérieure a 85 PSI et est complétement ouverte a 120 PSI. Cette valve est
nécessaire pour les démarrages a froid lorsque la baisse de pression de I’échangeur est élevée,

ceci di a la viscosité élevée de ’huile.

Figure (11.2.2.3) : L’échangeur de chaleur carburant/huile ( fuel/oil heat exchenger)
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CAPITRE I les diférents circuits du moteur

I1.2.2.4. Le filtre principal carburant :

Le filtre principal est monté directement sur le coté droit de la pompe carburant.

Le filtre principal regoit les débris ou impuretés sortants de la pompe, et permet ainsi de
protéger les éléments du circuit et tout le circuit de la contamination.

Le filtre est équipé d’une valve de by-pass qui s’ouvre en cas de surpression, elle
commence 4 s’ouvrir pour une pression de 64 PSI et s’ouvre complétement a 95 PSL

En cas de colmatage du filtre, une indication digitale ( CLOG ) apparait en couleur ombre
sur I’afficheur SD dans le cockpit, puis 1’alarme visuelle (ENG1(2) FUEL FILTER
CLOGGED) est affichée dans I’écran EWD, enfin, I’alarme sonore se déclanche.
SD : I’écran inférieur central.

EWD : I’écran supéricur central.

FUEL
FLTER

Figure (11.2.2.4) : Le filtre carburant
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CAPITRE 11 les différents circuits du moteur

11.2.2.5. Le réchauffear servo fuel :

Le réchauffeur est monté sur le coté droit de la boite d’entrainement des accessoires moteur.

Le réchauffeur servi carburant utilise ’huile de graissage pour réchauffer le carburant
d’asservissement entrant dans I’HEMU, ainsi, les mécanismes de contréle dans le régulateur
principal de carburant (HEMU) sont protégés du givre. Le réchauffeur est équipé d’une valve
by-pass commengant 4 s’ouvrir pour une pression de 60 et est complétement ouverte & 110
PSL

Le réchauffeur contient aussi une valve by-pass thermique. Cette valve commence 4
décharger le carburant du réchauffeur et fait dévier I’huile autour de lui dés que la température
excéde 65,5 °C. Cette fonction permet d’éviter le phénoméne de cokéfaction dans le

réchauffeur et ’"HEMU aux températures de fonctionnement élevées.

Figure (11.2.2.5) : Le réchauffeur srvo fuel ( servo fuel heater)
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CAPITRE II les différents circuits du moteur

11.2.2.6. Le régulateur principal carburant { Hydromecanical unit) :

Le régulateur est boulonné sur le coté avant de la boite d’entrainement des accessoires .Le
régulateur est congu pour assurer la régulation du carburant durant toutes les phases moteurs,

ainsi que ’alimentation des électro-hydrolique servovalves.

Figure (11.2.2.6) : L’unité hydromécanique, on le régulateur principal carburant
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CAPITRE 11 les différents circuits du moteur

[1.2.2.7. Le débitmétre :

Le role du débitmétre est de mesurer la quantité de carburant dosé qui passe vers les

injecteurs.
106 FUEL/OL - @
HEAT 000000
( ;
——" 1000000 —
RUEL ALOW
¥ TRANSMITTER

Figure (1L.2.2.7) : Débitmétre ( fuel flow transmitter )
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CAPITRE II les différents circuits du moteur

I1.2.2.8. Le capteur de température carburant :

Le capteur est de type thermocouple, il permet de mesurer la température du carburant. Le

capteur est connecté au canal B de ’ECU seulement.

FUEL FILTER

Figure (I1.2.2.8) : Capteur de température carburant (temperature sonsor)
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CAPITRE II les différents circuits du moteur

I1.2.2.9. Le collecteur carburant :

Le collecteur consiste en deux bagues de 360° chacune. Le collecteur fait parvenir le

carburant aux injecteurs. Chacune des bagues alimente (15) mjecteurs.

FUEL
SUPPLY
MANIFOLD

DRAIN MANIFOLD

v
WA

| s
I
&

5
Yo

.-

Figure (I1.2.2.9) : Le collecteur carburant (fuel manifold)
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CAPITRE I les différents circuits du moteur

11.2.2.10. Les injecteurs :

Les mjecteurs sont au nombre de (30), de type duplex ayant un écoulement primaire et un
secondaire.

L’écoulement primaire est un circuit A faible débit,  pulvérisation par bout. Ce dernier
fournit le carburant durant la séquence de démarrage et ’accélération au ralenti. L’écoulement
secondaire vient appuyer le premier pour fournir haut débit aux régimes moteur élevés. Le
secondaire s’ouvre pour un AP de 260 PSI aux injecteurs.

Deux (2) des injecteurs sont des injecteurs pilotes spéciaux qui fournissent un débit plus
élevé que le primaire normal. Ces deux demiers permettent le maintien de la flamme, et saré
propagation aprés une décélération, comme ils permettent de prévenir d’éventuelles
extinctions.

Une valve de controle(CHEK VALVE) est installée a I’entrée de chaque injecteur pour
bloquer Parrivée du carburant lors de I'arrét du moteur, ainsi, le collecteur ne pourra pas
vidanger son contenu durant 1’arrét, et restera chargé en carburant.

Les injecteurs doivent contribuer a un bon niveau d’émission pour la combustion, a un
démarrage optimal, 3 la possibilité de réallumage a altitude, ainst qu’au maintient de la

flamme pour éviter I’extinction lors des décélérations.

BOLTHOLE ;(2} //]/

g 2 B NOZZLE SUPPORY

| AND HEATSHIELD
MOUNTING ELANGE (‘Q\i\b},—— ROZALE FAC
Z i

' NOZRE MRSHIELD
Figure (11.2.2.10) : Injecteur
(fael nozzle)
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CAPITRE II les différents circuits du moteur

I1.2.2.1.1. La valve de drainage de la chambre de combustion :

La valve de drainage de la chambre de combustion est un reniflard a ressort. Quand le
moteur est au ralenti, ou 4 un régime supérieur au ralenti, la pression sera suffisante pour
garder la valve fermée, cependant, dés que le moteur passe 4 un régime au dessous du ralenti
pour aller a 1’arrét, la pression diminue, ainsi, la valve s’ouvre pour vidanger la chambre et

évacuer le carburant non briilé.

COMBUSTOR
DRAIN VALVE

Figure (I1.2.2.11) : Valve de drainage de la chambre de combustion ( combustor drain

valve)
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CAPITRE II les différents circuits du moteur

I1.2.3. Fonctionnement de la distribution :

Le carburant puisé des réservoirs avion parvient dans le premier étage
centrifuge de la pompe haute pression, puis, traverse un tamis avant de passer dans 1’étage
haute pression de type a engrenages de la pompe carburant. Le carburant passe par la suite a
travers |’échangeur thermique et le filtre principal du carburant. Le filtre principal contient un
élément filtrant qui filtre tout le carburant entrant dans la pompe, et un élément de ringage qui‘)‘

yva filtrer le carburant utilisé pour I’asservissement. Le carburant d’asservissement sortant du
filtre principal a travers I’ orifice d’alimentation du carburant d’asservissement (raverse le
réchauffeur servo carburant pour ensuite entrer dans ’HEMU, ou il sera utilisé pour
I’asservissement, quant au carburant non pris dans I’orifice d’alimentation, sortant par la voie
principale, il se dirige vers le galet doseur de 'HEMU qui fournit le débit carburant requis
pour la combustion, et bypasse le surplus pour I’acheminer entre les deux étages de la pompe
carburant. Le carburant dosé, sortant de ’HEMU, va passer par le débitmétre, puis par le
capteur de température avant d’entrer dans le collecteur de carburant. Ce dernier va distribuer
le carburant vers les (30) injecteurs qui vont le pulvériser pour assurer un meilleur rendement
de combustion. Le carburant bypassé de ’HEMU retourne entre les deux étages de la pompe
carburant, et ce aprés étre passé par I’échangeur de chaleur (huile / carburant) de I'IDG

( générateur d’entrainement intégreé) .
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les différents circuits du moteur

ELECTROMIC CONTROL
UNIT {ECU)

VSV AND VBY
ACTUATORS

© RAMO 01

:

HPY AND LPT
CLEARANCE VALVES




-fd B G G & & @ & & & D G o &G & O O B B B &

—

CAPITRE I les différents circuits du moteur
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Figure (IL2.3.b) : Schéma du circuit carburant
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les différents circuits du moteur

11.2.4. Le contrdle :

La commande principale du moteur est le systéme FADEC. Le systéme FADEC contréle

I"état d’équulibre du moteur et les différentes opérations moteur.

Pour performer la fonction de contréle, le systetme FADEC regoit des informations de

différents capteurs (sondes).

Les différentes sondes du moteur :

v

A N N N . Y T U S SN

v

Sonde de vitesse N1.

Sonde de vitesse N2.

Sonde T12.

Sonde P25/T25.

Sonde T3.

Thermocouple EGT T49,5.
Sonde de température carburant.
Sonde de température de "huile de I'IDG.
Position de la valve de dosage.
Capteur de position du VSV,
Capteur de position du VBV.

Capteur de position du HPTACC et LPTACC.

Sonde de pression en aval du compresseur P3.
Pression ambiante P0.

Pression statique & I’entrée du fan P12,

Le systéme FADEC fonctionne en interface avec les systémes de contrdle de I’avion pour

recevoir les parametres suivants, utilisés pour contrdler le moteur :

>

¥ ¥V ¥V V¥V ¥ ¥V ¥

Contrdle de la position de la manette a gaz
Altitude

Nombre de MACH

Température totale de ’air (TAT)

Signal sur le poids des roues

Température des céables

Statut des soutirages

Signal anti-givers(ON/OFF)
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INFORMATION ELECTRICAL
NACRAFY EXCHANGE COMMANDS HYORO
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ELECTRIC
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Figure (I1.2.4) : Diagramme de fonctionnement du systéme FADEC
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CAPITRE I les différents circuits du moteur

I1.2.5.L’indication :

Le systéme de contrdle surveille et suit le circuit carburant et le moteur pour assurer un
fonctionnement sein avec un rendement élevé. La surveillance permet de suivre I"état de santé
du moteur, et I’indication de le montrer.

Le systéme carburant est suivi a partir des éléments suivants :

»  [’écran d’indication moteur ( Engine/Waming Display) EWD

= Le systéme d’affichage

* Les voyants et alarmes
L’indication couvre tous les paramétres moteurs a travers le systtme FADEC,
Les voyants et les alarmes reflétent :

¢ La santé du moteur et son statut a travers le systtme FADEC.

o La santé et statut du FADEC.

e L’état du filtre carburant.
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CAPITRE I1 les différents circuits du moteur
ENGINE /MARNING
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Figure (IL2.5) : Le systéme d’indication
.
/ e
2 e 93.8% \
Y :)% wt [© o $357¢
BAVEN (KR
€67
(s
70.a # % = 70.8
FF FUEL FLOW
2750 ey 2750 INDICATION

/

Figure (I1.2.5.b) : L’écran EWD
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Figure (IL2.5.c) : L’écran SD

-64 -



B on ou ou o0 o U0 BN DD EE D BD ED BD BN WS BN B BE = =

CHAPITRE 11 les différents circuits du moteur

II. 3. Le circuit d’air :

_Le circuit d’air est un ensemble sophistiqué de systémes dont le refroidissement, le contrdle

du compresseur, et I’indication.

L’ECU utilise plusieurs paramétres pour commander ces fonctions :

Po la pression ambiante

PS3 pression statique 4 la décharge du CHP

PS12 pression statique a I’entrée du Fan

Vitesses N1 et N2

TLA (ambiante), T2 (a 'entrée du Fan), T3 (a I’entrée de la chambre de combustion),
EGT (des gaz d’échappement)

Et optionnellement pour la surveillance de la santé moteur :

PS14 pression statique a la décharge du Fan
P25 pression totale a I’entrée du CHP
P49 pression totale a ’entrée de la TBP

IL.3.1. Les différents systémes du circuit :

Les différents systémes du circuit d’air sont :
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Figure (JL.3.1.1) : La valve HPTACC :

' ~J1.3.1.2. Systéme de contrdle du jeu actif de la turbine basse pression :
(LPT ACTIVE CLEARANCE CONTROL SYSTEME)

L’air de décharge du Fan est sifflé a la valve LPTACC située sur le coté gauche du moteur

prés de la chambre de combustion. L’air est ensuite admis dans le collecteur possédant des
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CHAPITRE 11 les différents circuits du moteur

I1.3.1.1. Systéme de contrédle du jeu actif de la turbine haute pression :
(HPT ACTIVE CLEARANCE CONTROL SYSTEM) :

~ /.
S T S = ] AV T o o (TR

L’air déehargé drPan est sifflé vers I’entrée de la valve de la HPTACC située sur le coté
droit du moteur.

L’air évacué de la valve passe dans un collecteur autour du carter de la turbine haute
pression.

Le collecteur posséde des troues qui dirigent I’air vers le carter de la THP, cet air refroidit
le carter et réduit ainsi le jeu entre le carter et les aubes. H7T .

Le systétme HPTACC comprend la valve HPTACC, une servo-valve située dans la HMU.
La HMU regoit une commande de I’ECU, et transforme ce signal €lectrique en signal
hydraulique pour positionner la valve. L’ECU regoit la position de la valve par deux capteurs
de position linéaire (LVDT) liés mécaniquement au vérin de la valve.

La valve HPTACC est de type a papillon, avec un vérin lin€aire.

La HMU achemine le carburant vers 1’orifice HEAD du vérin a une pression entre celle du
corps de la HMU et celle de I’asservissement. La HMU alimente aussi I’orifice ROD du
vérin 4 une pression de référence. La pression de I’orifice HEAD est changeable par la HMU
sous commande de PECU. Ceci fait positionner la valve a la position calculée par ’ECU.

Les deux LVDT sont chacun connecté a un canal de la ECU.

La valve HPTACC posséde deux connections, une connecté au canal A et I’autre au canal
B.

A ECU CONNECTIONS

S

@

=
ROD  HEAD S
N L et
HMU CONNECTIONS AIRFLOW
A JFt e

.
Figure (I .3.1.1.a) : La valve HPTACC et LPTACC :

- 66 -



CHAPITRE II les différents circuits du moteur

I1 .3.1.4. Systéme de refroidissement du compartiment CORE :
(CORE COMPARTEMENT COOLING SYSTEM)

L’air déchargé du Fan est conduit & ’entrée de la valve de refroidissement du compartiment
Core (CCCV) qui se situe sur le coté gauche du moteur. Cet air est ensuite admis dans un
collecteur qui le distribue au compartiment Core, aidant ainsi 4 prolonger la vie limite du
matériel.

L’air de décharge du Booster est utilis¢ pour le refroidissement a puissance faibles du
moteur, tandis que, 1’air de décharge du Fan est utilisé pour le refroidissement & puissance
élevée.

La valve de refroidissement du compartiment Core est de type a papillon & deux positions.

La valve est maintenu fermée par la pression d’un soutirage du 11*™ étage du CHP.
Durant le décollage et les montées, la valve est a sa position d’ouverture normale laissant
passer tout le flux d’air pour refroidir le compartiment Core.

Pour des poussées réduites a des altitudes élevées, la valve est maintenue au débit faible
fermé pour améliorer le rendement, quand le plein flux n’est pas nécessaire.

La valve reste ouverte pour toutes les conditions de fonctionnements 4 basse altitude

(descente, ralenti), ou la pression du 11°™¢ étape n’est pas suffisante pour fermer la valve.
p g2 p po
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11TH-5TAGE
PRESSURE TUBE

ELECTRICAL
connecTor C

CORE
COMPARTMENT C
COOLING

MANIFOLD

FAN DISCHARGE
AR DUCT !

TTH-STAGE
PRESSURE TUBE

Figure (I1.3.1.4) : La valve de refroidissement du compartiment Core :
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CHAPITRE It les différents circuits du moteur

I1.3.1.5. La valve de refroidissement BCV : ¢
(BORE COOLING VALVE)
Les BCV sont au nombre de trois (3) disposées autour du carter Fan. Elles sont

commandées par 'ECU.

Ces derniéres contrdlent le débit d’air en provenance de la décharge du compresseur basse
pression pour le refroidissement interne des cavités moteur ainsi que la pressurisation des

puisards.

VEE
BAND o7 il —— ELECTRICAL CONNECTORS
CLAMP | | ! i
ggng { VEE
E i
, EAND  COOLNG
MANIFOLD l QT—D : CLAMP  TUBE
l ! MANIFOLD

ARROW TC SHOW THE
DIRECTION QF THE AIRFLOW

Figure (IL3.1.5) : La valve BCV :
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CHAPITRE H les différents circuits du moteur

I1.3.1.6. Systéme de refroidissement de PIDG :
(IDG COOLING SYSTEM)

Ce systéme consiste en un refroidisseur air/buile (radiateur) de I’'IDG avec une canalisation
approvisionnant 1air du Fan, un échangeur de chaleur huile/carburant de I'IDG faisant partie
des deux systémes de carburant et d’huile de I'IBG.

Une canalisation fait parvenir 1’air  la valve qui controle 1’air passant au radiateur. La valve
est commandée par TECU, elle est maintenue fermée par la presston du 11 étage du CHP.

Normalement le flux d’air passe a travers la valve lors du ralenti, lorsque il n’y a pas assez
de flux de carburant dans I’échangeur de chaleur huile/carburant pour refroidir I’huile de
I'IDG.

Le flux d’air peut aussi passer lors des régimes élevés, quand la température de ’huile

dépasse les limites, et ceci sera recommandé par 'ECU.
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Figure (I1.3.1.6) : Radiateur de refroidissement de 'IDG :
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CHAPITRE II les différents circuits du moteur

IL.3.1.7. Systéme des vannes de décharges : -
(VARIABLE BLEED VALVE SYSTEM)

Le systéme VBV est une partie du compresseur basse pression, il permet de décharger de
I’air vers le flux secondaire pour protéger le compresseur BP contre le pompage en phase de
deceleration rapide. Au régime élevé, le moteur fonctionne 4 son régime d’adaptation ce qui
rend 1’ouverture des vanne non nécessaire.

Les VBV sont programmées en fonction de la vitesse du Fan, du Core, et de la position des
VSV,

Le systéme est constitu¢ de deux vérins, un anneau de commande, douze portes de
décharge, un capteur de position LVDT sur chaque vérin.

Les vérins VBV sont a double effet actionnés par le srvofuel a partir de la HMU qui leur
commande une position. Ils sont situés sur les positions 4 :00 et 10 :00, montés sur Ie chissis
Fan. L’anneau est lié 2 12 cloches qui transmettent le mouvement aux valves de décharges.

Les vérins en se prolongeant vont faire tourner ’anneau dans le sens contraire des aiguilles
de la montre, ainsi, les valves vont s’ouvrir, et vis versa.

Le carburant, pour actionner le vérin, est délivré par un torque moteur dans la HMU.

La position des valves est transmise par les deux LVDT a 'ECU pour comparer la position
actuelle avec celle calculée.

ELECTRICAL
vBy CONNECTOR
ACTUATOR I
HOUSING

A
N
N
RN

Ry

A
25
1

THAEADED

| VY ACTUATOR FUEL PORTS
ROD ERD T
CLEWS KD

[

Figure (IL3.1.7.a) : Vérin des VBV :
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Figure (11.3.1.7) : VBV :
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CHAPITRE H fes différents circuits du moteur

11.3.1.8. Systéme du stator a calage variable: '

(VARIABLE STATOR VANE SYSTEM)

Le systéme VSV est un dispositif qui contrdle I’écoulement de 1’air en aval du booster, afin
d’augmenter P'efficacit¢ du CHP et le protéger du pompage.

Les vérins du VSV positionnent le stator & la position programmée par ’ECU a travers la
HMU.

Les VSV sont programmés en fonction de la vitesse du Core( N2), la température de
’entrée du CHP, et I’altitude.

Le systéme comprend un étage IGV, cinq étages de VSV, deux vérins hydrauliques avec
chacun un LVDT et leurs cloches, un anneau de commande pour chaque étage de VSV.

Le mouvement des vérins cause la rotation des cloches d’une maniére circonférenticlle
autour du carter du compresseur, ceci implique 1’ouverture et Ia fermeture des VSV.

L’ECU programme les VSV, envoie un signal & la HMU qui a partir du torque moteur des
VSV fait parvenir le servofuel aux vérins qui font tourner les cloches qui transmettent a leur
tour le mouvement aux VSV.

La position des VSV est transmise 8 ’ECU par les deux capteurs linéaires de pesition
(LVDT)

B
Figure (1L3.1.8.a) : Systéme VSV :
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Figure (1L3.1.8 .b) : Vérin des VSV :
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CHAPITRE IT les différents circuits du moteur

Le circuit d’air ne se résume pas a ces seules grandes fonctions, mais comprend d’autres

fonctions :

< Protection de la nacelle contre le givre :
La nacelle est protégée contre te givre par le soutirage du 8™ et 14°™ étage du compresseur.

% Refroidissement de I'ECU :
Un circuit de ventilation assure cette fonction.

% Refroidissement des bougies :
Le cablage reliant les boitiers d’allumage aux allumeurs passe sur une zone chaude (carter
CHP) d’ou 'mportance de ce refroidissement.

< Pressurisation des puisards :
Les roulements des paliers, engrenages sont réunis dans des enceintes appelées puisards.
Leur étanchéité est assurée par des joints labyrinthes pressurisés de I’extérieur par de I’air en
provenance du CHP. Les puisards sont entourés d’une ou plusieurs zones pressurisées ol est
admis cet air. La pression dans ces zones est toujours maintenue supérieures a celle des
enceintes pour assurer la fonction d’étanchéité.

< Refroidissement du 2™ étage du diffuseur de la THP :
Ceci est assuré par air de soutirage du 11*™ étage du CHP.

% Pressurisation de ’avion, réchauffage, conditionnement de 'air :
Assurées par Pair soutiré du 8*™ étage.

*» Refroidissement de Ia turbine basse pression :
Cette fonction est assurée par le soutirage du 7™ étage.

+ Refroidissement de la chambre de combustion et de la turbine haute pression :
Cette fonction est assurée par 1’air restant de {a combustion
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IL3.2, Indicatiop dy systéme d’air :

La température de la nacelle est un paramétre affiché sur I'écran SD.

Le capteur de température de [a nacelle est situé le long du conduit de contrdle du jeu actif
de la THP.

Le capteur envoie un signal a2 I’ECU qui le transforme en signal digital peur ensuite
"afficher sur |’écran SD.

En temps de fonctionnement normal la température est affichée en couleur verte, et en vert

palpitant si la température excede les 260 °C.

( ENGINE i \

$1300 —— KG — 11100
CLOG 106G
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0.8 wea N1w=m 0.8
1.2 = N2 — 1.2

TR N‘Af P —
g ™= ‘c==( 135 1)
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(1) NACELLE TEMPERATURE INDICATION

Figure (I1.3.2.a) : Indication de la température de la nacelle sur Pécran SD ;
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Figure (IL3.2.b) : Le capteur de température de la nacelle :
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CHAPITRE II les différents circuits du moteur

I1.4. Le systéme de démarrage : figure (IL4)

Le systéme de démarrage utilise I'air pressurisé pour I’entrainement de la turbine du
démarreur.
Le démarreur est congu pour le lancement du Core haute pression ainsi que le boite &
accessoires par I'intermédiaire d'une série d’engrenages, réduisant ainsi la vitesse de rotation.
Les sources d'air nécessaire pour l'entrainement du démarreur sont:
o L'APU DE lavion. |
o L'autre moteur d’avion.

o Un GPU (Ground Power Unit) ou groupe de parque.

IL4.1. Description du_systéme de démarrage.

Le systéme de démarrage se compose de : figure (11.4.1)
¢ Un démarreur
o Une SAV (Starte Air Valve)
o Une conduite & air qui se compose de trois pié¢ces:
- uper starter duct
- lower starter duct

- Flexible starter duct

SUPPCHT FLEXCQLE
L% STARTER DUCT

Figure (11.4.1) : Composants du circuit de démarrage.
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I1.4.2. Réle du circuit de démarrage :

Le role du systéme de démarrage est de fournir le couple nécessaire a l'accélération du
moteur & une vitesse a laquelle toutes les conditions de la premiére combustion seront réunies,
(admission du flux d’air et sa pressurisation, le quantité de carburant), ensuite le démarreur se

désenclenche et e moteur devient autonome,

L’ECU commande la SAV par un signal électrique, cette derniére s'ouvre pour permettre a
l'air de couler jusqu'au démarreur.

L'air provenant de la SAV arrive au démarreur, et sa turbine tourne et crée le couple
nécessaire pour l'accélération du moteur.

Pendant la séquence de démarrage le démarreur se désengage automatiquement quand il ne
fournis pas un couple additionnel, le désengagement du démarreur se fait par une control de
I’embrayage.

Quand le moteur atteint la vitesse prédéterminée, par un signal électrique la SAV se ferme

et stoppe 1'approvisionnement du démarreur en air,

IL4.3. Fonctionnement et description des composants du systéme de démarrage :

Le démarreur transforme le débit d'air comprimé venant de 1'autre moteur ou de 'APU ou de
la GPU, en un couple de rotation trés élevé.

Ce mouvement est transféré vers le Core haute pression & travers le systéme d'engrenage de
transfert.

La SAV est normalement fermée, électriquement contrlée, et opére pneumatiquement . A
travers une valve a papillon, la SAV est congue pour contréler du débit d'air comprimé

délivre au démarreur, elle est électriquement controlée par I’ECU.
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11.4.3.1. Le démarreur : figure (11.4.3.1)
Le démarreur est positionné a 6:00 , i} est composé d’une entrée d'air , d'un stator qui joue
le réle d'un redresseur , d'une roue de turbine, d'un ensemble de pignons, un moyau interne de

vitesse, et un arbre d'entrainement .

Figure (I1.4.3.1) : Le démarreur

11.4.3.2. La SAYV (Starter Air Valve) : figure (11.4.3.2)

C’est une valve de deux positions, elle est électriquement commandée et pneumatiquement
actionnée.

La commande du commutateur de position est effectuée par la SAV,

La SAYV est équipée d’un bouton pour I’utilisation manuelle, elle indique sa position par un

voyant lumineux.

Figure (11.4.3.2) : la SAV (Starter Air Valve)
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I1.4.4. Les modes démarrage :

Il y'a deux types/de démarrage moteur:

I1.4.4.1. Démarrage sec :

11 consiste d'ouvrir la SAV (Starter Air Valve), et de laisser le Core haute pression tourner
sans injection de carburant, et les allumeurs sont aussi fermés.

Le démarrage sec s'effectue pour :

o La vérification de la rotation du module core.

o La vérification de la TGB aprés son remplacement.

o La vérification du fonctionnement des pompes de lubrification.

o La détection de la fuite d'huile.

o Pour purger la chambre de combustion carburant.

Durant le démarrage, '"ECU ouvrira la SAV, ce qui fera tourner le démarreur et donc le
moteur, par contre le robinet haute pression du carburant (HP fuel SOV) est fermé, et tout le

systeme d'allumage est fermé.

11.4.4.2. Démarrage humide :
Il consiste a ouvrir la SAV et ainsi que le robinet haute pression pour laisser couler le
carburant.
Le démarrage humide s’effectue pour :
o Pour la vérification de fuite de carburant.
o Pour vider le circuit carburant du carburant restant.

L'ECU agit sur la SAV et 'ouvre ce qui permet I'engagement du démarreur et le moteur se
met a tourner, quand le N2atteint15%, on tourne le bouton ENG MASTER 4 la position ON,
ce qui ouvrira le robinet haute pression (HP fuel SOV) et permettra au carburant de couler.

Durant le démarrage humide, les deux allumeurs sont fermés.

La durée du démarrage humide est de 60 secondes.
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6AY STARTER AIR VLY.

HPBOY 1HIGH PRESSLIRE
BHUT OFF WLV.

FHV FLEL HMETERING WLV,

LPSOY :L0W PRESSURE
BHUT OFF YL¥.

C

EXCITER(S)

AIR FROM

ALT BTART-IGN

M

IGNITIGN ICNITERE C
EXCIYERS E DIBCRETE
Uur—Tet
B —
LS, Vi FLIGHT, GROUND
s GN A
115 ¥AC IGN B 115 ¥AC PRESS
H 115 VAC IGN A

115 ¥YAC IGN B
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Figure (I1.4) : systéme de démarrage
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I1.5. Circuit d’allumage :

Le circuit d’altumage permet de provoquer I’étincelle de début de combustion du mélange
(fuel/air) et son maintient au cours du vol.
Le circuit d'allumage assure les trois fonctions suivantes ;
o L'approvisionnement de courant électrique
o La distribution

o La commutation.

I1.5.1. But du systéme :

o Produire une étincelle électrique pour provoquer la combustion du mélange fuel/air dans
chambre de combustion pendant le démarrage au sol ou en vol
o Fournir I'allumage continu (choix manuel ou automatique) pendant Le décollage,

Patterrissage et les opérations dans les conditions atmosphériques défavorables.

I1.5.2. Description du systéme d’allumage :

Le circuit d'allumage se compose de deux systémes indépendants A et B.

Chaque systéme est équipé :

o D’un excitateur d'allumage haute énergie, dont l'excitation est commandée par 'ECU.
o D’une bougie d’allumage.

o D’un fit d'allumage protégé coaxial.

11.5.2.1. Excitateurs d’allumage : figure (11.5.2.1)

L'¢l¢ment principal de I'approvisionnement de courant électrique sont les excitateurs

d'allumage.
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Les deux excitateurs d'allumage sont fixés I’un au-dessus de l'autre sur le carter arriére du
FAN 4 la position 8 :00.

Un logement en aluminium soudé enferme chaque excitateur.

Les composants sont fixés au logement mécaniquement ou avec le ciment de silicone pour les
protéger contre des dommages causés par les vibrations.

Chagque excitateur comprend :

A. a lintérieur :

Un circuit d'entrée (filtre d'entrée et transformateur de puissance).
Un condensateur de circuit et de stockage de redresseur.

Un circuit de décharge.

W o O O

a Uextérieur :

Un connecteur d’entrée.

@

o Un connecteur de sortie.

YGAITION EXCITER 'B°
(REF B GE 720047 o

NAMEPLATE B72)
/& IGMITION EXCITER *A"

SHOGK MOUNT

ELECTRICAL
CONMECTOR \oymon MAMEPLATE

{POST 58 GE T20047)

FAN CASE

Figure (11 .5.2.1) : Les excitateurs
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CHAPITRE I

11 .5.2.2. Bougies d’allumage :

Les deux bougies d'allumage (allumeurs) sont instalées sur deux adaptateurs positionnés a

3:30 et 4 5:00 sur la surface externe du carter de Ja chambre de combustion.

A Pintérieur, le bout se prolonge par des embouts dans la couche extérieure de la chambre de

combustion.

11 .5.2.3. Les fils d’allumage :

Les fils d'allumage sont construits avec du fil isol¢ dans un flexible scellé et trés conducteur
ayant une tresse intérieure de cuivre et une tresse externe de nickel.

Les fils relient les bougies d'allumage aux excitateurs d'allumage.

Les extrémités arriére des fils, la boite de jonction de faisceau de tubes et les bougies
dallumage sont refroidies par I'air de décharge du fan passant par ie conduit du fil.

Le fil d'altumage de I'excitateur de la boite supérieure est conduit a lIa bougie d'allumage
inférieure a la position de 5:00, tandis que l¢ fil d'allumage de la boite inférieure de 1’excitateur

est conduit a la bougie d'allumage supérieure 3 la position de 3:30.

11.5.3. le fonctionnement du systéme d’allumage :

Le CF 6 -80 El est équipé de deux circuits d’allumage, chaque circuit a un excitateur
d’allumage haute énergie qui est relié a sa propre bougie d’allumage.

Selon le mode de fonctionnement, un ou les deux circuit sont choisi par I'ECU.

Les excitateurs d’allumage opérent avec une tension de 11SVAC (105-122v) et avec une
fréquence de 400hertz qui est soutirée de I’avion par I’intermédiaire de I’ECU.

La puissance est transformée, rectifié¢ en 14KV - 18KV avec un rendement d'une impulsion
par seconde. .

Chaque circuit du moteur opére indépendamment.

L'entrée de courant alternatif est rectifiée et stockée dans les condensateurs,
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Quand les condensateurs atteignent approximativement 2850 volts chacun, ils déchargent une
tension combinée d'approximativement 5700 volts. Le procédé de décharge se répéte selon la
périodicité de remplissage des condensateurs.

Le circuit d’allumage est alimenté par des disjoncteurs qui sont situés les panneaux de la soute

¢lectronique dans le cockpit.

I1 .5.4, La distribution du courant ;

Apres la transformation de I’énergie d’entrée 115V-400 hertz haute tension en courant

alternatif.
La haute tension traverse le fil d’allumage, protégé et aéré, et fournie la puissance requise pour

le déclenchement de la combustion du mélange air /carburant par une série d’étincelles

ILS.S. Les élément de la distribution ;

Les éléments principaux de la distribution sont:
o Les fils d'allumage.
o Les bougies d'allumage.

11.5.5.1. Fils d'allumage :

Le fil d'allumage transmet 1'énergie électrique d'un excitateur d'allumage a la bougie
d'allumage.

Chaque fil est d’un diamétre de 7mm, se compose d’un cable en nickel qui est plaqué de
cuivre, la partie conductrice est isolée en silicone. Le cible est ensuite logé dans une enveloppe
flexible. Une décharge d’air frais prélevée du FAN est introduite dans la partie flexible pour le
refroidissement de la silicone d’isolation et son raccordement avec I’allumeur (bougie
d’allumage)

Le refroidissement des allumeurs se fait par la décharge d’air frais par des orifices

d’écoulement qui se situent au dessus des écrous d’accouplement.

-92 -



CHAPITRE 11 les différents circuits du moteur

11.5.5.2. les allumeurs : figure (11.5.5.2)

11 y’a deux bougies d’allumage qui sont positionnées a 3 :30 eta 5 :00. La sortie d’étincelle est
dirigée vers I’avant du carter de la chambre de combustion .Le bout des allumeurs se prolonge a
Iintérieur de la chambre de combustion par des embouts dans I’enveloppe extérieure de la

chambre de combustion, et chaque allumeur est relié a un excitateur d’allumage.

coouNG C
IGNITION LEAD ELECTRICAL
SHROUD [4001EHY/4001EH2 CONNECTOR
DIZ]]B@}:E:! T |
BRAIDED
CoNpurT
¥ ELECTRICAL D
CONNECTOR
) _ FORWARD [f‘>

AIR DISCHARGE HOLE

Figure (IL5.5.2) : allumeur. X

-03 -



- EE EE B & I T D O G BN I B G D BB B B B B
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I1.6. Inverseurs de poussée : (figure I1.6)

Pour améliorer le freinage de 1’A330 —200, un systéme d’inversion de poussée est incorporé

sur le deux turbofans qui équipent ce dernier.

Le systeme d’inverseur de poussée utilise une partie de I’air du flux secondaire pour
fournir un freinage aérodynamique additionnel au freinage mécanique lors de I’atterrissage
de I"avion.

L’inverseur de poussée se compose de deux demis —couronnes qui sont articulées par des

pylones positionnés au dessus de ces derniers.

IL6.1. Composant du systéme d’inversion de poussée :
R0
Le systéme d’inversion-delest composé des éléments suivants :

o  Un transducteur différentiel variable a mouvement rotatif (RVDT).

o Deux vérins a billes (bllascrew actuators).

o Deux moteurs pneumatiques munis chacun d’une vanne de selection du degré de
rotation (CDU).

o Une vanne de commande de direction et commutateur de pression.

o Quatre arbres flexibles d’entrainement.

o Une boite de jonction.

o Un frein d’inverseur de poussée.

o Une vanne de pressurisation d’inverseur de poussée (TRPV).

o Un commutateur de verrouillage de d’ouverture.

Une énergie pneumatique est utilisée pour le déploiement des inverseurs de poussée, elle
est générée par :
o Le circuit pneumatique du moteur, a travers du 4°™ et du 8°™ étage du compresseur
HP.

o Un systéme de conditionnement d’air.
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11.6.2. Control des inverseurs de poussée :

Le systéme d’inverseur de poussée est actionné par les vérins pneumatiques commandes
par la purge de décharge d’air de compresseur.
L inverseur de poussée est commandée du cockpit, en agissant sur la manette de
commande de puissance TLA ou bien automatiquement par la position (flight /ground)
fournie par EIVMU.

L’ECU commande la position angulaire de la valve & papitlon en transformant le signal du

cockpit, en agissant sur les vérins pneumatiques.

I1.6.3. Signalisation :
Un voyant lumineux est disposé au dessus de I’indicateur N1 sur ’écran d’affichage :

o Le voyant s’allume ambre lorsque 1’inverseur de poussée est en transite.

o Le voyant s’allume vert lorsque I’inverseur de poussée est verrouille.

£LECTRONIC CONTROL
EYERGER 3 o UNIT (ECL)

Figure (I1 .6) : Circuit des reverses
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Figure (1L.6) : Circuit des reverses
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Le systéme FADEC fournit I’équilibre moteur, son autogestion, son controle, et permet
*exécution des différentes opérations durant le fonctionnement du moteur et ce en
combinaison avec les différents sous-systémes de ’avion.

Le systéme FADEC consiste en les deux canaux de I'ECU et les éléments suivants :
% L’unité hydromécanique.—
% L’alternateur de 'ECU.-
% Les systémes : VSV, VBV, HPTACC, LPTACC.
¢ Le systéme de démarrage. |
% La valve de refroidissement de I'IDG.
< Valve de refroidissement (BORE COOLING VALVE).
% Valve de refroidissement du compartiment Core.
*» Les différentes sondes (capteurs).
» Le ciblage.
Le systéme FADEC permet I’exécution des fonctions suivantes
» Controle de générateur de gaz
Controle de la quantité carburant.
Controle des accélérations et décélérations.
Contréle du jeu turbine.
» Fonctionnements dans les limites fixées par les parametres d’utilisation
Protection du moteur de survitesse.
Fonctionnement dans les limites des gaz d’échappements.
» Séquence de démarrage automatique .
Contréle de la valve de démarrage.
Contrdle de la valve de dosage (FMYV).
Contrdle de P’alluamge.
Surveillance de N1, N2, EGT.
» Contrdle des reverses :
Contrdle de la mise en action {déploicment et fermeture).
Contrdle de la puissance moleur durant la phase reverse.
» Transmission des paramétres moteur pour ’indication :
Statut du démarrage.
Statut des reverses.
Statut du FADEC.

Tempéralure de la nacelle.
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Température de I’huile.
» Contrdle et surveillance du moteur.

> Détection, mémorisation, et recherche des pannes moteur.

HL.1 : Description des différents constituants du systéme FADEC :

IML.1.1. L’ ECU : (Electronic Cntrol Unit)

L unité de contrdle électronique est un microprocesseur électronique digital a canal double,
canal A et B, chacun de ces canaux fonctionne indépendamment de I’autre, et peut maintenir
les fonctions du moteur tout en assurant la redondance.

Les deux canaux regoivent toujours les données du moteur, les traitent, et commandent les
différentes fonctions.

Le canal dont le processeur assure la sortic s’appelle le canal actif, tandis que le deuxiéme
est celui de secours.

Pour assurer la redondance et améliorer ia fiabilité du systéme, toutes les entrées d’un
processeur sont transmises a 1’autre par une liaison de transmission des données en travers du
canal { CCDL). Ceci permet au canal de secours de rester fonctionnel pour prendre le relais
en cas de défaillance du canal actif.

L’ECU regoit les données des différentes sondes . T12, PS12, PO, N1, N2, PS3, T25,
calcule le débit carburant nécessaire, et programme les : VSV, VBV, HPTACC, LPTACC.

L’ECU produit le courant nécessaire aux torques moteurs dans la HMU pour commander
les différents vérins et valves.

L’ECU produit un signal digital pour le systéme d’affichage de 1’avion pour afficher les
parameélres moleur, pour le sysiéme de gestion de vol, ainsi que pour le sysieme des données
de maintenance.

L’ ECU est fixée en utilisant des isolateurs de vibrations sur le coté gauche du carter Fan a
la position 8 :30.

L’ECU dispose de onze (11) prises électrique (J1 & J11), et quatre connexions pour les
sondes de pression.

Un bouchon d’identification est connecté a la prise (J11) pour programmer les opérations
désirées. Le reste toujours sur le moteur en cas de changement de ECU.

L’ECU a deux modes de fonctionnement :

- Le¢ mode contrdle : durant le fonctionnement moteur.

- Le mode Lest : si "avion esl au sol, la manetle des gaz esl en posilion arrél.
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II1.1.2. L’unité¢ hydromécanique :
La HMU est montée sur un adaptateur de vitesse sur le coté droit avant de la gearbox. Elle

regoit un signal électrique de 'ECU et le convertit en signal hydraulique a travers les €lectro-
hydrauliques servo valves (EHSV) pour mesurer la quantité de carburant de la combustion et
actionner les différents vérins et valves pour faire fonctionner le systeme d’air. Elle regoit
aussi un signal de I’avion pour fermer le robinet de carburant haute pression (HPSOV).
La HMU permet de réaliser les fonctions suivantes :
» Mesure du débit carburant (dosage).
» Ouverture ou fermeture de la HPSOV.

V:

Régulation de la vitesse du Core.
» Positionnement des vérins : VSV, VBV, LPTACC, HPTACC,

I11.1.2.a: Dosage carburant:

La valve de dosage FMYV (Fuel Metring Valve) est hydrauliquement commandée par 'TECU
a travers son torque moteur.

Cette valve permet de faire passer la dédit de carburant nécessaire aux injecteurs pour la
combustion. Une différence de pression est maintenue a travers la FMYV, dés que ce AP
diminue ou augmente, et aprés la comparaison de 'ECU des deux signaux de pression 4
I'entrée et sortie de la valve, 'ECU commande a la valve de se fermer ou s'ouvrir pour rétablir

la différence de pression référentielle.

TH1.1.2.b: positionnement des vérins :

La HMU dispose de quatre (4) torque moteur qui module le signal électrique envoyé aux
valves de conlrdle de I'écoulement d'air (VSV, VBY, HPTACC, LPTACC). Ces derniers
fournissent une pression et un débit de carburant aux orifices de la HMU en réponse au signal

envoyé par I'ECU.

IL.1.2.¢c: Quverture et fermeture de la HPSOV:

Le robinel (valve) haule pression de fermeture de carburant [erme le carburani en réponse a
un signal de l'avion. La valve est mise sur ia position fermée par une bobine. La position de la
valve est communiquée a I'"ECU par deux commutateurs branchés chacun  un canal de
I'ECU. Une fois cette derniére fermée, 'ECU commande la fermeture de la FMYV. Pendant la
position fermée de la HPSOV, la FMV fait parvenir du carburant sous haute pression a cette

derniére, ce qui la fera verrouiller hydrauhiquement.
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1IL1.2.d: Protection de la survitesse:

Le moteur est protégé de la survitesse par le OVERSPEED GOVERNOR, qui est de type 4
massette placées a son extrémité. Le OSG fonctionne avec une valve de by-pass placée en
amont de la FMV. Le OSG est montée sur la gearbox pour prendre la vitesse de l'atielage N2
et protéger le moteur de vitesses supéricures a 113% de N2.

La valve de by-pass est maintenue fermée par une pression déterminée. En cas de survitesse,
les massette tourne aussi vite, ce qui va les pousser 4 s'écarter et a faire bouger ie vérin du
OSG qui ferme pour la premicre pression dans la valve de by-pass, et fait passer une pression
inférieure 4 cette derniére ce qui permet I'ouverture de la valve faisant retourner la carburant

vers la pompe & carburant, ainsi le moteur sera protégé contre la survitesse.

IHL.1.3. L'alternateur de I'ECU:
L'alternateur est constitué d'un rotor & aimant permanant et d'un stator. L'alternateur est

triphasé permettant d'alimenter 'ECU au courant.

ITL.1.4. Les différents capteurs (sondes) du moteur:
M1.1.4.1: La sonde T12:

La sonde T12 est montée sur le carter Fan a la position 11:30, et est connectée aux deux
canaux de I'ECU. La sonde est protégée du givre par de l'air, ce qui aide a donner une mesure
plus précise de la température.

L'ECU mesure la résistance de la sonde, et en comparant la valeur obtenue a des résistances

déterminées, elle déduit la valeur de la température a 'entrée du Fan.

I11.1.4.2: La sonde P/T25:

La sonde P/T25 est située a la sortie du booster et entrée du CHP a la position 7:30.
L'éiément capteur de la température fonctionne sous le méme principe que la sonde T12,
tandis que I'élément capteur de 1a pression achemine un signal 4 'ECU lui indiquant
directement la valeur de la pression. LECU convertit ce signal en an autre digital pour le

iransmeitre a I'avion pour la surveillance.

- 100 -



CHAPITRE IIT le qﬁqstémc fadec (la régufation)

111.1.4.3: Le capteur EGT:

La mesure est faite par huit thermocouples permettant de mesurer la température des gaz
d'échappement qui sera affichée sur I'écran EWD.

Les huit thermocouples sont situés sur le carter de la turbine basse pression, sur le deuxicme
étage du diffuseur.

Le systéme des sondes transmet un signal a 'ECU, celle-ci le transforme en signal digital et
I'envoie sous forme AIRNC a l'ordinateur de gestion de l'affichage (Display Management
Computer(DMC)) pour l'affichage sue 'écran EWD, et 4 l'ordinateur d'avertissement en vol
(Flight Warning Computer(FMC)) pour l'activation des alarmes.

II1.1.3.5: les sondes de vitesse N1 et N2:

Les capteurs de vitesses N1 et N2 mesurent respectivement la vitesse de rotation de
I'attelage basse pression et haute pression.

Elles transmettent les valeurs des vitesses a I'unité de surveillance de vibration (Engine
Interface Vibration Monitoring Unit (E1IVMU)) pour le contrdle de vibration, au DMC pour
l'affichage sur I'écran EWD, et au FMC pour l'activation des alarmes en cas de défaillance.

Le capteur N1 est monté sur le chissis Fan & la position 2:00, tandis que le N2 est monté sur
fe coté droit avant de I'AGB.

Les deux capteurs transmettent les signaux vers 'ECU qui le transforme en signal digital
pour le renvoyer au DMC, EIVMU, FWC, sauf le signal N1 envoyé directement au
EIVMU.

I1.1.3.6. La sonde de pression P0:
Le capieur de pression est intégré dans I'ECU. Il permet de mesurer la pression ambiante

statique, cette mesure étant la pression dans le capotage Fan.

M1.1.3.7. Le capteur de pression PS12:
La sonde PS12 est partic intégrante de 'ECU, mesurant la pression statique en face du Fan
par deux prises se situant aux positions: 10:30 et 1:30, et qui acheminent la pression vers

'ECU. La valeur de cette pression aide 4 déterminer le nombre de Mach.

I11.1.3.8. Le capteur de pression PS3:
La sonde PS3 est partie intégrante de 'ECU, permettant de mesurer la pression de décharge

du compresseur, et ce par une prise située a la {in du carter du compresseur.
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I1.1.3.9. Le capteur de température T3:

La sonde est un thermocouple déterminant la température & la sortie du compresseur.

1iL1.3.10. La sonde de température T5:
La sonde est optionnelle utilisée pour la surveillance de comportement. Elle est située 4 la

position 9:30 sur le chissis arriére de la turbine et mesure la température an aval de la LPT.

1I1.1.3.11. La sonde de pression PS14:
La sonde est partie intégrante de 'ECU et est optionnelle, permettant de mesurer la pression
statique en décharge du Fan, et ce par deux prises situées aux positions:10:30, et 1:30 sur le

carter arriére du Fan. La valeur est utilisée pour la surveillance du comportement.
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CHAPTTRE IV méthodologie de dépannagc et recherche de pannes

V.1 Maintenance :

IV.1.1, Définition de ia maintenance :

L’entretien d’un aéronet peut étre défini comme 1’ensemble des opérations et actions
destinées & maintenir ou a remettre ’aéronef ou certains de ces éléments en état d’étre
exploités normalement comme lors de la certification. La maintenance consiste en plusieurs

opérations dont : la vérification, modification, révision, inspection....

TV.1.2. Objectifs de ]a maintenance ;

IV.1.2.1. La sécurité :

C’est une exigence a la fois réglementaire et commerciale ; réglementaire du fait que
1’aéronef doit conserver au cours du temps les caractéristiques de navigabilité définies iors de
la certification ; d’autre part, un accident peut nuire a i’image de marque du transporteur et du

constructeur.

IV.1.2 .2. La disponibilité :

Un aéronef représente un investissement couteux, les compagnies cherchent donc un taux
d’utilisation élevé.
IV.1.2.3. Le coiit :

11 est impératif de trouver un compromis entre les deux premiers objectifs et le troisiéme
avec pour contrainte la satisfaction des exigences réglementaires en matiére de sécurité et de

disponibilité avec le coiit de maintenance le pius bas que possible.

IV.1.3. Les différcntes politigucs de maintenance @

IV.1.3.1.Entretien totalement effectué dans la compagnie :

A. Avantages :
» Diminution du coiit de maintenance.

» Indépendance technique.

» Souplesse de programmation et de modification.
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B. Inconvénients :
» Investissement cofiteux, matériel et humain,
» Frais financier élevé sur le stock.

# Probléme de main d’oeuvre.

1V.1.3.2. Entretien effectué dans la compagnie partiellement :

A. Avantagcs :

A

» Investissement progressif et limité
» Gain de coit dans les parties tres couteuses
» Développement progressif d’activité
B. Inconvénients :
» Dépendance technique
# Pas de maitrise de stock

» Manque de soupiesse dans la programmation et la modification

IV .1.3.3. Entretien sous traité totalement :

A. Avantages :
» Pas d’investissement coliteux

» Pas de frais financiers sur le stock
» Pas de problémes de main d’ceuvre
B. Inconvénients :

T,

» Deépendance iechnique.

1V.1.4_.Différents types de maintenances :

L’action de maintenir est une évidence aprés la défaillance d’un équipement.
L’apparition de la défaillance a plusicurs causes possibles qui sont résumées dans le schéma

suivant :

- 104 -



CHAPITRE IV méthodo]ogic de dépannazc et recherche de panncs
[Agession chim iquj [camraintc répéﬂ [piéce m obﬂ [cl:mc accidentel '
v v \

(DETERIORATION)

/ (DEFAILLANCE \
Dégradation de la augm entation du colt dégradation de
disponibilité de l'entretient 1a sécurité

Schéma montrant les causes des défaillances

Dans le domaine de la maintenance aéronautique deux types de maintenances sont suivis
pour pouvoir garder la disponibilité et la régulanté des moteurs ainsi que la veille sur la

sécurité des usagés des avions, ces deux types de maintenance sont -
1V.1.4 .1 Maintenance préventive (programmeée) .

Ce type de maintenance permet d’éviter 1’apparition de la défaillance et de réduire sa

probabilite.

Cette maintenance est organisée sous forme de visites dans lesquelles différentes taches sont
définies et effectuées. Ceci permet un gain de temps et de coilt de maintenance.

La terminologie de ces visites et leur périodicité varient d’une compagnie 3 une autre, et les
taches comprises dans chacune d’elles sont définies par le personnel de maintenance en se
basant sur le MPD et approuvées par les services officiels VERITAL.

Pour la compagnie AIR ALGERIE, les visiles sont les suivantes .

A) Service check :

Cette visite comprend toutes les vérifications & effectuer avant chaque départ pour la préflight,

pour la daily, pour la weekly.
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B. Visite prévol (PREFLIGHT CHEACK) :

Elle sert & déterminer la navigabilité de ’avion par une inspection visuelle pour s’assurer
qu’aucun dommage n’a été occasionné et qu’il n’ y a aucune fuite de fluide évidente. Cette
visite peut étre effectuée par un membre de I’équipage.

Comprend, sans s'v limiter nécessairement :

o Une inspection autour de I'avion et de ses équipements de sécurit¢ pour détecter des
signes évidents d'usure, de dommages ou de fuites.

En outre, la présence de tous les équipements de sécurité est exigee.

o Un contréle du compte rendu matériel afin de s'assurer que le vol considéré n'est pas
affecté par des défauts non corrigés reportés et qu'ancune opération d'entretien requise
figurant dans l'attestation d'entretien n'est dépassée ni ne le sera pendant le vol
considére .

o L'assurance que les liquides, gaz, etc. consommables embarqués avant le vol sont
conformes aux spécifications appropriées.

o L'assurance que toutes les portes sont correctement fermées;

o L'assurance que tous les verrouillages de surface de contrdle et de train, le cache de la
sonde anémo-barométrique, les dispositifs de retenue et les obturateurs d'entrée d'air
moteurs ont été enlevés.

C. Visite journaliére (DAILY CHECK) :
Cette visite doit étre effectuée une fois toutes les 24 heures, elle comporte les opérations de

la visite prévol en plus d’autres vérifications. Ces visites peuvent étre espacées de 3 jours.

D. Visite demi A :

S ‘effectue toutes les 300 heures de vol. Cette visite inclue toutes les tiches inférieures a 600

hv. Ces tAches sont identifiées dans le manuel d’entretien

E. Visite A :

Les visiles de type A doivenl élre eflectuées loules les 600 heures de vol (600 F/ H).
Nota : Si une occurrence de Visite A intervient durant une période de stockage de I'avion,
les opérations de maintenance lides 4 cette Visite™ A* seront réalisées lors du déstockage.
Cependant, la date de la Visite A suivante sera calculée a partir de la date théorique de la
Précédente.
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F. Visite C :
Les visites de type “ C “ doivent étre faites tous les 18 mois. Elle englobe des inspections
supplémentaires, des démontages sont effectués pour les parties a acces difficile, elle dure

environ une semaine.

G. Visite D ou grande visite :
La visite D est effectuée tout les § 4 9 ans, elle comporte une révision compléte et

approfondie de I’avion ainsi que de tous les systémes et de toute la structure .

iV.1 .4.2. Maintenance curative (non programmeée) :

Ce type de maintenance permet de corriger les anomalies sur les équipements apreés leur

apparition.
[ Maintenance ]
Maintenance Maintenance
préventive curative
h h
Maintenance Maintenance )
systématique conditionnelle
Effectuée apres
détection de la panne
A
Effectuée 4 un intervalle de Effectuée en fonction de
fonctionnement régulier I’état matériel (selon état

(Vie limite) « ON CONDITION »)

Figure (V1.1.4) Les différents types de maintenance.
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IV.1.5. Les différents modes d’entretien :

A)- Limite de vie (Hard Time _ HT) .

C’est le temps indiqué par le constructeur de cet équipement a I’issus du quel il doit étre
révisé ou bien mis hors service. Cet entretien s’applique aux équipements dont on ne peut
suivre ’état a cause de ’absence de parametres significatifs permettant de faire des
inspections.

Ex : Tuyauterie souple, bougie d’allumage...

B)- Entretien selon état (On Condition_OC) :

Les éléments sont inspectés dans des intervalles de temps déterminés par le constructeur de
ces équipements, les inspections se font par plusieurs méthodes bien approprices (1’ inspection
visuelle, la boroscopie, les testes du CND, les testes de fonctionnement), selon les résultats de
ces testes le mécanicien prend ia décision de réviser I’équipement partiellement ou totalement

ou bien de le laisser en son état car il garde ces caractéristiques initiales.

C)- Surveillance du comportement (Condition Monitoring _ CM)
L’inspection de I’élément et I’action corrective ne sont entrepris qu’apres I’apparition de

I’anomalie. Cette méthode est appliquée pour les systemes redondants

IV.1.6. Manuels de maintenance :

Les actions de maintenance demandent une bonne connaissance des systémes et des
structures. Dans le bui d’une mainienance réussite, les consirucieurs d’avions metient & la
disposition des compagnies aériennes une série de manuels auquels les agents de maintenance
se référent pour I’entretien et la réparation.

Les manuels d’entretien de I’AIRBUS A330-200sont :

o MPD Mainienance Planning Document
o AMM Aircraft Maintenance Manual .
o TPC Ilustrated Part Catalogue.

o WDM Wiring Diagram Manual.

o SSM System schematic Manual.

o SRM Structural Repair Manual.
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o TSM Trouble Shouting Manual.
o CMM Compoment Maintenance Manual .
o FRM Flight Repport Manual

IV.1.6.1. Définition des fonctions des manuels de maintenance :
A)- AMM (Aircraft Maintenance Manual) :

11 est devisé en deux parties, la premiére partie apporte des descriptions sur les systémes et
sous systémes ainsi que leurs fonctionnement pour aider les agents de maintenance a mieux
comprendre la fonction et & détecter la faille en cas d’un mauvais fonctionnement.

La dcuxi¢mc partic conticnt dcs procédurcs détaillées ot Ies étapes a suivre lors du
dépannage, et de la maintenance .

o Dépose ; pose des différents éléments.

o Les procédures de nettoyage, et de la peinture.

o Leréglage des systémes et les méthodes de testes des €léments.
o Meéthode d’inspection des zones critiques.

o Meéthodologie de réparation des ¢léments.
B)- MPD (Manual Planning Data):

C’est le document de planification de maintenance ,il définit les taches a exécuter pour
chaque type d’inspection de maintenance programmeée , utilisé aussi pour la réalisation des

job cards ou les «Cheack List» que le technicien utilise lors des inspections.
C)- TSM (Troubleshooting Manual):

Utilisé pour la réparation des pannes survenues en vol ou au sol ; la procédure commence
par une détection de la panne soit remarquée par les pilotes et rédigée dans CRM (compte
rendu matériel) ou le FRM (Flight Report Manual) ou bien détectée par le CMS (Central
Maintenance System), puis I’isolation de la panne par élimination des €léments qui peuvent

&tre la cause de la panne jusqu'a arrivé & détecter I’élément mis en cause.
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D)- IPC (IHustrated Part catalogue) :

Fournit des informations sur le remplacement des piéces et des composants, numéro de série
des composant (part number), schémas explosés et détaillés des éléments qui constituent un

équipement ...
E)- SSM (system schematic manual):

C’est la manuel des systémes schématisés, il apporte a I’ utilisateur une meilleure

compréhension des systémes. C’est un outil dans la procédure d’isolation de la panne.
F)- WDM (wearing diagram manual) :

Manuel des diagrammes des cablages, fournis des détails sur les cablages d’un point a un

autre d’un systéme ou d’un sous- systéme.
G)- FRM (flight Repport Manual) :

Ce manuel est utilisé pour améliorer la communication entre I’équipage et les agents de

maintenance.
H)- CMM ( Compoment Maintenance Manual) :

Manuel de maintenance des équipements, ce manuel est utilisé pour la maintenance des

équipements.

IV.2. Procédures de recherche de pannes :

Les pannes peuvent étre divisées en deux groupes :

1. Pannes observées : Qui sont les pannes survenues au cours en vol et observeées par
I"équipage, ou au sol observées apreés les différentes inspections.
2. Pannes enregistrées : Qui sont les pannes survenues lors du fonctionnement et que

les différents dispositifs électroniques ont détecié et mémorisé.
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IV.2.1. Pannes observées :

Toute panne survenue durant le vol est reportée par 1’équipage dans le compte rendu
matériel « CRM »,

Le CRM est analysé aprés chaque escale pour permettre de déterminer les actions
correctives a entreprendre pour remédier & I’anomalie et pouvoir enregistrer ces pannes dans
un « historique de panne » pour performer le dépannage par la méthode historique et faire le
suivi du moteur et des études de fiabilité.

L’ analyse de 1’anomalie permet de décider si [’action sera effectuée immédiatement ou
différée jusgu’au retour a la base, ou la programmer pour la prochaine visite et ce selon sa

gravité,
IV.2.1.1. Principe de recherche de paane :

Le principe consiste 4 définir clairement le symptéme observé, a procéder au diagnostique,

de déterminer les causes possibles, et & déterminer ’action a effectuer pour remédier a la

panne.
IV.2.1.2. Etapes de dépannage :
A. Plainte équipage : Panne donnée par le CRM.

Le personnel de maintenance consulie le CRM pour avorr les anomalies constatées durani
le vol. le personnel ou I’équipage peuvent utiliser le manuel des pannes reportées (FRM) pour

déterminer le code de la panne.
B. S’informer et analyser la situation.

Le personnel cherche des informations supplémentaires susceptibles de faciliter le

diagnostique tel que les conditions dans lesquelles la panne s’est produite, la phase de vol....
C. Etablir le diagnostique : Déterminer les causes possibles (dans le TSM).

Dans cette étape le personnel tentent d’isoler I’élément en cause. Ceci sera fait en utilisant le

TSM comme support.
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D. Dépose/ pose : Définies dans I’AMM.

Le personnel effectue les opérations appropriées pour remédier 4 la panne : réglage,

démontage, nettoyage, remontage, peinture, réparation. ...

E. Test de bon fonctionnement.
Le test est fait aprés chaque opération pour vérifier le rétablissement de la fonction.
F. Restitution de ’avion a Uexploitation.

G. Rédaction du rapport d’intervention.

IV.2.2. Pannes enregistrées :

Les pannes survenues dans un vol peuvent étre détectées soit par le pilote qui remarque un
paramétre anormal ou un équipement qui ne répond pas a un ordre bien précis, ou détectées

par le systéme de maintenance embarqué.
1V.2.2.1. OMS Systéme de Maintenance Embarqué (Onboard Maintenance system) :

Le systéme de maintenance embarqué est I’ensemble des équipements qui sont utilisés pour
la détection des pannes leur enregistrement ainsi que leur classification .L.’OMS comprend les
systémes suivants

o Le CMS systéme de maintenance central, it comprend les section si dessous :
CMS utilisation opérationnelle.
CMS acquisition et affichage des données.
CMC (Central Maintenance Computer) ordinateur central de maintenance.

o Systéme de chargement des données haut et bas.

o Systéme d’impression de pannes, ce systéme comporte fa sous section qui est le

PRINTER.
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1V.2.2.2. Systéme de maintenance central (CMS) :

Dans I’industrie du transport aérien, I’entretien en ligne est un cntere trés important
influant sur I’économie de la compagnie. La maitrise et le contrfle de ce critére donc sont un
atout pour la prospérité de cette derniére. Sa maitrise et son contréle demandent une bonne
connaissance des équipements dédiés pour ce critére.

Les objectifs de la maintenance sont : Ia sécurité de I'avion, la disponibilité ainsi que ia
rentabilité.

L’ introduction du matériel électronique dans tous les systémes a bord a permis
I’apparition du concept de I’ OMS.

L*OMS apporte une assistance aux agents de maintenance, donc c’est facteur important
pour la réduction des frais d’exploitation.

Le CMC permet au mécanicien de ligne de s’informer sur I’existence d’une panne 4
partir du cockpit et sur I’état des systémes de 1’avion ainsi que I’initialisation des tests de ces
derniers, le MCDU (Multipurpose control and Display Units ) est utilisée pour le control et
"affichage des données .

Le CMS comporte deux CMC (CMC 1 et CMC 2), ces ordinateurs sont identiques et
interchangeables, ils sont connectés & tous les systemes BITE.

A travers le CMC les fonctions suivantes peuvent étre réalisées:

o Elaboration des paramétres généraux (date, temps, numéro de vol...)

o Communication avec I’opérateur via le MCDU.

o Communication avec les systémes BITE de I’avion.

o Traitement des pannes et des alarmes (mémorisation, centralisation).
Les fonctions suivantes sont aussi disponibles sur le MCDU :

o Rapport d’impression.

o Transmission des résultats BITE sur une disquette.

1V.2.2.3. Définition du systéme BITE (Built In-Test Equipement) ;

Chaque systéme de I'avion comprend un dispositif qui détecte, isole, et mémorise la panne.
Ce dispositif est appelé BITE.
Le dispositif BITE permet les opérations suivantes :

o Détection de défaillance affectant les systémes.
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o Identification de la panne au niveau du LRU. Le LRU incriminé est désigné par son
ATA 100

o Meémorisation des informations nécessaires & la maintenance. la logique de
mémorisation est faite telle que I'information mémorisée en vol est non affectée par les
opérations au sol, tels que le dépannage, les check lists

o Lerelais avec le CMS pour le teste des fonctions.

o Transmission des données de maintenance aux CMC.

o Dialogue avec les CMC pour les tests.

o La distinction entre les défaillances au niveau des systémes (défauts internes) et les

défaillances au niveau d'interface d'avion (défauts externes

IV.2.2.4. Différents niveaux de maintenance :

L’information de panne délivrée par le CMS correspond a plusieurs niveaux de
maintenance :

1. Maintenance en ligne :

Cette maintenance est caractérisée par une intervention rapide de la part du personnel de
maintenance, elle est limitée au remplacement de I’équipement défaillant.

Un test est opéré aprés remplacement de 1’équipement pour contrdler le rétablissement de la
fonction.
2. Entretien dans la base principal ou le hangar :

Elle est caractérisée par une intervention de longue période de la part du personnel de
maintenance, elle concerne les actions ne pouvant étre exécutées dans la maintenance en
ligne.

3. Maintenance d’atelier :

Cette maintenance est faite a des intervalles de temps réguliers. L’intervention du personnel

est alors programmeée suivant |’ utilisation de I’avion et concerne les équipements non

surveillés.
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Pour une panne donnée avec des conséquences opérationnelles données, le MMEL (Master
Equipment Minimum List) indique au pilote si 'avion peut continuer de voler ou pas selon
trois 3 criteres

= Critére GO :

L'avion peut continuer & voler sans restriction, et sans atteinte a la sireté des passagers.

% Critere GOIF :

L’avion peut continuer a voler dans certaines conditions (par exemple: un essai doit étre
réalisé, l'information est fourni par un autre équipement, des conditions atmosphériques...)

% Critére NO GO :

L’avion ne peut pas continuer a voler, ceci implique l'intervention obligatoire du personnel

d'entretien avant de remettre l'avion en service

1V.2.2.5. Différents classes de pannes :

Les pannes détectées par les systémes BITE sont classifiées selon leur capacité a nuire a la

sécurité de ’avion ;

1. Pannes classe1 :

Ces pannes ont une conséquence opérationnelle pour la poursuite du vol, elles nécessitent
obligatoirement une action corrective de 1’équipage ; on dit que I’avion est « NO GO ».
Ces pannes sonl poriées a la connaissance de I’équipage en vol .

% Sous forme de message (niveau 1, 2,3) sur le EWD ( Engine /Warning Display)

% Sous forme de vovant sur le PFD (Primary Flight Display) ou le ND (Navigation
Display), ou le SD (System display)

< Sous forme d’alarmes dans le cockpit

2. Pannes classe 2 :

Ces pannes n’ont pas de conséquences opérationnelles sur le vol en cours et les prochains
vols, mais peuvent en avoir si une deuxiéme panne survienne.
Ces pannes sont indiquées au sol par un rapport '’ ECAM (Electronic Centralized Aircraft

Monitoring) aprés arréi du moteur.
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3. Pannes classe 3 :

Ces pannes n’affectent en rien la sécurité et la disponibilité de I’avion. Elles ne sont pas

indiquées a I’équipage, et peuvent ne étre laissées sans réparation.

IV.2.2.6. Le MCDU (Multipurpose Control and Display Unit) :

Le MCDU consiste en un écran pour affichage des données, un clavier et des boutons
utilisés pour commander les systémes connectés a ce dernier.
Les MCDUs (Multipurpose Control and Display Units), permettent le dialogue avec l'un
des deux CMC ; celui qui est actif.
L.’A330-200 est équipé de 3 MCDU.
Le MCDU donne accés aux sysi¢émes suivants
o FMGEC (Flight Management and Guidance Envelope Computer) qui permet la
programmation du vol (trajectoire, point d’arrivée, .....) et qui permet notamment de
faire fonctionner le pilote automatique par toutes les données de vol enregistrées dans
ce systéme.
o  ACARS (Aircraft Communication Adressing and Rporting System) qui permet de
transmettre les paramétres concernant le vol en temps réel au sol.

o CMS (Central Maintenance System).

Pour accéder aux données de maintenance (message de pannes et ECAM) enregistrées par
les CMC, le personnel utilise le MCDU.
En entrant dans le menu de maintenance les sous menus suivant vont s”afficher :
o CURRENT FLIGHT REPORT :
Ce menu va foumnir la liste des ECAM (alarmes et avertissement) et pannes (classe 1 et
classe 2) enregistrés durant le vol courant.
o POST FLIGHT REPORT :
Fournit la lise des ECAM et pannes (classe 1 et 2) enregistrés durant le derniers vol.
o PREVIOUS FLIGHT REPORT :
Fournit la liste des ECAM et pannes (classe 1 et 2) enregistrés durant les 63 derniers vol.
o AVIONICS STATUS :

Fournii en temps réel la liste des systémes alfeciés par les pannes.
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o CLASS 3 REPORT :
Fournit la liste des pannes de classe 3.
Ces menus permettent au mécanicien au sol d’avoir toutes les données sur la maintenance et

ainsi I’aident dans la procédure de dépannage.
IV.2.2.7. Le AIRNAV :

La compagniec AIR ALGERIE dispose d’un réseau intranet, qui conticnt toute la
documentation technique que le personnel de maintenance utilise dans la procédure de
dépannage.

Le mécanicien, une fois ayant retiré le message de panne de le MCDU, se connecte a ce
réseau et fait entrer le message de panne ce qui va lui permettre de se mettre sur le manuel de
dépannage (TSM dans le cas des avions AIRBUS), et a partir de liens mis sur chaque manuel,
il va pouvoir directement se mettre sur I"autre manuel définissant I’opération a entreprendre
en cliquant sur le lien.

Dans le cas ou le message contient directement le LRU isolé par le BITE, le AIRNAV
envoie le mécanicien directement 4 I’AMM pour les procédures de remplacement, de
démontage ...

Ex : En entrant dans le TSM on trouve que la procédure nécessite de faire un teste, ce teste
sera fait suivant une opération définie dans I’AMM, donc le TSM nous envoie vers 'AMM.
Avec ce systéme on accéde directement a la procédure dans I’AMM en cliquant sur le lien.

Ce systéme permet un gain de temps considérable.

LRU (Line Replaceable Unit) :

Chaque systéme est composé d’un groupe de composants démontables appelés LRU
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1v.2.2.8. AIRMAN :

Le AIRMAN est un logiciel intelligent et sophistiqué. 11 est développé par AIRBUS pour
optimiser la maintenance, le suivi et le dépannage de ces avions.
Le AIRMAN donne les avantages suivants
o Notification instantanée des messages des pannes et avertissement des gens de la
maintenance lors de leur apparition.
o Foumniture de recommandations pour la maintenance.
o Support pour le personnel de maintenance et ingénieurs par les bases de données de
I"historique des pannes.
o Réduction des cofits de maintenance et amélioration de son rendement.
o Réduction du temps de maintenance par ’accés rapide a tout les documents appropri€s
et 1’accés aux actions préalablement réalisées et a historique des pannes.

Le ALRMAN surveille constamment 1’avion pendant le vol et collecte les informations
envoyées par I’ACARS, ainsi, il prévient les gens de 1a maintenance dés qu’une panne ou
avertissement aie lieu. I donne aussi toutes les informations nécessaires au dépannage, €t
guide le personnel vers I’action de maintenance la plus appropriée et donne acces a la
documentation technique par le biais du AIRNAYV.

11 est aussi capable de manier les actions de maintenance programmée par la gestion des
procédures et ordre du travail, et de raccorder les actions entre elles.

Par la surveillance constante des systémes de I’avion, le AIRMAN peut fournir un
avertissement de la panne avancé, et une recommandation des taches a effectuer.

Il fournit un support sur deux niveaux :
o Maintenance en ligne : identification et gestion des taches.

o Maintenance dans le hangar : fournit les taches de maintenance par priontés.
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1V.2.2.9. Définition des SB (Service Bulletin) :

Le Service Bulletin (SB) est une recommandation faite par le constructeur aux clients sur
des équipements représentant des disfonctionnements afin de les changer.
Le constructeur trouve une solution technique pour le rétablissement du bon fonctionnement
de I’équipement et assiste le client dans I’application de la modification ou lui fournit le

nouvel équipement de remplacement.

1V.2.2.10. Exemple de SB concernant les CF6-80 El de la compagnie AIR ALGERIE :

TV.2.2.8.1. Alternateur de 'ECU :
Dcs anomalics au niveau du PMA sont obscrvées répétitivement au cours de I'cxploitation des
moteurs. La répétition de ces pannes a rendu nécessaire I’établissement d’un SB pour cet
équipement par le constructeur.
Cette pannes est du a I’arbre d’entrainement de I’alternateur ce qui peut causer :
- Vibrations élevées de I’AGB ce qui affecte :

- La fiabilité de Iindication du systéme d’huile

- Perte d’huile

- Fente des tubes d’huile

- Contamination du systéme d’huile

- Frottement du stator et rotor de 1’alternateur
Le probléme sur 1’arbre d’entrainement a ét¢ localisé au niveau des roulements a billes utilisés
sur 1"alternateur. Ce dispositif a été amélioré pour diminuer le niveau de vibrations et
communiqué sous forme de SB pour le remplacement les anciens alternateurs par les

nouveaux.
IV.2.2.8.2. Fiabilité de ’accélérométre du CRF :

Des indications de vibrations élevées sont reportées sur les CF6-80 E1. Les accélérométres
du moteur et les cablages électriques sont inspectés.

o Les connexions ont montrées une évidence d’exposition 4 la température

o Des dommages du a la températures sont observés
La solution pour ce probléme a été I"ajout ou la création d’un refroidissement pour de

I’accélérométre et ce par les opérations suivantes :
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o Aménager des trous sur le collecteur I’air de 1a CCC (Core Compartiment Cooling).

o Faire dévier le collecteur de décharge du fan de fagon a refroidir ce dernier.

1V.2.2.11. Historique des pannes :

Pour le suivi de ses avions et ses moteurs la compagnie AIR ALGEIRE établit un
document appelé « Tableau récapitulatif des événements affectant les systémes » ou
« historique des pannes ». Ce document est un recueil de toutes les pannes ayant affecté les
systémes de 1’avion y compris les moteurs,

Les différents CRM contenant les pannes sont ramené 4 un service de la compagnie qui
s’occupe du remplissage de ce document, puis a partir de ces derniers les gens de ce service
enregistre toutes les anomalies et actions correctives ainsi que toutes les données concernant
la défaillance. Au bout de chaque semestre ce document est édité.

Ce document est utilisé par la suite pour faciliter la maintenance en aidant le personnel
dans 1’estimation des causes de la pane, et ce en incriminant prioritairement sur un une cause
possible ayant été enregistrée dans ce dernier.

1! contient aussi une étude de fiabilité de tous les systemes pour ce semestre.

Le tableau des éléments affectant les moteurs CF6 - 80 E1 pour le premier semestre 2006

est présenté ci apres :
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CHAPITRE IV méthoc{ologje de dépannage et recherche de pannes

IV.2.2.12. Etapes de dépannage :

Pendant ’apparition d’une panne le systéme BITE va la détecter. Par des tests, le systeme
BITE va faire une isolation de la panne pour déterminer le LRU en cause dans la mesure du
possible, ou une série de causes possibles classées suivant leur probabilité decroissante.

Le systéme BITE communique ensuite les données de ia pannes aux CMC ainsi qu’a
I’ordinateur gérant les alarmes et avertissements pour le déclanchement des ECAM dans le
cockpit.

Pour le moteur, 1’écran sur lequel s’affiche les ECAM est le EWD.
Remarque :

Suivant la class de la panne, et si cette panne est de classe 1 affectant la sécurité de I"avion
et nécessitant des actions correctives, les actions correctives nécessaires a remédier a la panne
vont s’afficher sur I’écran EWD pour guider I’équipage dans ’application de ’action
corrective .

Les actions correctives sont affichées suivant I”ordre sous lequel elles doivent étre
appliquées. Elles sont codées par des couleurs ne permettant a I’équipage de faire Iaction
suivante qu’aprés I’application de la précédente.

Une fois ’avion au sol, ’équipe de maintenance consulte le CRM sur lequel seront
mentionnés 'ECAM apparu, ainsi que d’autres informations.

Puis, par le biais du MCDU va consulter les pages du CMC pour avoir le message de
panne, sa classe, et son ATA ainsi que d’autres informations.

Ayant les données de maintenance nécessaires, I’équipe de maintenance fait I’isolation de la

panne et suit les instructions définies dans les différents manuels de maintenance.

1V.2.2.13. Exemple de procédure de recherche de panne :

Ex 1 : Prenons le premier exemple du tableau récapitulatif des événements affectant les

systémes.

Le personnel de mainienance va suivre les procédures décriles dans le diagramme ci apres :
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CMS:
ECAM :
ENG1 MINOR Source Message ATA | Classe
FAULT Alternator(E14044KS)/ | 732152 | 1
ECUI1A | J7/ ECU (E14044KS)

r
TSM ;
TASK 73-25-89-810-802

Causes possibles:
-ECU

- Harnais électriqgues
-PMA-ECU
Travail 4 effectuer:
AMM 71-13-00-010-803 ouverture des portes du capot Fan
AMM 73-21-00-710-804 test du FADEC au sol avec moteur en
marche
AMM 73-21-34-000-801 démontage de 'ECU
AMM 73-21-34-400-801 installation de PECU
AMM 73-21-52-000-801 démontage du PMA-ECU
AMM 73-21-52-000-801 installation du PMA-ECU
AMM 73-21-61-000-802 démontage des hamais électriques du
module Fan
AMM 73-21-61-000-803 démontage des harnais clectriqucs du
module Core

AMM 73-21-61-400-802 installation des harnais électriques du
module Fan

AMM 73-21-61400-803 installation des harnais électriques du
module Core

AMM 78-36-00-010-802 ouverture des portes des capots reverse
AMM 78-36-00-410-802 fermeture des portes des capots reverse

Confirmation de panne :

A- Test:
(1) Faire le test du FADEC au sol avec moteur en marche
selon AMM : 73-21-00-710-804
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isolation de la panne

S

Si le test donne le msg :

ALTERNATOR (E1-

4044KS)/J8/ECU

T
i

Y

- Ouvrir les port

de VECU .

es du capot Fan

(1) Déconnecter la prise mal 400KS-J8

S assurer que les broches de contact
| (P'ins) ne se sont pas détériorées dans
La prise femelle J8 de PECU.

h

Dommage
trouve.

3

|

-Remplacer _w prise mal de
I"ECU 400KS selon

AMM 73-21-34-000-801 et
m,z\_?\__ 73-21-34-400-801 :

_

Dans la prise mal mesurer les
resistances entre pin : Jiety, JJ et
7, }J et AA (<1ohm), JJ et le sol
{>10 Mohms)

lLes valeurs mesurées sont

dans les limites spécifices

- Quvrir les portes des reverses selon AMM 73-36-

latalEAR AN s Tate]
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Isolation de la panne

_\|\\H_

Résultat du test )
Message LEFTTR POSITION

v

Deux demi couronnes fonctionnent normalement ) 1_\ O //q
S
u,*
_..
- ouverture des portes capot Fan selon _ - _ .
N A i Remptacer
~ AMM 78-13-00-010-803 _ r s .
I \/ ?m?g_ m ;.(ilu _ e
- ouverture des portes des Revers selon - _ o

AMM 78-13-00-010-802 |

Faire une inspection du systeme d'inverseur de
poussée pour les fuites de tuyauterie ou la presence

d'air entre le TRPV et la CDU du moteur aftecte

:

Si aucune fuite n’est remarquee :
Faire un controle de couple de serrage sur ] .
) la moitié droite d'inverseur de poussee Concernce. .

¥

Si y’a aucune attache
Libérer manuellement la serrure de TRAS sur
la moitié droite d'inverseur de poussee du moteur affecte.
Faire le test des Revers pour les deux canaux AetB




A\

i

s 2 Le test donne e messagce J
N RIGHT TR POSITION

e ey

= phras gr jevier de la CDU .
Si g r,\&owg AdMM 78-3 {-43-000-801

Oul

|

_Débrancher la prise électrique 4010EG2-A
du disque de frein de Revers.

nstalle un shunt entre les bornes 1 et 2
_Déconnccter la prise électrique 3310V C-A de la boiie de
; jonction du pylone pour controler 1a continuite entre les

| bornes 3 et 4. ‘
¥

La valeur de la resistance entre jes deux borne 3

—

L

I . % .
Remplaces les harnais m_mc:_a:w‘ﬂ
du disque de frein des Revers

s . = =
125 cables deconnectes o

<

i

Connecter

Remplaces le disque de
frein des revers selon

!

|
!

Fermer les portes du gapot Revers
selon AMM 78-36-00-410-802

AMM 78-37-51-000-801

Selon AMM 71-13-00-410-803

Fermer les portes de capot fan

ﬂm:m le test de co:m::m:o:
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Ex 2 :’exemple suivant est une panne remarquée sur les RIVERS du moteur 1, elle a ét¢
motionnée dans le manuel d’HISTORIQUE DE PANNES, le tableau suivant récapitule les

causes probables de la panne ainsi que la procédure a suivre pour la réparer .

- 123 -
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ECAM EWD CMS :
ENG1 REV
FAULT Source Message ATA | Classe
RIGHT TR 783100 1
ECUIA POSITION
TSM:

78-31-00-810-802

Causes possibles:
-ECU (4000KS)

-CDU (5048EG1)
-harnais électrique de disque de frein des inverseurs de
poussée ( 4276KS)

-disque de frein de I'inverseur de poussée

Travail a effectuer:

AMM 71-13-00-010-803 Ouverture des portes du capotage FAN

AMM 71-13-00-410-803 Fermeture des portes capotage FAN

AMM 73-21-34-000-801 Démontage de 'ECU.

AMM 73-21-34-400-801 Installation de ’ECU (4000KS).

AMM 78-31-00-710-802 Tesle du sysléme d’inverseur de poussée.

AMM 78-31-43-000- 801 Démontage de 1a CDU(Center Drive.
Unit (CDUY5048EG1/5048EG2) des

RIVERS

AMM 78-31-43-400-801 Installation CDU (Center Drive Unit)
(5048EG1/5048EG?2) des RIVERS

AMM 78-31-61-000-801 Démontage des harnais de disque de frein
(4276 KS)

AMM 78-31-61-400-801 Installation des harnais de disque de frein
{4276KS)

AMM 78-36-00-010-802 Ouvertures des portes du capotage
RIVERS

AMM 78-36-00-410-802 Fermeture de portes du capotage
RIVERS

AMM 78-37-51-000-801 Démontage du frein des RIVERS

AMM 78-37-51-400-801 Installation du frein RIVERS

C- Test :
-Faire e test des inverseurs de poussée pour les deux
canaux A et B, Selon AMM 078 31-00-710-802
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CONCLUSION



(_onclusion

Au cours du temps que nous avons passe a la réalisation de ce modeste travail, nous avons
pu nous familiariser avec le moteur CF6-80 E1 et prendre connaissance des différents
composants de ce moteur et de sa technologie.

Nous avons pu aussi nous initier a la maintenance de ce moteur, a la recherche de panne,
aux méthodes et outils utilisés dans le dépannage et 4 tout ce qui touche a la maintenance.

Ainsi, et en nous approfondissant dans le sujet, nous avons pu comprendre des choses qui
nous élaient auparavant sombres.

Ce travail nous a aussi apporté un éclaircissement sur les procédures de recherche de panne
et les techniques et outils utilisés pour I’optimisation de ces demniéres.

La maintenance de ce moteur est des plus poussés actuellement. Etant un moteur monté sur
un avion AIRBUS, il est entretenu suivant les méthodes ¢t outils mis par ce constructeur ala
disposition des compagnies aériennes, ces méthodes el oulils sonl les plus performants et les
plus avancés actuellement. Ce constructeur a créé une série de matériels électroniques et de
logiciel comme le systéme OMS, le AIRNAYV, le AIRMAN qui peuvent étre considérés
comme la technologie de pointe en matiére de recherche de panne et de dépannage.

Pour la réalisation de ce travail, nous avons fait preuve de beaucoup de ténacité et de
courage, ¢t étant arrivé a sa fin nous souhaitons que ce travail va porté un plus & ceux qui le
liront, et servira de support a ceux qui prépareront leurs PFE pour les années a suivre.

Nous avons souhaité faire une étude de fiabilité pour ce moteur, mais malheureusement le
temps nous prend a défaut, ainsi, nous espérons que ¢a sera fait par les prochaines

promotions.
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