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Résumé

( Résumeée |

La centrale aérodynamique jouc un rdle trés important dans l'avion et
son rble est de fournir les diftérents parametres de navigation grace a des
chaines de mesure qui sont programmées pour cette raison. Ces Chaines
regoivent une information donnée par les différentes sondes situées sur le
fusclagc dec l'avion et qui constitue le systéme aérodynamique, enfin
I'affichage sur le cockpit qui permet au pilote d'accomplir sa mission en pleine
Securile.




Introduction

|: Introduction

Les avions de transports ont toui un domaine de vol ol la compressibilite
engendre des erreurs umportanies au niveaun des prises de pression et des
sondes de température.

[.es paramétres air (température totale. vitesse mdiguée, altitude..,)
devront étre mesurés avec précision, les vitesses de déplacement de 1'avion
étant prandes, I"équipage dispose d’un temps insuffisant pour tenir compte de
I"évolution des conditions de vol. 11 est done devenu nécessaire de concevoir
une instrumentation de contrdle de vol amélioré dans sa présentation et dans
ses performances.

Ainsi, des systémes embarqués realisant automatiquement les opérations
de correction ct de calcul se sont généralisés 4 bord des avions modemes, et
I"information de conduite de vol apparait avec des performances améliorees et
une grande facilité de lecture.

Dans le cas des paramétres air, 'ensemble :

Capteurs + Calculateur+ Indicateurs = ADS.
Pour cela nous avons choisi ce sujet en suivant les étapes suivantes:

Tout d'abord, nous avons commencé par I'histoire du developpement de la
centrale aerodynamique.

Dans le premier chapitre, nous allons décrire la centrale aérodynamique ainsi
que les différentes sondes qui sont reliées & 'ADC el qui permet de capter les
pressions statique et dynamique et la température de l'air statique et l'angle
d'incidence a proximit¢ de 'avion.

Le deuxiéme chapitre est consacré a la défimition des difiérents parametres
aérodynamiques entrants et sortants de DADC pour mieux comprendre les
relations qui relient les entrées et les sorties, ses relations soni programmeces
dans la centrale et dirigées par le programme opérationnel (OPPG) ainsi une
simulation d’un plan de vol d’un aéronet a deux phases.

En suite le troisieme chapitre. il est sous forme des définitions des differentes
carles électronigues et électriques qui constituent les interfaces de DADC.

Le dernier chapitre conticnt les tiches de maintenance de DADC et la
méthode de protection contre les défauts, pour cela nous avons commenceé par
la définition de la mainicnance et nous avons cilé ses Lypes. ensuite les
différents manuels utilisés pour maintenir l'avion ensuitc quelques ¢ssais de
BIT exécutés sur les entrées de DADC et enfin l'essai fonctionnel sur un
avion A310.

Nous terminons notre projet par une conclusion générale,




Historigue du développement de L'ADC,

I- Historique sur le développement de la Centrale Aero Dynamigue :

Linformation de données air (altitude, vilesse air, etc.) a ¢te dune
importance primordiale au pilotedepuis que I"homme a pris pour la premicre
fois I'air comme un moyen de voyage. Le pilote pourrait sculement comptel
sur ses facultés physiologiyues pour lut fouriir des informations sur sil
position au dessus de la terre el sa vitesse au-dessus d'une condition de vol.
Tandis que ses yeux étaient relativement excellents pour l'information de
position, 11 utilise la force du vent sur son visage, el du son de la vilessc de
Patir sur le revEtement structural d'avion pour déterminer sa vilesse,

Le vol a été limité au temps Favorable, puisque la tentation de voler dans des
secteurs de visibilité Hmite linit souvent dans l¢ desastre.

Pendant que la technologie d'aviation avance, les experts en maticre
daviation ont vivement réalisé la nécessité d’avoir un systeme avec lequel
I"avion est commandé quand la visibilit¢ devient restreinte. (Cette réalisation @
comuence par le développement des instruments de données acériennes. Lo
pere de la société Sperry, "Elmer Sperry" était un pionnier d"instrument
davion. 11 été trés instrumental dans le développement de l'instrumientation
d'avion, principalement avee l'utilisation des gyroscopes pour tourner et virer
les indicateurs, des instruments d'horizons artificiels, ¢t des boussoles de
COMPAS ZYTOSCOPIYULS,

les premiers indicateurs de vitesse de air étaient des anémomclres
simples. Par la suile, des dispositifs a ressort charge ont ¢lé montés dans le
sillage et dépendent de la foree du vent relative pour déplacer I'indicateur sur
une echielle calibrée. Puisque cet indicateur a €té souvent monté sur une  aile,
le pilote repardé en dehors du cockpit pour lire Iinformation. Suit e
développement d’un indicateur de vitesse pneumatique (voir hgure 2). Cel
mstruiment dépend de la pression différenticlle cntre Uair de Pitot et Tair
ambiant actionnant @ travers un diaphragme,
| ¢ mouvement du diaphragme, dii a la pression différenticlle, a é1¢ employe
pour conduire aiguille d'un indicateur de vitesse de "air a bord.

les premiers allimetres étaient des barométres anéroides  simples,
calibrés pour Iindication en milliers de pieds. Ces mstrments dépendaient
¢palement d'une différence de pression agissant & travers un diaphragme dc
déplacer une aiguille sur un indicateur a bord (voir figure 1). Dans ce cas le
digphragme 4 une chambre interne cachée, avec la chambre interne pour
svacuer P'air. Done, cette pression de la chambre terne était proche de la
pression @ vide. | air agissant sur Iextéricur du diaphraguie est la pression
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ambiznte [statique]. Ainsi, 'altimélre mesure une pression absolue, appelée
pression barométrique |statique].

Dautres indicaleurs pnenmatiques ont élé développcs par fa suite, el
que, Uindicateur de vitesse verti -ale et indicateur de nombre de Mach,

Durant des années, beaucoup  d'améliorations ont ¢I¢ fuites dans les
indicateurs pneumatiques de conduite directe (mécanique). Ces améliorations
incluent de vastes améliorations dans la precision, la compensation pour les
errenrs de la température, et I'élimination en partie des elfets de vibration ¢t
les erreurs de la position .Ces indicateurs pneumatiques sont encore cmployes
aujourd’hui pour Minstrumentation primaire de vol de petit avion, on comie
support a linstrumentation socondaite et méme sur les derniers avions
militaire et commercial,

Cependant, puisque le bul de celte présentation est de présenter I'histoire
de développement du caleulateur (ADC) de données acricnnes. nous ne
poursuivions pas d’avantage I'vistoire développe mentale des mstruments de
vol d'avion nous rappelons cependant, que les sondes  pneumatigues
développées pour ces Instruments taient extrémement importantes pour le
développement de caleul de donnees sericnnes.

Pendant les décennies, 1940 ¢t 1950, beancoup d avions de transport de
haute altitide de long courrier et les avions hombardier a é& développes,

Avee Iarrivée de ces avions vient le besoin de pilote automatique et de
systeme d'angmentation de stubilité d'avion (SAS). Ces développements onl
contribué a soulager le pilote dans ces taches quotidicnmes pendant de longues
heures de vol, Ces nouveaux systémes avioniques nécessitent information
Adr, elles sont utilisées par Pauto pilot dans les modes mamtien d altitudes et
vilesse alr
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Figurel: Altimétre pneumatique,
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Figure 2: Indicateur de la vitesse de 'air.
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Bientot les systémes Pitot/statique de l'avion ont été lids avee une
profusion de tuyauleric pneumalique et de sondes pneumatiques. . Les
pénalités de poids et d'espace pour ce systeme Claient énormes, et e
cheminement de Pinterconnexion des tuyauterie  devient un cauchemard [
volume de systéme pneumatique totale alimenté par les lignes de pitot-static
¢tait grand, entrainant de grands }'afqifcll pour les changements de pression, Ces
grandes constantes pncumatiques de temps causehkdes instabilités dans les
cerveaux de commande depilole automatique,

Il est devenu évident 4 avion et les concepteurs de Iavionique que La
prolitération des sondes de données aériennes ne pourrail pas continue. 1ans
la fin des années 1950, les ingénieurs ont développée la premiére cenlrale
aérodynamique, C'étaient des simples systemes cerveaux Clectromecanigues
relativement développés pour le pilotage de Favion.

Ces ADC initiaux ont combiné la technologie fortement développee des
struments des sondes de pression et la conceplion des cerveaux systémes en
houcles- fermées Les cerveaux systémes en boucle fermées désirables avaient
été fortement avancée par les ingénieurs d’aéronautique el I"avionique,
pendant le développement du systeme de pilote automatique. Fn combinant
des cerveaux pour des fonctions d'altitude, des Tonctions de vitesse de 1Tair,
des fonctions de Mach, ele.., et en introduisant des signaux électrigques aux
divers systémes avionigues  employes, I'équipement résultant est deven
connue comme une centrale (ou centralisés) central aérodynamique (CADC
Central Air Data Computer).

La figure 3 montre le diagramme du systéme d'un CADC typigue,
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CADC
. _, Primary mstrument sysicm
A
Slatic pressare
—» Flight recorder,
|, Integrated data system
ALT, = Flight control system
AlS,
MACILL, L l
& ¥ ] ufotid i
s 0 IAS, Altitude presetect
alal pressure —— .
I i Badd
MNavigation
[~
I™* Speed control
—» Engine control
_y Londing gear system
I'lap syslem
Total temperature — —*
probe system
—* Staluhity system
sl =

T i F
E—— Pneumatic connection

_, Flectrical connection

Figure3: Centrale aérodynamique centralisé.
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Lelle CADC  électromécanique  ¢lait  cerlainement  une  vasie
amclioration de l'ancien systéme décentralisée. Le poids a dte réduit
approximativement  de  50%,  la complexit¢  de  tuyauteric a €lé
considérablement réduite, 'exactitude des sorties de fonction de données
acricnnes a é1¢ mméliorée, el le volume total attaché a chaque Pitot et la ligne
de pression statique a é1é réduil de maniere signilicative.

Cette derniere réduction a réduit au minimum les grandes constantes
pneumatiques de temps induites par les grands volumes placeés sui les lignes
Pitol el statiques, résultant Pamélioration du pilote automatique,

e développement des ADC électroméeanigues i continue dans les
années60 dans les marchés d “avions militaires el commerciales.

Chagque nouveau CADC développg, devient plus complexe, parce gue de
plus en plus de nouvelles fonctions de donnccs adriennes claient exigdées. Les
additions qui sont incluégs: la vitesse de I'air vraie, la température de [air
statique et totale, la vitesse de l'air équivalente, la densité d'air... ele,
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Chapitre | F.tude et deseription de I'ADC.

Chapitre I : Etude et description de 'ADC.
I - Etude et description de la Centrale aérodynamique :
1.1 Description de PTADC

Parmi les systemes de vol Sperry, la centrale aérodynamique digitale,
DADC, qui est un calculateur numénique. l.a DADC est composée des
¢léments HADRWARE (matériel) et SOFTWARE (logiciel) qui calculent des
parametres agrodynamiques.

['élément HARDWARE du DADC (voir figure I-1) se compose de:

e Deux modules de sonde de pression atmosphérique.
e (uatre fiches reliées 4 un circuil a cartes.

¢ Une alimentation d'énergie.
e Une casier de chéssis.

Le pannecau avant du casier contient
e |es connections des entrées de la pression d air statique et de Pitot,
e [afficheur LED des défauts de sonde et de DADC.
e [Jn annonciateur de fiabilite de DADC.
e Un switch pour 1'essai de fonctionnement.
e Une prise ¢lectrique de trois parties (Voir figure I-2) :
= J1, est montée a l'armére de casier de chéssis.
= JIA fournit des points de test de mesure (troobleshooting test) et
les tests des équipements de I'interface.
= J1B fournit a l'interface un signal d'entrée et de sortie.
= JIC provient des connections de puissance.

Le DADC LRU est congu pour répondre a des exigences d’ARINC 706 et
429. 11 pése moins de 6.5 Kg et mesure environs 205.2 mm x 132.2 mm x
391.5mm. L'alimentation électrique est de 115 volts, 400Hz, en courant
monophasé.

Chaque assemblage de circuil a quatre cartes, CCA, pése moins que 0.5
Kg et mesure environs 183.6 x 251.1 x 13.5 mm. Chaque assemblage
d'interface des deux connecteurs, J1 et J2, relié a dautres éléments de
materiel de DADC.

Les convertisseurs de pression pésent moins de 0.5 Kg et mesurent
environ 837 x 1161 x 67.5 mm. Les connections électriques a d'autres
¢léments de DADC sont réalisées par des cébles protégés. Des connections
pneumatiques au systéme Pitot d'avion sont menées aux diaphragmes de
pression.
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| ¢ module dalimentation d'éncrgie pése moins de 1.25 Kg el mesure
environ 183.6 x 54 x 183 6 mm. Les connections Electriques aux aulres
¢lements DADC et a travers deux connectenrs,
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Figure 1-2: Le panneau avant de 'ADC,
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1-2- Paramétres & élaborer par la centrale a¢rodynamique :

I pénérale il s agira de caleuler et d"afficher les informations survantes |
e Température totale et température statique (SAT)
e Vitesse conventionnelle (CAS)
v Vitesse vraic (TAS)
»  Allitude corripée
o Vilesse verticale (VSI)
¢ |ncidence, dérapapge
s Correction sur les signaux de pression (D PS)
o Mach vral (M),

1-2-1 -Organisation générale :

|es capteurs fournissent les mesures brutes des termes intervenant dans le
calcul des parametres

o (Capleurs de pression statique (P5).

e (apleurs de pression dynamique (Pp-PS).

o Soude de température (1)

e Sondes dmerdence (o o0 )

1-3- ldentification d'avion el les variables du programme de DADC:

[a mémoire de DADC stocke d’une maniére permanente des varables
telles que des coelflicients de la correction de source statique, le programme
de vitesse maximum de fonctionnement, et 'angle d'attaque corrigé, AOA

Les variables sont employées par le  programme de DADC pour
calculer I'mformation aérodynamique pour le type spécilique davion dims
lequel le DADC est installé, Six broches de la prise électrique d'avion son
utilisées dans un arrangement de programme de cablage pour identifier le type
davion au DADC. En court-circuitant les broches a la terre, une identilication
codée est passée au programme qui détermine les variables approprices pour
Favion indiquer,

I-4- Vue d'ensemble d'opération de DADC :

La pression atmosphérique totale el statique, (Ps/PPt), est appliquée
direetement au DADC par le systeme Pitol d'avion.l.a température totale de
air, TA'T, est entrée conime une mesure équivalente de la résistance de la
sonde de TAT,

I anple d'attaque, AOA, est une entrée de séparateur de la sonde
J'AOA,
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La pression barométrique corrigée peut étre une entrée numérique ou unc
entrée d'un séparatcur d° altimétre des avions. Le type d'eniree dépend du
type d’altimétre. L'entrée numérique est ARINC 429 compatible.

Le TAT. AOA, et les entrées barométriques corrigées peuvent Etre mesures de
plus d'une source. Les multi DADC ont des entrées dalimentation croisées.
l.es entrées de tension discrétes fournissent des informations de sondes
externes. le mode et le statut de sondes. La DADC utilise deux modules
wdentiques de sonde de pression qui convertissent en fréquences des pressions
atmosphériques totales et statiques qui sont une fonction de la pression
appliquées (voir figure 1-3). Une fréquence au convertisseur numerique, F/D,
convertit les périodes de fréquence en résultat de données numeriques
représentatives qui sont transférés a l'unite de traitement centrale CPU. Les
données sont employées dans des programmes de calcul des parametres
aérodynamiques. la carte de F/D contient également les circuits de
convertisseur de niveau de signal d'entrée discret qui changent les 28 volis
courant continu en niveaux TTL. Des données des sorties numérniques de la
carle sont transférées & l'unité centrale de traitement par un multiplexcur
commandé par le programme opérationnel,

La carte de conversion analogique / numérique, (A/D). convertit des signaux
d'entrée analogiques en sorties numériques en utilisant un sous-programmec
d'approximation successif ¢t des circuits de convertisseur numerique en
analogique, (DAC). 1.es représentations numériques des entrces analogiques
A/D sont employées dans des calculs de paramétre acrodynamiques.  Les
entrées sont multiplexées par un multiplexeur de 32 canaux numeriques avant
d'étre passé a l'umté centrale de traitement sous la commande de programme
operationnelle.

La cartc CPU, par l'exécution du programme opérationnel, (OPPG),
commande 'opération du DADC. 1'unité centrale de traitement exécute des
calculs de données aériennes en utilisant des entrées de DADC et les sorties
qui soni transférées vers lcs systémes avionique d'avion par l'intermédiaire
des bus de données dARINC 429. L'unité centrale de traitement se compose
d'un microprocesseur de 16 bits (Z8003), d'un circuit de mémoire integre, ct
des circuits numeriques de support,

Les fonctions de [P’émission et de réception sont executées par la carte
d'imterface ARINC. La portion de récepteur recoit les mots de 32 de bits par
I'intermédiaire des bus dARINC. A la réception d'un mot la carte dARINC
invite l'unité centrale de traitement pour interrompre son opération courante cl
pour passer les données recues a la mémoire. L'unité centrale de trailement
honore expéditivement la demandc d'interruption du récepteur ¢n raison de la
priorité élevée d'interruption de récepteurs. Si les données sont prétes pour la
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transmission a travers les bus de 'ARINC le CPU Immne la demande des
données et commande le passage des donnces de la mémoire 4 la section de
(ransmission. Le mot de 32 bits est passé de la mémoire a I'émetteur dans 4
proupes de 8 bits chacun. L'émetteur forme le mot de 32 bits, ajoute un bit
- de parité, et le présente aux bus d'ARINC. Les éiqueties octales poor les
mots sont 270 et 271, qui se conforment aux spécitications d'ARINC 429

Les 115 volts, 400 [z, puissance d’entrée monophasée au DADC est rectificée,
fillrée et réglés par le module d'alimentation dénergic (voir figure 1=},
I 'alimentation d'énergie fournit +5, +15, -15, et +28 volls DC aux eircuils de
DADC,
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Figure I -3; Le convertisseur F/I} de la pression.
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Figure 1-4: Module d'alimentation.
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1-4-1 - Sommaire de I'intervalle de fonctionnement de 'ADC :

Fonection

Altitude pression
Alticmles
barométrigue

Vitesse de Pair
calculéc

Vitesse de Pair
caleulie
Température
slatique
de nir
Température folale
de | air

[ Pression impaci

Pression lolale
Angle d attague
imliguee
Angle d attague
corrigée

Vitesse de Mair
opérationnelle

Correction

corrigles |

_]-'hlgl‘. de fonetionnement
normale

Arvéts électrigues

000 50000 pieds

1000 & 50.000 pied

T 22000 et +51.000 pied

haramétrigue

Taux daltitude |

I

| :

| I XTHIRLRRR
|

300 o 300 Kis

WMYoAa 450 ks
010 a 1,00 Mach
00 a 599 kis
99 a4 60T
T 4 e
o 4 3725mb

-6t i NilEe

-l 1elle

150 & 450 kis
2200 & 300 in hg

ot al t Mach

(0.0 et H3UKLs

D9e +80C

00 of 466 5mb

T3S et 1500mb

907 et

OO
g0f el 007
L0 et StOkts

2195 et 31.05in. by

250000 1250000
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1-5 - Capteurs liés_a la centrale acrodynamique:

La pression Pitot (P't), ¢t la pression statique (Ps), sont des conditions
fondamentales pour détermimer 'altitude d'un avion, la vitesse de Uair, ¢l le
nombre de Mach. Une grande variélé des sondes pitot-statique ¢lé congues
pour détecter la pression Pitot et la pression statique dans le cas d'on avion
mobile. Les pressions détectées sont alors transmises aux entrée de DADC par
le systéme des (ube de sonde de pitot-statique.

| finformation de la température totale, Tt, est détectée par une sonde de la
température el est transmise au DADC pour déterminer la température de 1'air
ambiante (ou statique), Ts, au voisinage de I'avion, La température statigue
est employée par le pilote pour évaluer les performances de moteur el pout
avertir des conditions de givrage. Ts est ézalement employés par le DADC
pout calenler les parametres acrodynamiques relics par la lempérature lels que
L vitesse de Pair viaie (TRUL AIR SPEED) et la densite d'air.

I'information angulaire de mesure tefle que l'angle d'attaque () el Pangle de
plissade (), est mesurés par les sondes de v cl b, Le systeme détecte o
mesure 'information angulaire et la transmettent alors au DADC sous forme
de signaux clectriques.

La plupart des sondes aérodynamiques sont habituellement accompagneces
d'éléments électriques intégrés réchauffeurs pour contrecarrer les effets du

gIvIage.

1-5-1- Capteurs de la pression:

I- Principe de mesure :

La pression Pitot est captée en plagant la sonde ouverte directement
dans le courant d'air. La pression captée est la pression dynamique d'air dans
le tube. La pression statique est captée en plagant la sonde ouverte parallcle au
courant d'air. 1.a pression statique captée est la pression ambiante de air
Deux moyens de détection de la pression statique sout employcs

e Irises Fluch-mounted de pression statique qui est montee profilée avee
le fuselage de 'avion,
o DPrises de pression statique intégrales avee la sonde Pitot.
Les deux sysiémes sont employés dans les avions modernes. e premier
systéme  est sujet a la production d’erreurs dans la mesure de pression
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statique. Les erreurs sont provoguees par les lignes de courant  imparfailes
avee le fuselage, le caractére onduleux en avant des prises de pression
statique, les rivets saillants, les influences de I'angle d'attaque, ele....

IPresque tous les problémes lics aux prises Fluch-mounted de pression statique
montées avee le fusclage sont ¢liminés ou réduils au minimum au moyen e
la sonde Pitol-statique combinée.

|endroit des sondes Pitol-statique  est ex(rémement crilique cn ce (ui
concerne la précision des pressions mesurées. Une partic du programme
dessai de développement el de vol d'avion est consacrée aux études d'endroit
pour les sondes. Les sondes sont montees dans un endroit pour réduire au
minimum des erreurs de mesure. Les erreurs qui demeurent sont identifices
par le tunnel de vent et I'essai en vol. l.es erreurs détectécs sont alors
compensées, appelé correction d'erreurs de source, par le programime
opérationnel numérique de centrale aérodynamique. Les corrections sont
(aites comme les fonctions du nombre de Mach, de langle d'altaque, de
I'angle de glissade ... elc.

Les illustrations accompagnées montrent divers configurations des sondes
Pitot-sutique de la compagnie de technologic de « Rosemount »
(voir ligure 1-5 et figure 1-0),
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[-6- Capteurs de In température totale :

I-6-1- Principe de mesure :

1) Procédés anciens ;

Citons pour mémoire les thermométres d liquide (Aleool ). 4
dilatation de métal (bilame a variation de courbure..), a tension de vapeus
(sonde 4 liquide volatile associée a un manomelre).

b} Sonde i variation de résistance

Cest le procédé actuellement géncralise (Variation de Lo resistvite p
d’un conducteur métallique en fonction de sa température 0).

Soit; p=p0 (1+a 0+...)

pl= résistivité pour 0=

o= coetticient thenmique du métal utilis¢

Pour un filament de section s constante ¢l de longueur | on cerll, la
résislance de conducteur (R)
R =npl/s

Mesurer la résistance R a chaque instant, revient @ mesurer
lempérature 4 laquelle est soumis le conductenr. Le Glament utilisé pourra
étre un métal pur (argent, platine) ou un alliage, ¢l la varation de
résistance est normalisée pour un domaine de variation de temperature
(ex © entre 0 et 100°C, un filament de plating aura une variation de
résistance de 100 a 139 Ohms).

Dans les avions modermnes la température tolal est mesurce en utilisant
des sondes de la température de fil de platine. 1'¢lément de sensation esloun
il de platine fortement pur. les sondes de platine sont capables d'une
précision plus élevée que tous les autres moyens el lonctionnent dans
samme de -250 a +600 degrés centigrade. Le rapport de la température et T
résistance est donné par I'équation de Callender-Van duscn:

RURO=1 +a| T-6( T/100-1) ( T/100) - BEI100-1) (12100

O

It est la résistance d'élément a ' 1°C,

1RO est la résistance d'élément a 0°C,

i, I, 6 : sont des constanies qui doivent étre deteriinees pour chague Type
de sonde.
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La plupart des sondes d'avion sont désipnées comme des sondes de 30 ohms,
qui signifie que la résistance d'élément est 50 ohms a 0 degrés centigrade.

La sonde de la température totale mesure la température d'aw ambiant en plus
l'élévation de la chaleur résultant par 'air mobile, Une sonde simplifice de la
température totale est montrée dans la figure (1-7). Quand le nombre de Mach
est au dessous de 0.2 la température totale est presque égale a la emperatire
de I'air ambiante. Comme le nombre de Mach augmente la différence entre la
température ambiante et la température totale

|.’augmentation est donnée selon I'équation

O T=Ts (1+0,2M%)

Tt, Ts 1 sont les valeurs absolues de la temperature (otal et statiue,
M : est le nombre de Mach,

Les sondes de la température sont congues de sorte que air mobile soil
apporté pour se reposer & I'élément de platine sans addition ou déplacement de
n‘importe quelle chaleur, et s’appelle un processys adiabatigue,

Fuselage d'avion e TE ITADC

B,
%

i

: I
Fil de Platine — A8 |

el Couramnt d’alr
|

e eesmc |

Sonde de 1la .
température e

Figure 1-7: Sande de la température tolale de I"air
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I-7- Capteurs d'angle d'incidence et de dérapage :

Des sondes d'angle d'écoulement sont utilisées pour tesurer les
parametres d'air de l'angle d'atlague, o, et b.
Les angles @ et B de avion les plus typique mesurés par des sondes montées
alin de dépasser dans le courant d'air Les sondes sont montées o lay
perturbation de flux d'air est minimum. 1y a plusicurs types de sondes dans
la production. Les deux les plus communs sont In sonde conique ¢l les types
de palette (vanne),

1-7-1- Principe de mesure @

Le type de palette (Vane) est formé comme une aile et s'aligne avec le
courant d'air, vent relatil au moyen de fentes de différence de pression situées
du coté ascendant de la sonde. La sonde tourmnera jusquli ce que [es pressions
duns Ies fentes supérieures et inférieures sotent ceales.

L yraic ™~ . (“ |m‘:-)
Ou
I+ est la fonction de correction adaptée a Pavion ¢t son plan de vol
pratiquement, pour une girouctic plate a angle vils =1,

Connections

électrigues

e Tu vane de la suende

Figure 1-7 La sonde (’incidence.
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- Les deux types des sondes d’angle (de paletie el conigue) conticnnetl
une récupération électrique qui transmet un signal an DADC en Tonction de
l'angle d'attaque d'avion oun angle de glissade. Ln général denx sondes sont
montées dans des ¢hités opposés de l'avion. |.¢ DADC emploie les signaux et
fait la moyenne des denx pour réduire au nminimum les cliets des
perturbations locales de circulation d'air d'une seule sonde. |es perturbations
de circulation d'air provient de fuselage d'avion causent les erreurs de sonde
qui doivent étre corrigées pour abtenir de véritables mesures dungle. 1es
coeflicients de correction sont déterminds pendant les essars de vol el pos les
coregistrés dans la mémoire de correction de 'avion du DADC. Ouand Te
programme opérationnel  caleule  des  guantités  adrodynamigues  les
coefficients de corrcction sont employés pour prodinre des parametres
nérodynamiques corriges.

[t
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Chapitre 11 Simulation des parameétres entrées-sorties de PADC.

Chapitre 11 : Simulation des paramétres entrées-sorties de 'TADC,

1.1 Atmosphéres physiaques liées i la centrale aérodynamique :
11.1.1 Introduction :

Cette section présente |"atmosphére physique pendant qu'elle s'applique
a la centrale aérodynamique (ADC) .Aucune étude des centrales
aérodynamiques ne peut étre complétée sans savoir quels sont les parametres
atmosphériques qui sont mesurés par une ADC et comment les fonctions de
sortie résultantes d°ADC sont calenlées. En outre. la connaissance des
¢quations présentées de données aériennes est essenticlle pour comprendre les
schémas fonctionnels de systeme ADC,

11.2 Paramétres mesurés par un ADC :
[1-2-1 Paramétres d’entrées pneumatigue et thermigue :

I.es entrées pneumatiques ct thermigues primaires a un ADC se
compaosent de la pression statique (Ps), et de la pression totale (Pt), et de la
lempérature totale (Tt).

[1-2-1-1 Pression statique (Ps) :

C’est la pression atmosphérique ambiante. C'est la force par unité de
surface exercée par l'atmosphére sur la surface d'un corps au repos
relativement 4 la masse d'air.

11-2-1-2 Pression totale (Pt) :

C’est la somme de la pression statique et la pression d'impact. elle est la
force totale par unité de surfuce exercée par la masse d'air sur la surface d'un
corps. La pression totale (Pt) s'appelle parfois la pression pitot.

11-2-1-3 La température totale (Tt) :

("est la température d'un échantillon de ta masse comprimée d'air qui
est amenée jusqu'a la vitesse du corps mobile, La température totale est plus
grande que la température ambiante par la quantité de la chaleur lice a la
compression adiabatique de I'echantillon d'air.

L*ADC obtient la mesure des pressions statiques et totales par le
systeme Pitot/statique de I"avion (Voir figure 11-1). La mesure de la
ternpérature d'un avien mobile est accomplie au moyen d'une sonde de fil de

23
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platine projetant dans le courant d'air (Voir figure 11.2). L'élément de platine
change de résistance électrique d'une fagon trés prévisible quand il y a des
changements de la température, Ce changement de résistance est converli en
signal ¢lectrigue utilisable et variable proportionnellement a la température de

I'air total par 'ADC,
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Figure 11-1: Systéme Pitot statique.
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Crou de fivation swes le

fuselage

Figure 11-2: Sonde de la température totale.
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11.2.2 paramétres angulaires :

Deux entrées additionnelles de vol qui peavent élre relidées d uneA D
Ces deux entrées sont Pangle d'attaque (AOA ou w) et langle de ghissade
(SSA ou [b).

11-2-2-1 Angle d'attaque (u) :

Cest l'angle entre la direction du vol passant par le centre de 1o masse
de Mavion el laxe longitudinal de Pavion, mesuré dans un plan &' intersection
des axes verticaux et longiudinaux de avion (Voir ligure 11-3),

11-2-2-2 Angle de glissade (dérapage) ([3) :

Cest 'angle entre la direction du vol passant par le centre de la masse
de l'avion et I'axe longitudinal de avion, mesuré dans un plan (intersection
des axes latérales el longitudinales de 'avion {Vour HNigoare 114,

Les entrées d'AOA el de SSA a UADC sont habituellement Foarnes

sous forme de signaux (analogues) électriques a courant altermnatel ou couranl
Contin.

1.3 1. 'atmosphére standard :

L. atmosphére standard a ¢éié définie la premicre fois dans les annees
1920 aux dlats -Unis et 'liurope pour satislaire & un besomn d'etalonnage
d'mstrumentation d'avion. Les deux développes indépendamment des modeles
légerement dilférent.Ces différences ont ¢ié résolucs b 7 Novembre 1952 )
l'organisation civile internationale d'aviation (OACH a adoplé une nouve
atmosphére standard. Le standard est toujours en service aujourd'tun, bien que
les données au-dessus de 50.000 pieds aient subi plusicurs révisions. L
derniere révision est 'atmosphére standard d'OACT en 1964 (vorr Ligare H-3)

le
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Centre de la masse Ry

Figure 11-3 : Angle d'attague («).
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-4 [_)éﬁnitinns aérodynamiques:

Dans les délinitions et les mesures des vitesses de air, d'autres termes
acrodynamiques sont employés et doivent étre compris. Hs sont délings
comme suil ;

1-4-1 L' altitude:

Depuis le commencement du vol, un des paramétres les plug importnis
d un pilote a €té la mesure de sa position au-dessus de L terre. Cette section
délmit les diverses limites standard qui définissent altitude, discute i mesure
de l'altitude, et présente les équations qui dé linissent
I."atmosphere universelle standard accepté par les normes A'OACT en 19600

1-4-1-1 Les différents altitudes mesurés i bord de Uavion: (figure 11-6)

1) Altitude absolue {Hahs) :

L altitude absolue est la distance au-dessus de L surlice de la terre
tout location d’une surface donnée. Par exemple, le dépagement verlical entre
nn avion et un sommet d’une montagne.

2) Altitude vraie :

altitude vrate est o dhistance absolue au-dessus do mivean de b mer
Amst, altitude vraie est la somme de Laltdude absolue el Pélévanon de L
terre an-dessous de 'avion au-dessus du nivean de la mer,

3) Altitude pression (Zp) :

L altitude pression est La distance dans une atmosphere au-dessus du
plan de la pression standard de 1013.23 mbar. L altitude pression dillére de
Paltitude vraie du fait que laltitude pression ne considére pas les variations
de pression élevée el basse ou les variations de la fempérature qui se
produisent constamment sur la surface de la terre due aus changements des
phénomeénes météorologiques. Quand Favion est dans un sceteur a haute
pression (pression au niveau de la mer plus grande que 101323 mbar).
['alttude pression indiquée sera moins que Paltitude vrine,

| altitude pression est la dérivé de Péquanion de lor de paz parfait (1)
I*¢quation hydrostatique (2) ci-dessous :
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p=M Ps/R*T — v (1)

il Py=- P d7. Ty R T s e »{2)
(e

p=Densité de gaz (air)
N = Pords moléculaire moyen d'air (constante assmmée)
P’s = Pression atmosphérique (pression statigue)
R*= Constante universelle de gaz.
T ="Température statique de Pair (absolue)
U= Oravite.
7. = Altitude péométrique.
|.a combinaison des équations (1) et (2) résulte dans !

Ps/Ps=-( Mg/R*T) d 7 m -—H3)

Ce qui contient trois variables indépendantes : 7, (, g Dans Ja gamme des
allitndes de notre mtérét, la pesanteur (g) peat élre consudérée constinie (go)
AVEC Une petite erreur.

la température de 'air, cependant, a un ellet direct sur 'équation, 1l ¢sl
définte par l'organsation internationale d'aviatton civile (OACH) en tonction
de la distance. L équation (3) peut étre décrite, en ulihisant les détintions ci-
Ell:h‘Hll."{, cianmme

d Ps/Ps=-(Mgo/R*T)d Hp : NEY

O e
eo = Pesanteur standard au niveau de la mer (latitude 457,
T '=Température de 'air statique comme déhnie par OACT
Hp = Altitude pression.
Quand cette équation (4) est résolue pour la [p, trols fonctions résultent
en raison de la discontinuité de la température de Fatmosphere standard. 1es
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Chapitre 1 Simulution des paraméires entrées-sorties de PADC,

cquations suivantes sont des fonctions de pression statique et sont compatibles
avee les techniques de caleul de données aériennes.

Hp=145,442 [ 1- (Ps29,9213)™ % (5 . [15< 36080 pieils.

Hp=36,089 — 20,806 | In(Ps/6,68324)] TH(6) 5 36,089<1 p<65,617 pied
¥ by - =0 ¢dls

Hp= 65,617-710,794 |1-(Ps/1,61673y "7 M7} 5 65.617< Hp<l 04,987 picd
r 2y s i ' Ll e

(h

Hp:est en pieds.

I's : est en pouces de mercure,
[.a variation de la pression statigue ne fonciion de 'altitude est montrée dans
fa higure 11-7.

| "atmosphére standard est le résultat des mesures mondiale extensives de la
lempérature en fonction de l'altitude, et représente la condition moyenne. | es
conditions du niveau standard de  la mer sont powr 45 degrés de lnnmde du
nord. La température réelle rarement assortit les conditions standard, ainsi
altitude mesurée (IP) n'est pas la distance réelle au-dessus du nivean de 1
LIET,

Cependant, la séparation verticale entre les avions dans une  position
proximité est maintenue parce que toutes les nations du monde ont adopié le
madele de 'atmosphere d'OACL.

4) Altitude corrigée par Baro (I1he):

L altitude corrigée par Baro est 'altitude pression (1Y) corripée pour la
différence entre la pression barométrique standard et réelle Celle correction
donne la plus grande altitude exacte exigée pour des manceuvres de basse
altitude. La correction peut étre faite par 'ADC ou altimétre, et exige une
enlrée manuelle en lermes d'altitude en placant Pindication (AST-inllg on
millibars) & la position du vol de basse altitude. AST est dénve de ta ditlérence
entre l'altitude  réelle (distance par rapport 4 la pisie) e la pression
baroméirique exprimée en distance. Aprés, la dillérence ¢st convertic en
unités de pression au nivean de la mer et ajoutée (ou soustraile) o 29,92 1 Hg
(1013mb). 1 'altitude barométrique corrigée rapproche Ualtitude vrae
La seule dilférence ¢’est seulement parce que 'atmosphere actuel jamans
assortit exactement au modéle de Patmosphere stundard de FOAC]
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5) Taux d'altitude (dHp/dt) :

Le taux d altitude est la derive par rapport au temps de l'altitude
pression et est habituellement exprimé en pied par minule. e taux d'altitnde
est désigné également sous le nom de la vitesse ou le taux verticale.

6) Erreurs de prise d'altitude (AHp) -

C'est la différence entre 'altitude pression (Hp) et l'altitude de référence
qui doit étre tenue par le systeme de commande de l'avion.

— <5

| altitude pression
altitude shsolu

sliitude vraie

1613.29 mh

niveau de la mer

Figure 11-6: Les différents altitudes mesurés 4 bord de I'avion.
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pression statique (n hg)
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Figure I1-7: variation de la pression statique en fonction de I'altitude.
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11-4-2 La vitesse de Nair (anémoméirigque) :

Dans I'étude des centrales aérodynamigues, plusicurs différentes Hinites
de vitesse anémométrique sont produites, souvent résultant la conlusion a
moins que le type exact de vitesse anémometrigque soil indique et compris,
Lin ensemble de symholes, de défimtions, et d'équations qui ont €1¢ acceplees
comme standard sont présentées dans cette section,

11-4-2-1 Définitions de Ia vitesse de air :

Les délinitions suivantes des parametres de vitesse anémaometrujue son
données,

1) La vitesse de 'air indigunée (Vi) :

Cest la vitesse indiquée par un mdicateur de vitesse de Tair e
dilférence de pression calibré aux formules standard reliant [a vitesse de Par
aux pressions Pitot-statique. 1.a vitesse de 'air montrée dans cet mdicateur esi
calculée & partir de systeme des pressions de Pitot el statigques, 1l esl
Incorrecte pour des erreurs d'installation et de position.

2) La vitesse de Pair vraie (Viou TAS):

(est la vitesse du centre la masse de 'avion dans aic ambiant par
lequel 1l passe.

[.a Vitesse de I'air vraic est la vitesse du centre de gravité de 'avion, qu
prend compte de la masse dair par laquelle il passe.
La (V1) peut étre calculé de I'équation (8) en vtlisant la pression totale (L),
pression statique (Ps), et densité d'air (p).

Une méthode plus simple de déterminer la vitesse anémomeétrigue vr
est avee le nombre de Mach et la vitesse du brint. Des cquations
(12) et (13) reliant ces paramétres sont répétées ci-dessous

M=Vi/a OU Vi=Ma — in " (12)

j = I ¥ [15“}1”3 . I ., »(13)

La vitesse du hruit (a) est seulement une Tonction de lempérature de Fair
statique comme peut €lre montrée par 'équation la substitution
(18) dans (13) :
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(hapitre 11 Simulation des paramdétres entrées-sorties de PADC,

a = [(yPs) (PoTs/poPs To)|'? = (Ts yPolTopo)' ™ —— »(19)

Combinant des équations (12) et (19) on auria :

Vi=(yPolTo pn)'”* (Ts)" M=KM (Ts)"” = ———» (24))
(0 K est une constante.

1) La vitesse de Pair calculée {conventionnelle) (Ve ou CAN)

C’est la vitesse de air lide & la différence de pression par les formules
de vitesse de Pair standard (9-11),
Aux conditions du niveau de la mer standard, la vilesse de air calibrée et la
vitesse de Dair vraie sonl dgales. La vilesse de air caleulée pent etre
considérée comme vilesse de 'air indiquée, corrigée pour des  crreurs
d'instrument et d'installation. Elle s'appelle parfois vraie vitesse indhquee de
I'air (True air speed indicated).

l.a vitesse de air calculée est une fonction de données acricnnes hee i
la pression d'impact (Qc).
Pour les vilesses de I'air subsoniques, Ve est dérivée de Ly lormule
adiabatique standard des Bernoulli pour 'écoulement compressible

Pt = Ps|1+(y-1)2y p/Ps VO™ ., (08) 5 Vi<a,

O
It = pression tolale.
I’s = pression atmosphérique (pression statique),
v=rapport spécifique de la chaleur pour I'air (constant).
p= densité de gaz (air),
Vi = vitesse de "air vraic.

Depuis Qe = Pt-Ps, a=(y Ps/p)"?, et le fait que Ve est basé sur des états
E f sl |

standard de niveau de la mer (pour lequel Ve = V), la demidre egoation
peuvent étre réerils comme suil

(9 Ve=a

¥

Qe=Po](1+(y-1)/2 (Vefao))y™' 7 -1] -
O :

Le 0 souscrit dénote les valeurs standard de nivean de Taomer delines par
I'atmosphére standard (1964 d'OACI).
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Chapitre 11 Simulation des paramétres entrées-sorties de 'ADC,

Pour la gamme supersonmique (M=1) o une onde choe normale se
produit en avant du tube de Pitot, la relation pour la pression totale derriére
I'onde choc normale est :

P=(14)/27 pVE((yH Py p/Ps VOp/PsYC-2(3-D ' (10) 5V (=a
Lin utilisant les rapports Qe = Pt-Ps, a= (y Ps/p)'”, et état standard Je
niveaw de la mer de sorte que Ve = V1, la demiére dquation peut ére réerit
conume suil ;

Qe=(1+y)29(Ve/a0)® POJ(y+ 1) 4y-2 (y-1) (a0/Vey | - (11) ;Vezal
['"équation (9) et (11) sont les équations standard employées powr caleuler Ve

d partir de la pression d'timpact (Qc).

4) Une vitesse de son {a) :

Cest la vitesse de propagation des ondes de son dans Paiv ambiant |
vitesse de son est proportionnelle a la racine carrée de Lo température statigne
~ - o A
dans latmosphére dans la quel un avion est en vol (a=K s 7).

5) Tanx de vitesse de Pair ¢

Le taux de vitesse de air est le dérve par rapport au temps de L
vilesse de Pair calibrée et est habituellement exprimé en nocuds par mmaune
[.¢ tuux de vitesse de Pair est un terme d'accéleration,

&) Lrrears de prise de vitesse de 1'air :

L erreur de prise de vitesse de arr est La difference entre L vitesse de
I"air calibrée (Ve) et la vitesse de Iair de référence qui doit étre tenue par le
systéme de commande de avion,

1-4-3) 1.e mach:

11-4-3-1 Le nombre de mach:

(est le rapport de la vitesse de Pair vraie a la vilesse du son dans certaines
condition de vol. C'est le critere du modéle de flux d'air

|.e Nombre de Mach est le rapport de la vitesse de Pair vraie a la vitesse du
son a4 certaines conditions de vol.
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M=Vt/a ou Vi=Ma . (12)

On
Vit est vitesse de 'air vraie el (a) est 1a vitesse du son, exprimdée comme suil -

a =y Ps/p]'? , (13}

Ln combinant 'équation (12} avec (13) el en remplacant Vi dans 'équation
subsonigue (8), nous avons :

PUPS < HEHSHENEPT] —— i L NS
3¢ méme pour 'équation supersonique ( 10), nons avons |

PHPs = (1+y)2 (MY [(p+1)7 MY dy(MP-2) (-0 ————»(15) ; NIz

['équations (14) et (15) ci-dessus sont les équations standard utilisées an
caleule de nombre de Mach, |.e rapport de M 4 Pt/'s est exprime
praphiquement dans la figure 1.8,

37



Chapitre 11 Simulation des paramétres entrées-sorties de P ADC,

IJI"_'_!_"_'I_'—'! =
gh | —‘HI
|
it i
| | |
o [ t [ .
H & i __J
I
2T T
B g e S
3 l | J,
- T f
s | 1 - '
5 | L
A i
| - | i
1 4 | '.I = = =, X !
R : : S
0 U - 1 B LW L

1] iR S |l

Nombre de Mach

Figure LI-8: variation du rapport de pression (Pt/Ps) en lonction de
nombre de nuach.

i8



(hapitre 11 Simulation des paramétres endrées-sorties de 'ADC,

1-4-3-2 Taux de Mach (M) :

le taux de Mach est la dérivée par rapport au temps de nombre de
Muach, il est exprimé en Mach par minute. Le taux de Mach est un terme
d'accélération.

7) Irreurs de prise de Mach (AM) @

L. erreurs de prise de Mach (AM) est la dillérence entre le nombre de
Mach (M) et le nombre de Mach de référence qui doit ¢re tenu par le systeme
de commande de 'avion.

[1-4-4 L.a pression:

11-4-4-1 La Pression dynamigue {g):

|a pression dynamique ¢’est la force par I'unité de surface exigee pour
apporter un fuide (incompressible) idéal au repos, Llle est délinie en tanl
qu'un demi du produit de la densité de masse du Auide et le carre de L vitesse
; ‘ : = Fel
relative du fluide (q=1/2 pVI7).

11-4-4-2  La pression d'impact:

(est la foree par lunité de surlace exigée pour apporter Fair mobile
pour se reposer. C'est la pression exercée en un point immobile sur ki surtace
d'un corps dans un mouvement relative a Fair, et est ¢gal o L pression totale
moins la pression statique (Pt-1"s).

Aux vitesses moins que M=0,3 la pression d'impact et la pression dynamigue
sont presque identiques. Pour les vitesses plus clevies, les deux sont
différentes en raison de la compressibilité dair, La difTérence est que la
pression dynamique est une définition idéale qui stapplique @ un Huide
incompressible, tandis que la pression d'impact est la pression réclie subt par

le corps dans le mouvement, elle tient compte de ln compressibilie d'ar,

11-4-4-3 FErreur de pression (Al) :

|’erreur de pression est la différence entre la pression idigquée
(pression de la sonde) et la pression statique correcte L erreur de pression est
de méme une fonction d'endroit d’emplacement de la sonde el de turbulence
d'air. Une équation typique est présentée ci-dessous el est applicable a 1
pression statique ou totale,
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AP=(Ri, oL, Pi)=| Ks+ KR+ K LI Ria L Pi = » (22)

Ch;

Ri est un fonction non corrigé du nombre de Mach

al. est angle d’attaque local

k; sont des constantes, et pi est la pression d'entrée de la sonde (Ps ou Pty
Toutes les constantes liées a I'équation sont déterminées par expéricnce
pendant P'essai en vol du type d'avion,

11-4-5 La température statique de 'air (1's ou SA'T)

C’est la température ambiante de la masse dair calme dans laquelle
I'avion est en vol et s'appelle parfois la température de air libre. Bien que le
Ts n’est pas un paramétre de vitesse de Pair, il est disculé ici paree que des
Ts est employés pour calculer le paramétre de vitesse, la vitesse de air vral,
L.a mesure directe des Ts n'est pas possible parce que, comme I'échamillon
d'air est mené pour se reposer (relativement & "avion), elle est comprimée ¢t
donc & température élevée. In fait , si la compression adiabatique est
compléte | la température est la température totale (T1) définie précédeniment.

Ts =Tt/ 1+ 02M° = < : »(16)

Puisque des sondes de la température ne sont pas [oUjouTs congues ponr
des caractéristiques adiabatiques partaites, une lmite derrene appelée L
constante de rétablissement (1) est habituellement prise en considération dans
I'équation de Ts. la constante de rétablissement compense la perle de la
chaleur de la sonde par Iair el a la peau de avion,

Te=Tplly+k ——— g (1)

O : Tp est la température de sonde et le (K) réels tient comple de la chadeur
appliquée 4 l'enclin pour dégivrer. Le rétablissement constant (1j) ¢st on
géncral petit, il est fonction du nombre de Mach. La substitution de I'équation
(17% dans {16} ¢t employer une fonction de Mach pour (1)) crée une equation
encombrante pour des ‘Ts el ne sera pas préseniée el La consideration
importante développée est le fait que les Ts est senlement une fonetion du
nombre de la température et de Mach de sonde.

1-4-6 Rapport de densité (6):

e rapport de densité est la densité d'air & une condition de vol spcailique
divisée par la densité au niveau de la mer dans des conditions standard
['ncore, celte fonction n'est pas un paramétre de vilesse anémometrigue, s

0



Chapitre 11 Simulation des paramétres entrées-sorties de 'ADC.

il est discutée ici pour 'usage en calculant la vilesse anémométrique vraie La
densité d'air est une fonetion de la pression statique ct de la température de
I'air statique en tant qu'exposition par :

p=po{Ps/Po. To/Ts) S > (1K)

ol

p = densité d'ar,

po= densité d'air de niveau de la mer aux conditions standard (constanies),

I’s = Pression statique au niveau de mer anx conditions standard
(constantes).

T's = Température statique de 'air

To=Température statique de 'air nivean de mer aux conditions standarid
(constantes).

=p/po=To/l’0.Ps/Ts S . (18 A)

11-4-7 Angle d'attague vraie (i) :

1. angle d’attaque vraie est 'angle entre la direction de Pavion ct ses
Axes longitudinaux.
A1 est principalement une fonction du type de sonde d"angle d attiague ¢l
I"angle d’attaque local. La sortie de la sonde est influencée par la turbulence
d'air en fonction du nombre de Mach,
(e qui suit est une équation o'l lypique.

u T=KrH KM HKGal A K Mal, R 1 4

(e

a1 et «L sont en degrés et les k sont des constantes, et la valeur des
constantes aussi bien que le général de I'équation sont unique d chague type
d'avion,

11-4-8 VMO - MMO :

La centrale aérodynamique  peut  surveiller e depassement des
limitations VMO-MMO et réaliser 'alarme automatique, le caleyl de VMO
étant effectué en fonction de Maltitude

a1
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11-5 Correction d'erreurs e source !

Le développement des équations dans les paragraphes précédents &
supposé que les paramétres mesures Staient exacts el n'a el aucune erreil
(prévisible) systématique. Dans 1a pratique, ce n'est pas le cas. | es crrenrs
existent dans 'anémométrique et Angle -de- Altague des sondes dues aux
perturbations inévitables d'air 4 leurs endroits.

11-6 Fonctions des sorfies de la centrale aérodynaniigue

| es sorties a partir d'une centrale adrodynamigque peuvenl comprendie
les parametres calculés développés aux pages précédentes et i n'impaorte
quelle combinaison mathématique. Le signal résultant peut étre analogue
(C.A. ou C.C), numérique (périodique ou paralléle) et discerel (lension ot
courant).Ce qui suit est une liste de sorties typiques de PADC.

HP = altitude pression

Ibe = altitude pression barométrique corrigee
g = pression statique

ps/Po = rapport de pression stutique

‘11p = taux d'altitude pression

Allp = erreur de prise de I'altitude pression

Pt= pression lotale (Pitot)

()¢ = pression d'impacl (difTférentiel)

e = vitesse anémomeétrique calibrée

Ve = Taux de vitesse anémométrique calibrée
AVe = lerreur de prise de vitesse anémomeétrigque calibréc
PyPs = rapport de pression (fonction de Mach)
Ps/Pt = rapporl de pression (fonction de Mach]
M= Nombre de Mach

‘M= Taux de nombre dc Mach

AM = erreur de prise de Mach

“I't = La température de tofale

T's = température statique de l'air

&= rapport de densité (air)

(= densité d'air

VI —Vilesse andmometrique

a= vitesse de son (en air)

wl= local Angle d'attaque

«I= Angle -de- Attague vraie,
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Simulation des paramétres entrées-sorties de 'ADC.

11-6-1 - Sehéma synoptique de 'ADC,

Pression Pitot

Pression slatique

fodale

Module de pression (1)

Module de pression (2)
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11-7 -la simulation:

[1-7-1 Présentation du matériel ISOFTWALRL :

Le programme est développé sur un micro-ordinateur, PC, compatible
de type PENTIUM L

Le logiciel utilisé pour la programmation de celle partic simulation est le
MATLARB version 5.3,

11-7-2 Objectif du travail :

Dans cette partie, on va réaliser une simulation d*un plan de vol d'un
aéronel ayant deux phases :

A-La premiére phase :

Monté avec une vitesse conventionnelle constante jusgu'a atteindre un
mach égal 4 0.82.

I3 -1.a deuxiéme phase :

Continuer la montée avec la valeur de mach égal G 082 jusquli
I"obtention d’une altitude pression (Zp) egal & 35000 meds.

| es courbes suivantes présentent la relation entre la 1P ANitude presston e les
dilférentes paramétres :
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x 10°
i e DU ——— SRR : ;

Altitude pression

DI- R TR S | U

045 05 055 06 065 07 075 OB D0DES 04
MNombre de MACH

Figure [1-9 : le Nombre de MACH en fonction de ' Altitude pression.

e Commentaire :

Premier phase :

On voit que le nombre de MACH augmente proportionnellement avee
I"augmentation de I’ Altitude pression.

Deuxiéme phase @

A Partir de la deuxieme phase, ou le nombre de MACLL reste constant, on
remarque que la courbe reste stable,




Chapitre 11 Simulation des paramétres entrées-sorties de "'ADC,

x 10"

258

1.5}

Aititude pression

0.5

0o—-—- S AU 1 =T Loas e i '
210 220 230 240 2580 2631 210 260 240
Temperature stalique

Figure 11-10 : Ia température statigque en fonction de Zp.

o (Commentaire :

Pour les deux phases de la montég,chaque fois Fallitude pression augmente la
eimpérature diminue
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Chapitre 11 Simulation des paramdtres entrées-sorties de PADC.

e e i | = I 1 ] |

2.5
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T

=
o

Altitude pression

240 250 260 270 280 280 A
Temperature Totale

Figure 11-11 : la température totale en fonction de Zp.

« (‘ommentaire :

L.a méme chose pour la température totale, chague fois laltitude pression
augmente la température totale diminue.
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Chapitre 11 Simulation des paramétres enirées-sorties de I'ADC.
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Prassion staliqus

Figure 11-12 : la pression statique en fonction de 7.p.

o (Commentaire ;

A partir de la courbe nous constatons, que la pression statigue diminue
inversement avee I'augmentation de I’ Altitude pression, dans les deux phiases
de la monlté,
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Chapitre 11 Simulation des paraméires entrées-sorties de PADC.

L B e , IS, O h I
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1.5

Alitude pression
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200 300 400 500 600 700 B0 G el 1an
Presslon Impacl

Figure [1-13 : 1a pression Impact en fonction de Z.p.

¢« (Commentaire :

|.a méme chose pour la pression Impact, la pression limpact diminue
inversement avee I’augmentation de "Altitude pression. dans les deux phases
de la monté.
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Chapitre 111 Les interliaces de DADC

Chapitre 1 :
Interface de la carie au circuits ARINC 429, CCA LA

[1I-1-1 Descripfion :

interface da  circuit de la DADC avee ARINCG, CCA A6, s
compose d’une carte électranique, de microcireuils, de composants
discrets et de deux prises électriques qui foumissent des dommées  a
d’autres circnits de fa DADC.

111-1-2 Vue d'ensemble de Vinterface "’ ARINC :

[’interface CCA A6 foumit des données a viesse réduite a PARINC
420 ot réalise I'interface entre le CPU de la DADC, CCA A7, ¢t les bus
de données numériques d’avion. Quand des donneées sont transmiases au
DADC, A6 regoit le mot de 32 bits I’ARINC 429, et inerrompt Ie CP{
pour permettre I'accés du mot dans la mémaoire cache de la DADC. Les
données sont stockées en bytes iféricurs dans  quatre  endroils
conséculifs dans la mémoire.

Des données de sortie du DADC sont transférées a d’aufres cirenils de
bord . Les données de la mémaire sont produites en bytes mnléricurs de
quatre mots de 16 bits. Le transmetteur assemble le mot contenant des
données ¢t les passe aux bus de données d'avion. La technique
@interruption de CPU wutilisée pour la transmission de mot tieal comple
de I’opération asynchrone du systeme de données ’ARINC 429,

111-1-3 Théorie d’opération d’interface @’ ARINC :

L’interface CCA A6 peul recevoir les données de 'un ou de Nautre
des deux bus de données différentiels (’ARINC 429, et transmet des
données par quatre bus de données différenticls I’ARINC 429. La carte
contient également des circuits d’horloge, des hulfers diltérentiels, de
conducteurs de signal, une logique de commande, d'unc  verron de
données discret, d’un moniteur de CPU et des ciremits de iemporisatons
de délaut :

[interface ”ARINC logique décode les bites d’adresse pour choisir
le décodeur qui produit des signaux de commande au rceepteur, 4
I’émenteur, aun verrou de données discret, et aux cwcuits d'horloge en
temps réel.

Les corrections barométriques digitales de la DADC sont transmises i
données série vers A6 (via les bus A et B). ,

Les données aux entrées dilférentielles sont amplifies alin dTassurer un
niveau TTL, elles passent par un multiplexeur vers PARINC 429,
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Chapitre 111 Les mterfaces de "'ADC

A la réception les données sont formatée en groupe de quatre composé
chacun de 8 bits, la parité et la longueur du mot sont vérifies .

111-2 Le circuit d’Amplification du récepteur P/O CC A6 :
Le but d’amplification est de convertir la donnee differentielle
d’ ARINC 429 de 10volts en niveaux de la tension compatible TTL.

I.e schéma suivant présente le circuit d amplification du récepteur
d’ARINC :
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Chapitre 111 e R . Les mterfaces de 'ADC

oY
W W ()
¥ HBY ;{.
HI O—@— V- 01
L0 O
$ 15V
v BIAS O
ANA— - 3 g
{J }
M=t = i 15y

V

Fig -1 circnil d*Amplification de véceplenr P ARINC.

I11-2-1 En eatrée:

[ entrée du circuit Amplificatenr est Hvolts dittérenniclles aveo
retour a zéro. L'entrée I 1 st rehiée A la bore positive de amphihcatear
opérationnel pour avoir en sortie « I » ¢t d fa borne négative pour avon
en sortie « 0 ».Lentrée LO est Popposc de Pentrée 11
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Chapitre 111 _Les interfoces de PADC

Voir le schéma ci-dessous ;

« Hlw

« LOY

Fig 111-2 ¢ les signaux LO et I d’entrée

II-2-2 En sorfie:

La sortie des amplilicateurs opérationnels i une tension de et 1 Svolt
le réle des diodes est d’éliminer tous les signaux négatils |
le « 1 »a lasortie correspond a +5v quamd le 11 entrée est épale a1 5v el
1.0 enirée est égale a-Sv, autrement le sortic est ¢gal a Ovolls |
l¢ « 0 » a la sortie correspond & +5v quand le signal I est ¢gal a-5v el le
signal LO est égal 4 —5v ; Autrement la sottic cst épale i Ovolis

w |l » | | —l =

wlh» - l 1 —

Fig 111-3 ; les signaux LO et 1 de sortie

111 -3 Le récepteur ARINC 429P/0 CCAG :

Le réeepteur regoil les 32 bits & ARING 429 du corewnt amgiilicateur
aprés avoir convertis le 10 volts différenticlle en formats 111,
Les données ARINC sont regues en format séric,lester pour Ly panied
vérifie la lengueur du mol de 32 bits el seront converlics puis apreés ci
[ormat paralltle dans e récepteur de la DADC les paragraphes snivimts
décrivent les différents fonctions du récepteur ARIMNC 429
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Chapitre [ Les ilertaces de 'ADC.

(11-3-1 données d’enirée :

l.es entrées « 1 » et « 0 » alimentent deux portes NAND, Pautre entide
aliment chaque porte NAND Les sortie des portes NAND alunentent des
portes NOR qui sont configurées comme un circuit dinterrupiion
(verrouillage), elles changérent d’¢tal que seulement si les entrdes
changent de un vers zéro ou vis versas. les sorties des portes NOR
alimentent la bascule 1D (A 8bit regisire a decalape) et an bascule Jet K
pour le teste de parité.

Les sorties des portes NAND alimentent aussi une porle NOR qui
donne une sortie correspondant & une donnée d’horloge.
Les données d’horloge changent d’état & chague bit de donnde regu

[11-3-2 Le convertisseur série- paralléfe :

Le convertisseur série —paralléle est un registre & décalage de 8
bits, il regoit les données de la bascule D et les données d"horloge & partr
de la sortie de la port NOR.
Paur chaque bit d’horloge, les données sont décalées d'un bit ¢t Pétat de
la bascule D est verrouille a la posttion du bit le plus sipmbhicatif dans le
registre 4 décalage.

111-3-3 circuit diviseur par 64 :
Le diviseur par 64 est un compteur binaire de six cases, qui compte le
hits d’horloge pour produire des impulsions de déclenchement pour
charger les données de 8 bits (verrouillage).

111-3-4 Contrile de parité:

Le contrble de la parité (flip/ flop) est synchronisé par les donnces
d’horloge. Le {lip/ flop commence a I’édat initial et s’ mlermompe avee
chaque un binaire des données de verrouillage. L.e nombie de « | ndans
le mot transmis doit étre toujours impair.

Si la parité du mot est correcte, la parité du [Lip/lop scranus i
I'état « 1 nau 32*"bit .

[11-3-5) les données de verrouillage

Les quatre circuils de verrouillage regoivent 8hits de donnée des
registres 4 décalage en parallele. Chagque donnée de verrouillage regoit
une impulsion du circuit diviseur par 64 avant d’ére chargeée.
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FEnT |

111-3-6 les multiplexeunrs :

Le type de multiplexcur détermine le format des donnges a la sortie du
récepteur. Le signal externe SEL 8/16 déterminc le format de 8 bits ou 16
bit. Les signaux externes C1 et C2 sont utilises avee SEL B/16 powr le
control des multiplexeurs.

Pour une opération de & bits, le signale SEL 8/16 est au niveau haut el
entre A des multiplexeurs 142 sont sélectionnés l.¢ multiplexeur 3-1
sont ainsi contrdles par Clet C2,

Le port B du MUX est fonctionnel quand C1,C2 ¢t SEL 8/16 sout au
nivean hant . Le port C du MUX est fonctinnel guand C2 ¢t 51 8/16
sont au niveau haut par contre Cl est au niveau logique bas

Pour les apérations a 16 bits les signaux SEL 8/16 ¢t C2 sont au niveau
logique bas, les entrés A du MUX 2-let B du MUX 3-lsonl
sélectionnées .
Autrement, C1 au niveau logique haut, les entrées C du MUX 2-1 ¢ D
du MUX 3-1 sont sélectionnées.

11-3-7 les registres tampouns :
Is regoivent les données d’entrées des mmltiplexeurs les sorties sonl
controles par les deux signaux externe lilet 1:2.

111-3-8 Circuit de remise & zéro :

Il se compose de deux flips /Mlop et un complear a division par 8 gui esl
externe. Les deux flip/flop sont ouverl au moment ou la puissance
augmenie. An puissance élevée la sortie du premicre F/7S (), se ramene
au nivean bas pour empéche la réception des données, la sortie du second
F/I'S se raméne au niveau bas pour empéehé la transmission des données
au circuil divisenr par 64.

[.a deuxieme sortie I/F Q° se met au niveau haut pour dégager le circuit
F/F de parité.

Le premiére system d’hortoge (25KHZ a vitesse réduite est 200 K117
au prande vitesse ) actionne le premiere I/ qui déclenche le porte
NAND et présente ainsi un niveau haut & Pentrée du cwrcnit 1Y dua second
i L

la deuxiéme impulsion d’horloge déclenche le denxiéme I/

Pendant ’opération normale, les données d'horloge passent pin Lo porie

NOR en produisant du niveau bas au circuit diviseur par 8 dégage.
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Clapitee 111 Les e lices de 'ADC

HI-3-9 Le circuif statut :

Les circuits de statut se composent de wois Hip/flops qui produisent les
signaux suivants :
Premier byte prét " FIRST BYTE READY".

Denier byte prét "LAST BYTE READY”.
[’erreur de parité "PARITY ERROR".

3-9-A Le premier byte préf :

Il a son entrée D reliée 4 -+5 volis et lentrée d’hodlope a I'impalsion de
charge pour les premiers 8 bits de venouillage. 17enirée d’horloge des
I'/F va se produire au complage de 8 d partic du circuit diviseur par 64,
produisant un niveau logique haut a la sortie (Q, signalant ainsi le premier
temps de byle .

3-9-B Le dernier byte prét :

[l a son entrée D a +5volts et entrée d’hooge 4 impulsion de charpe
pour le verrouillage du quatiiéme 8 bil. Cette smpudsion de charge n'est
pas praduite par un comptage de 32 bil, mais aussi en absence des
données a Pentrée du récepteur, produisant la remise a8 z¢éro des deny
circuit /s

3-9-CC L’erreur de pariié :

1 a comme entrée D la sortie du coreunt de vénfication de parne.
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de 1 "ADC,

Les imerfaces de |
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Fig 111-4 : Schémas de recépteur de | 'ADC.
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Chapitre IV

Chapitre VI : Test de maintenance

1V- Maintenance et entretien :

1V.1 Définition |

Tests de maintenance de I'ADC.

[.a maintenance est définic comme étant 'ensembles des mterventions,
permettant de maintenir ou établir un matériel a son potenticl de performance
et de disponibilité, a un niveau tix¢ par |"autorite responsable.

V.2 Maintenir :

C’est effectuer des opérations de dépannage, graissage, visite et opération
qui permettent de conserver le potentiel de matériel pour assurer la continuité
et la qualité de protection.

IV.3 Les objectifs de la maintenance

e Assuré la SECURITE au niveau le plus haut (navigabilitc).
e Assuré la DISPONIBILITE (diminuer le temps d’arrét).
e Assuré la COUT minimum (économie).

IV.4 Les ty

Mamtenance

Mamtenance corrective |

¢s de maintenance (oreganicramme de maintenance) :

Maintenance preventive

Curative

Palliative

Conditionnelle

Systematique




Chapitre 1V T'ests de maintenance de PADC,

V.41 Maintenance corrective :

I-Définition

C’est une maintenance cffectuce a une défaillance (norme AFNOR
X60 10), par une politique de dépannage ou réparation qui correspond a
une atlitude de réaction a des événements plus ou maoins aléatoires ¢l qui
s’ applique aprés la panne.

C’est un choix politique de I’entreprise qui malgré tout nécessite la mise
en place d’un certain nombre de méthodes qui permetient ’en diminuer les
conséquences.

2) Organisation de la maintenance corrective ;

l Mainlenance corrective J

rﬂ ffeciuer aprés détaillance I

e Diagnostic
Démontage-remontage Action consistiant a identilier les
Des travaux de cette nature peuvent ou plusienrs paraméires
étre rendus nécessaires pour le bon | sigailicatils de plusicurs
déroule ment du diagnostic. pacatnéties signiticatits de

i dépradation 4 Pade 'on

ratsonncment logigue fondé sur
un ensemble d'mtormation

Remise en étal délinilive |

Maintenance palliative ]

‘ _rﬁ»f_l_ili;llu__l__!_eul.tzqi =.:n_|_i|t_i'ul.: J

gu: i el Reéparanion . mterveniion
Glion sur un uen en vae:de le détinitive et limitée de la

remeltre en état de maintenance corrcelive apres
fonctionnement au moms détaillance.

Dépannage :

549



Chapitre 1V Tests de maintenance de PADC.

J) La mise en ouvre de la maintenance corrective ;

La maintenance corrective devra  s’appliquer  amtomatiguement  anx
détallances, comme par exemple [a rupfure brusque ¢'un organe mécanique ou
le court circuit d’un systéme électrigue.

Ce type de maintenance sera réservé au type de matériel pea coiilcux ¢t ou la
panne aurait une influence sur la sécurité,

1V.4.2 Maintenance préventive
- Définition :

C’est une maintenance effectuée selon des criteres prédétermings, dans
intention de réduire la probabilité de défaillance d’un bien ou la dégradation
d’un service rendu, pour cela on a deux types de maintenance |

e Maintenance conditionnelle
e Maintenance systématique,

2- Maintenance conditionnelle :

(’est une maintenance qui effectue un diagnostique avant de remplacer
élément visite. Elle s’applique par exemple (pour les grandes machines
lournantes). Un démontage ou un remplacement colite cher en perte de
production et en temps. Pour cela la maintenance conditionnelle consiste anssi a
ne changer 'élément que lorsque celui cf présente des sipnes de vieillissement
ou d'usure, mettant en danger ses performances,

J- Maintenance sysiématique :
(est une maintenance effectuée selon une échéance établie en fonction du
temps et du nombre d'unités, elle est appliquée avaat apparition d*une panne.
Ce type de mamtenance permet de réduire le nombre Jde délnllances,
d’améliorer la disponibilité, la sécurité et Dangmentation de Iy durée de vie des
dquipements,
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Chapitre 1V Tests de maintenance de PADC,

- 4) Organisation de la mainfenance préventive :

{ Maintenance préventive ]

i Mantenance conditionnelle

Maintenance systématique

Effeciuée des opéralions Fftectude un diagnostic

planifiées de remplacement.
De réglape et de contrble
avant I’apparition de panne.

avant le remplacement d™un
élément visie. Llle consiste
ausst a ne chanper élément

que lorsqu’il présenie des
signes de vierlllissement o
usure imellanl €n tI.'iug_L’r SEs
performances

1V.5) Les documents de maintenance (MANULELS) :

Plusieurs différents documents travaille ensemble pour nous permellee
de maintenir I’avion. On distingne deux documents de mamtenance
On utilise les documents suivants pour la maintenance proprammeée

- Document de planification d’entretten (MP1D)
- Manuel Y’ Entretien D’ Avion (AMM).
On utilise les document suivant pour la mamienance non-progranunée |
- Manuel De Reportage des défaut (FIRM).
- Manuel De Dépannage) (TSM).
- Mamel d’équipement d’essan constoond (BIHLTIE)
- Manuel de réparation structurale (SRM)
- Manuel d’entretien d’avion  (AMM)
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(hapitre IV Tests de maintenance de PADC,

Les documents suivants fournissent des donnés de support pour laire I
maintenance programmee :
- Manuel schématique du systéme ( SSM)
- Manuel de diagramme de ciblage (WIDM)
- Manuel de réparation structurel) (SRM)
- Catalogue partiel illusteé ( IPC)

IV.5.1) Documents de planification de maintenance (MDI') :

Le MDD défini les taches pour chaque type d mspection de maimtenance
programmee.

Les compagnies aériennes utilisent le MDD pour laire des cartes de taches,
que le technicien utilise durant les inspections de marntenance.

1V.5.2) Manuel IV’ Entretien D’avion (A MBM])| :
e AMM a deux parties
- partie |
- partie 11
La partie | est la SDS (system deseription section). Cette sectton remplace li
section de description et opération (D et O) de Pairbus,
[a SDS apporte les descriptions des interfaces, fonction et opération des
systemes el sous syslémes avion.
L.a SDS est divisée en chapitre ATA (system )ou chapitre/section
(sous-systéme ).
L.a partie 11 comprend les procédures et pratiques. Ces dermiers ont donné e
aux lonctions sutvantes :
- dépose /pose des composantes
- Localisation des composants .
- Pratique de maintenance
- intretien
- Ajustement/ test
- Inspection/control
- - Neltoyage /peinture
- Réparation
e manuel a un systéme de numération de chapitre suivant la norme ATA
comme suite :

XX -YY 4L
XX : chapitre ATA
Y'Y : sub-systéme ou sous-subsystéme
ZZ unilé (composant)
Chaque page a deux numéros dans le coin inlériear droit - le ASN est un
numeéro de page sujet.




{hapitre 1V Tests de maintenance de PADC.

~ Les pages sonl répartics comme suiles |

Types de poges F T r—
Pratique maintenance (PM) o 201-299
Servicing (SRV) [ 301-399
dépose /pose (R/1) 401-499
— Ajustement/ test (A/T) ) S01-599
Inspection /contréle (I/C) 601-699 )
Nettoyage/peinture (C/P) 01T
_ Reparation BRI SR D
Dispatc déviation guide | 901-99Y

IV.5.3) Manuel schématigue du sysiéme (SSM) :

Le SSM apporte a Puatilisateur une compréhension du fonctionnement
du sysiéme et Paide dans la procédure d’iselaton de panne, 1l fournit
Iinterconnexion de tout « LRU » d’un systéme ou sub-systéme.

I fournit aussi une connexion générale ; conume te fonctionnement Jd'un
systéme,

1V.5.4) Manuel de diagramme de ciblage (WDM) :
L'1PC fournit des données sur le remplacement d’une picee

Ces données incluent :

- numéro de piece de rechange.

- illustration de piece

- donnée de support

- numéro de spécification.

- les activés services bulletin

- Pigee de rechange recommiandée.

IV.5.6)Manuel de reporiage des défaunts (IFIRIM)
L’équipage wtilise le FRM pour amélioré fa communication avec le

personnel de maintenance
L’équipage utilise le FRM pour avoir les codes de panne pour les pannes
avion .
Ces pannes peuvent étre (Night dech etieet) ou autre.

Le FRM a un log-book standard avec entéle pour chague code de panne
permet une maintenance rapide quand "avion aterr
Les codes de panne VRM nous renvotent au TSM.
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Chapitre 1V Tests de muintenance de PADC,

1IV.5.7) Manuel de dépannage (ISM) :

On utilise Ie TSM pour réparer les pannes. On commence la procédure
d’isolation de la panne avec les codes de panne de FRM ou une description de la
panne. e TSM va identifier les actions de maintenance pour corriper la faate.

1V.5.8) Manuel d’égquipement d’essai construit (IB11.1):

On utilise la BITE MANUAL pour aveoir les donnces sur la panne de
I'équipement de test incorporé dans 'avion. Si on commande la procédure
d’1solatton de la panne avec des pannes observées, le BITI: MANUAL va
identifier, quelle panne observée.
1V.5.9) Manuel de réparation structurale { SIRM) :

Le SRM fournit des inlormations descripives et des structions
spéciliques pour aider [a réparation de la structure de avion sur terrain, 1o des
données relatives aux domaines suivants :

- évaluation des dommages permiise
- réparation typique

- dentification maiériclle

- nstallation rapide

- contrdle d’alignement

- planification

Note : chaque document de maintenance a une mtroduction pour nous wmonirer
comment utiliser ce document.

1V.6) Built-In Test de DADC (BIT):

Le BI'T est exécuté sur toutes les entrées au DADC pour véritier les détaats
d'entrée. En outre, le BIT est exéeuté sur 10, A/D, l'émelteur SARINC, e
récepteur d'ARINCG, le CPU, les sondes de s et It ¢l la source d'alimentation

Il y a quelques modules de BI'T réservés dans OPPG, maes i plupact des
fonctions de BIT peuvent étre trouvées dans tout le programme opérationnel.

1V.7) Explication de BUILT-IN TES'T de DADC:

Test 1. Défaut d'entrée gauche d'angle d'attaque.
Cet essai vérifie l'entrée gauche d'AOA. Lin outre, Vessar de malérie! de
démodulateur et vérifie si le 26V AC de rétérence est valide.

Test2 . Défaut d'enirée droite d’angle d'altaque.
|.a Mémes chose que I'essai N°1 pour ['angle dattaque de I'entrée gauche

Test 5. Défaut d'entrée de température de 'air totale.
Cet essai vérifie si la lempérature de Pair 1otal est dans les normes.
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C hapitre 1V Tests de maintenance de PADC,

Test 6 Défaunt d'entrée de Ia Correction Barométrique N°L

Si le baro numérique est installé, la parité de entice est vértfiée el
quune donnée d’entrée a été regue dans les dermiéres 500 milli secondes,
Aussi, un conirdle des codes BCD est exéonle.

Si le baro analogue est installé, 'entrée est examunde par une équalion
pour assurer les limites et l'essat de démaodulateur de materiel vérifie s1 la
référence de 26 V CA est valide.

Test 7. Défaut d'entréc de la Correclion du Baro N° 2,
1.a Méme chose que le test 6 pour I'entrée de la correction Baro N® 2.

Test 8. Défaut d'entrée de la correction du Baro N 3,
LLa Mémes chose que le test.6 pour la correction du Baro N° 3.

Test 9. Défaut de Programme du type d'avion.

Cet essai vérifie si la panté est correcte pour le programme de
sélection du type davion et si le type davion chotst existe duns e
programme de la DADC,

Test 10, Vérification du programme des corvections de la somme
mémoire.

Cet essai exécute une vérification de la somme sur les Constantes du
programme de correction pour le type d'avion chosi,

Test 11. test de survitesse.

Le matériel de BIT est utilisé pour reher la sorie discrete de
survitesse limite comme une entrée pour la comparer a la sorhe de la
vilesse réelle,

Test 12. DéFaut de tension de calibrage d'A/D.

Cet essai vérifie la précision de 'A/D en laisant une enbriée dans un
rapport de tension conni et fa vérification si lentiée ost dans le domaine e
tolérance de I'A/D.

Test 13. Probléme d'échantillon.
Cet essai vérifie le processeur Z300L, en vérifint sa période
d’échantillonnage.

Test 14. Fssai de la mémoire cachée,

Cetl essal vérifie la mémaoire cachée (1024 mots hre/éenire) pin
I'"écriture et lecture.
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Chapitre 1V Tests de maintenance de PADC.

Test 15, Vérification de la somme de 1a mémoire centrale
Cet essai examine la mémoire principale de programme ¢n exccutant un
contrdle sur elle.

Test 16. Hors limites de la Période de la sonde de P's |

Cet essai vérifie si la période de sonde de s est dans Ya marge de
280.640 a 1.066.112 comptes. Une période de Ps compte de zéro resulie un
défaut de Messai _Cet essai déteclera des défauts dans e convertissear F/D e les
éléments électrontques de la sonde.

Test 17, La température de sonde de Ps hors limites.

Cel essai vérifie si le rapport de tension de la température de sonde de P's
est dans la marge de 0.2 4 0.9. Cet essai détectera un défaut dans les circuiis de
sonde.

‘Test 18. Calibrage de la somme mémoire de la sonde P's et vérilication du
circuit de correspondance ¢n tension.

Cet essai exécute une vérification de somme sur Lo mémoire de calibrage de
Ps et vérifie si la compensation de la tension ajusice de la sonde est dans la
marge de £ 60mulli-pouces Hg.
Test 19.Conversion F/1¥ incompléte

Cet essai vérifie si le convertisscur I/ est oceupe (pendant une
conversion) et si la conversion est compléte (F/D non occupe) Cect détecte un
défaut dans les circuits qui lancent la conversion et le convertisseur F/D
Test2). Période de la sonde de 't hors limites.

Cel essai est identique a l'essai 16 sur la sonde de L.

Test 21. La température de sonde de Pt hors limites.

Cet essai est identique a l'essai 17 sur la sonde de P

Test 22. Calibrage de La somme mémuoire la de sonde de P et vérilication
du circuil de correspondance en tension.

Cet essai est identique a Pessai 18 sur la sonde de Pt
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Test 23. Essai de somme algébrique des sorfies d"ARINC

Cet essai vérifie les amplificateurs de sortie de Vémetteur dARINC,
en additionnant toutes les lignes de sortic hames el hasses ensemble. 1a
tension somme sera dans de la gamme 0.0 £1.0 volis.

Test 24 Fssai comparateur de  la sortic d’ARINC

Cet essat emploie un essar comparateur (vécdiant la sortie en e
reliant “autour" comme entrée) pour vérifier I'émettenr d'ARINC. Si ce test
reste négalif pendant 2 seconds, les transmissions d"ARINC sont stoppées,
les transmissions d'ARINC sont faits aprés toules les 5 secondes pour laire
I"essal comparateur.

Test25. Essai d'alimentation d'énergic.

Cet essas surveille Ialimentation d'énergie de +13 et de 15 v pour le

+ 1 volt C.C,

Test26. Essai de comparaison d'angle d'attaque (Pas de défaut de
DADC).

Cet essai est réalisé seulement quand les erreurs d'enteée d'AOA onl
été détectées. Cet essat compare Uentrée gauche d"AOA 4 Penteée draite
d'AOA. Si les deux angles changent plus que la différence indiguée dans
I'ACM, le test est négalif.

Test27. Ps=Pt (essai fonetionnel seulement).

Cet essai vérifie si les sondes de P's el de Pt sont dans la macge de
80mulli-pouces de chacune. Cet essar détectera le détaut dans les sondes de
pression.

Test 28. L’AOA indiguée est Tausse.
Cet essar emploie les résultats des tests BET 1 et 2 pour déterminer si
'AOA indiqué est valide.

Test 29 La température de sonde de 's= la température de somde de Pt

Cet essai vérifie pour voir si les rapports de tension de temperature de
la sonde de Ps et la température de sonde de P sont 0,02775. Cet essa est
réalisé aprés que la compensation de rapport de tension de calibrage de
sonde soit appliquée.
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Test3). .Controle d’ordre des programnes.

Cet essal vérifie que le programme opérationnel a exécuté tontes les parties
du programme. Aux points choisis dans le programme, un compieur esl
incrémenté et le complear est vérifié a la fin de chaque itération pour vorr si le
programme  opérationnel a été correclement exécuté. 51 les  programmes
opérationnels exécutds correctement, une instruction de sortic est exécutés pour
remettre 4 single-shot.

St le programme opérationnel ne fonctionne pas correclement, le sigle-shaol
détectera le défaut et place la boule de défaut du DADC Toules les sortics seront
négatives comme résuliat de cet essai

Test 32. VMO discréte alternée.

Cet essai vérifie que pas plus d'une des VMO discrétes allerndées esi
mise en fonctionnement. Dans le cas contraire, alors la courbe de VMO avee la
plus basse vitesse de fonctionnement maximum est chowsie pour caleuler la
vitesse de fonctionnement maximum et l'avertissement de survitesse. Ancune
surtie ne sera échouéde comme résultat de cet essal.

Test 33. Boucle fermée de phase de P's.

Cet essar vérifie la boucle fermée de phase de I's en lwsanl une
conversion de sonde de Ps on un entrée Ps non filirée et en la comparant 8 la I's
entrée de la boucle fermée de phase.

Test 36. Boucle fermée de phase de Pt

Cet essai est identigue a l'essal 33 pour la sonde de P Cet essal
vérilie la boucle fermée de phase de Pt en faisant une conversion de sonde de Pt
on un entrée Pt non filtrée et en la comparant a la " entrée do PLL.

IV.4) Ligne procédée d'entreticn pour DADC :

Les procédures d'entretien des avions s'appliquent au DADC LRU aulres que
I'essai fonctionnel.

1V.8.1) Déplacement :

* Couper la puissance d'avion.

* Démonter le tube de Pitot et les lignes pncumaligques stabques des
connecteurs avant de DADC.

* | ibérer deux brides a l'avant de DADC et glisser le DADC cn avant do

support.
€ Protéger les raccordements de DADC avee des converts contre ey

raccordemenls de l'autres DADC.
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1V.8.2) Installation :

* Glisser le DADC dans le support. S'assurer que le connecleur
d'arriére joint correctement.

* Fixer deux brides sur "avant du DADC,

* Relier le tube de Pitot et les lignes pneumatigues statiques aux
connecteurs avant de DADC

* Mettre sous tension el réaliser Uessan de fonction,

* Emballer correctement dans le réeiptent mstalle le DADC

enleve.
* Documenter le DADC sclon des procedures lacales

IV.9) Opération d'essai fonctionnel de DADC

L'analyse de panne consiste a exécuter un test fonctionnel du DADC
pour déterminer si les systémes LRU et relatils exéeutent d'une maniére
satisfaisante.

L'indicateur de défaul sur le panneau avant de DADC indique st le DADC

a eu une défaillance pendant le dernier vol. Quand l'essat Tonctionnel esi
exécuté un affichear numérique (LED)} au dessus du pimnesn avanl
identifie des défauts non lié¢s au DADC Pendant le test fonctionnel, Le
DADC également simule des entrées et fournit des sorties spéciliques pour
I'essai des systémes qui se connectent a linterface du LRLL

Avant d'activer l'essai, ['imdicateur de M'ADC FANL devean e
enregisiré les conditions de défaillance. Si Findicatenr est paane ¢ ne
change pas en noir pendaat l'essai de fonctionnement, e DADC a ¢prouve
un défaut plus grands que 4secondes dans la durée. Si la boule de délaut
indique noir, lors de l'exécution de I'essa Tonctionnel, le défant a éte
provoqué par une remise a zéro et ne reproduit pas pendant 'essai

FEtant mis sous tension le systéme des informations de ar"™ Adr data
system”, I'essai fonctionnel peut €tre activé du bonton d'essai fonchonnel
"SWITCH OF FUNCTIONAL TEST" sur le panneau avant de DADC ou
du bouton d'essai de 'ADC " TEST AIR DATA COMPUTER SWEHTCLH"
sur le panneau supéricur. Presser ei relicher Ie bouton. Sife DADC a une
panne interne l'indicateur de défaillance de DADC indiquera le jaune sur
I'accomplissement du test BIT inferne. Si un détaut externe est détecté,
I'affichage 2 LED illuminera avec un nombre relatil au puametre de
défaul. Si des défauts multiples sont détectés, la LED mdiguera le premie
défaut, le programme de bit de DADC détecté. Quand ce détaut est corripe
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et l'essai fonctionnel est réalisé encore le procham détaut que le programine
détecte sera montre.,

Les allicheurs LED sutvants indiquent la condition de panne correspondante

IV.10 Indications de I'essai fonctionnel LED de DADC :

Affichage Condition de Condition de
de LED défant (A310) défamt
e (BT57-767)
Aucun Pas de défaut _ Pas de détaut
| Angle d'attaque # | entrée Entrée pauche & Anple
s _ attaque .
2 Angle d'attaque # 2 entrée | Intrée droite d’Angle d'attaque
3 Réserve Reserve
4 C Réserve T Résevé
A Entrée du TAT Entrée du TAT
6 Iintrée # 1correction Fatrée # | correction
_ deBuro o deBar
| 7 Entrée # 2correction Fintrée # 2 correction
| . de Baro . teBaro
8 Rechange Fntée # 3 correction
L e deBaro
|0 Probléme de type Probléme de
- ~_d’avion - type d'avion
0 ~ Psnonépgal a Pt Rechange

1V.10.1) Escai Fonctionnel d'un._avion A31():

(Quand 'essai fonctionnel est activé, tandis que, I'avion est au sol, le DADC
sinule des entrées et fournit les sorties d'autotest aux sysieims.
[ 'ordre d'essai el les indications visibles pour 'A3 10 sonl comme sml ¢

1. Données invalides pour Les cing premiers sceomds, pendant ce temps BET
teste l'opération interne de DADC.
2. Six cents pieds par minute taux daltitude de sortie pour les § secondes

suIvantes.

3. Les Sorties sont valides tant que l'essai fonctionnel est activé. D'autres
sortics pas spécifiquement identifiées prendre les valeurs consisiées aux
sorties énumeérées.
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Altilude HELGOO pieds
Taux daltitude _ opm
Angle d'atfaque 37
correction de Baro O pieds
. CAS I 1 A A T
Pression impact (QC) . 6.988 £ 0.001 pouces hyy
US| - 0.66
SAT 10.3 °C _
Pression statique (P'S) 200577 £ 0.001 pouces g
TAS 330105k
TAT 3856

Pression totale (Pt)

27.565 4 pouces [lg

Ti







Programmme de la simulatiomn

AN LT TALT SATION
1Sh=288;
PN=1013,25;
Al=661;
L1=0.002;
L2=0.0065;
r=2871;
H-500;
T1=0;
CAS=300;
gql=9.8B1;

Zp{l)=0; LLSZP
MACH(1)=0.453858;
SAT({1)=288;
TAT(1)=292_86;
T=ISA+T1;

DRP=PO* (( (140.2* (CAS/A0)"2)"3.5)~1)

wps (1y=1013, 2565

Ps (1) =PO* ({T-L1*Zp{1))/T)*{gl/{xr*L2)]);
PT(L)=PS {1} *(1+0.2* (MERCH(1)"2)"3.5);
LU DERDT PHASE NT

format long e:
171

while MACH (i) < (.82

i=i+1;

Zpl{i)=2p(i-1}+H;

PS (1) =PO* ((T-L1*2Zp (1)) /T) " (g0/ (£*L2))

MBCH (L) =({{ ((DP/PS{i))+1)"(1/3.5)-1})/0.2})"D.5);
SAT(1i)=T-L1*Zp(i};

TAT (1 )=SAT{(i)*(1+0,2*MACH (i) *2);
PI(i)=PS({i)* (1+0.2* (MACH(i}"?)"3.5

e

while Zp{i) < 35000

i=i41;

PS (1)=PO*( (T-L1*Zp{i~1))/T}" (ql/ (e*LZ));




_Annexe

Zp{iy=2Zp(i-1)+H;

MACH[1)=0.82;

SAT(1i)=T-L1*Zp (i) ;

TAT{i)=8AT (£} *{1+0.2*MACH (i) *2);

PI{i)=PS{(1)*{140,2* (MRCH(1}"2)1"3.:5])3
el

figure(l);title('Variation du nowmbre de MAZH en
fonction de Zp'):;

plot (MACH, 2p) i xlabel {'Nombre de MBACH');ylabel ("altilude
pression'};

tigurel2);

plot (SAT, Zp) sxlabel ('Temperaturs

statique') ;ylabel ('Altitude pression');
Figure(3);

plot (TAT, Zp) rxlabel (' Temperature
Totale');ylabel ('Altiftude pression');
figure(4);

plot (PS5, Zp) ;xlakel ('Pression

statique');ylabel ('Altitude pregsion’)olela v
figure(5)
plot (PI,Zp);xlabel ('Pression Tmpacl')iylabel ("ATLI e

pression');







Conclusion

Conc usion

Dans notre projet. nous avons fait unc étude descriptive détaillée d'un
calculateur de bord qui est la centrale aé¢rodynamique ainsi que les paramctres
a¢rodynamiques ¢laborés par ce calculateur.

Une simulation du fonctionnement de I’ADC a été réalisée, elle consisie a
simuler le cas ou "aéronef réalise un plan de vol en deux phases.
Premiére phase 4 CAS constant jusqu'a atteindre le nombre de Mach égal a 0.82.
Deuxiéme phase avec un nombre de mach ¢gal & 0.82 jusqu'a I'obtention d’une
altitude pression Zp ¢gal & 35000,

Ce travail nous a permel de connaitre les différents interfaces de la
centrale Aérodynamique et son role . ainsi gue la maitrise du logiciel MATLAB.

Nous espérons que ce modeste travail contribuera a des études futures sur
le calculateur ADC, et constituera un document de référence.
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