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Étude d’un système de données d’environnement de vol 
 
Les systèmes de navigation de l'avion permettent une navigation précise de l'avion et sont utilisés 
pendant le décollage, le vol, l'approche et l'atterrissage. De plus, les aides à la navigation à l'intérieur 
de l'avion donnent les informations concernant la vitesse, l'altitude, l'assiette et la direction. 
 
Le système de données d’environnement de vol fournit à l'équipage les données anémométriques, 
déclenche des alarmes en cas de risque de décrochage en fonction de l'angle d'attaque et donne la 
température de l'air extérieur. 
 
Ces paramètres aérodynamiques (vitesses, altitude, température) sont sujets à des erreurs corrigées 
automatiquement par des calculateurs. 
 

1. Circuit anémométrique (Fig. 1 page 3) 
 
Ce circuit utilise la pression des tubes pitot et des prises statiques pour transmettre des données aux 
systèmes correspondant de l’avion. 
 
Il est composé de plusieurs systèmes : 
 

a) Système de tube pitot  
 
Il mesure les conditions atmosphériques à l’extérieur de l’avion et transmet la pression statique et 
totale aux différents circuits concernés. Ce système comporte les capteurs suivants : 
 

• Deux tubes Pitot principaux (gauche et droit), situés de part et d’autre du fuselage. Ils 
transmettent une pression totale (P) et deux pressions statiques (S1 et S2). 

• Un tube pitot auxiliaire situé sur le fuselage droit fournit une pression totale et deux pressions 
statiques. 
 

Chaque tube pitot utilise une résistance chauffante interne afin de prévenir la formation de givre sur 
les surfaces externes et internes. 
 

b) Système d’indication de vitesse 
 
Ce système indique visuellement la vitesse vraie (VV) et la vitesse ascensionnelle de l'avion (VA). 
 
 

c) Système d’indication d’altitude 
 
Ce système indique visuellement l'altitude de l'avion. Il comprend deux altimètres FP4 et FP104 
comprenant un codage d'altitude et un altimètre de secours FP5 servant d'altimètre de base. 
 
Le pilote peut régler sa référence barométrique sur l’altimètre FP4. L’altimètre pilote reçoit une 
tension de +5V de référence envoyée par le calculateur de données d’air ADC  et élabore en sortie 
une tension (BCW) proportionnelle à la position du potentiomètre barométrique (0.488 à 4.288 VDC). 
 
 
 
 

d) Système d'alarme en cas de vitesse excessive 
 
Ce système détecte les signaux transmis par le tube pitot et les prises statiques et il fait retentir une 
alarme sonore en cas de vitesse excessive, il transmet aussi un signal au système d'alarme en vol. 
 
 

e) Système de calculateur de données d'air  (ADC) 
 
Le Système Calculateur de Données d'Air transforme : 

� les entrées de données d'air, qui proviennent du système du tube Pitot et de prise statique ; 
� les signaux du potentiomètre barométrique qui proviennent du système d’indication d'altitude ; 
� la température envoyée par la sonde de température TN19 ; 

en données numériques pour les fournir aux circuits avions concernés. 
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Fig 1 : Circuit anémométrique 
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2. Le système du calculateur de données d’air 
 
 

a) Description (Fig.2  page 4) 

 
 
Le système du calculateur de données d'air se compose des éléments suivants : 
 

• Une sonde de température TN19 ; 
• Un calculateur de données d’air ADC (RP6). 

 
 

 

 
 
 
 
 
 
 
 
 

 
La sonde de température TN19 (Fig. 3 page 4), (Fig. 4 page 5) 

 
La fonction de la sonde de température consiste à mesurer la température de l'air extérieur. 
 
La température mesurée (Température d’impact : TAT : Total Air Temperature) est toujours 
supérieure à la température statique (SAT :  Static Air Temperature), due au déplacement de la sonde 
à la vitesse de l’avion, ce qui provoque un échauffement. 
 
 

 
L’alimentation en 28VDC pour la résistance de réchauffage de la sonde passe à travers : 

• un relais TN15, installé à l'intérieur de la console gauche du poste de pilotage ; 
• un fusible TN14, installé dans le panneau des fusibles LH. 

 
 
Le calculateur de données d'air (ADC) RP6  (Fig. 4 page 5) 

 
L’ADC est un système modulaire commandé par un microprocesseur. 
 
Il transforme les entrées pneumatiques, provenant du Système de tube Pitot, en sorties de tension 
différentielle au moyen de transducteurs de pression différentielle et absolue.  
L’ADC traite ces données avec les entrées de la température totale de l'air extérieur (TAT) et de la 
correction barométrique (BCW) transmise par l'altimètre codeur pilote, pour obtenir les données d'air.  
 
Les sorties s’effectuent sous un format  numérique ARINC 429 -12,5khz.  
 
Il présente sur sa face avant : 
 

• une connexion pitot (P) pour recevoir la pression totale ; 
• une connexion statique (S) pour recevoir la pression statique ; 
• un connecteur pour les différentes entrées et sorties analogiques ou numériques. 

 
Le calculateur est alimenté en +28 VDC BUS 1, à travers le disjoncteur ADC RP11. 
 
L’ADC calcule et distribue aux différents systèmes de l'avion les données d'air suivantes : 
 

• la vitesse vraie de l’air : TAS (True Airspeed), (LABEL 210 ) ; 
• l’altitude pression : Zp (Altitude pressure), (LABEL 203 ) ; 
• l’altitude barométrique corrigée : Zc (Barometric Corrected Altitude), (LABEL 204 ) ; 
• la température statique de l’air : SAT (Static Air Temperature), (LABEL 213 ). 

Relais TN15 

Sonde TN19 

ADC 
RP6 

Fig. 2 

La sonde de température est un capteur de température totale 
du genre de résistance de platine de 500 Ohms à 0ºC. La 
sonde de température fournit une valeur de résistance 
proportionnelle à la température totale de l'air extérieur(TAT) au 
calculateur des données d'air (ADC).Celui-ci calcule en fonction 
de la vitesse avion la température statique SAT. 
 
Elle est équipée d’une résistance de chauffage la protégeant 
contre le givrage et qui ne doit pas réchauffer l’air entrant dans 
la résistance de mesure. 
 Fig. 3 
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Le système ADC n'a pas de commandes externes. Les données (data) de l’ADC peuvent être 
visionnées  dans l'unité de commande d'affichage (CDU) du Système de Navigation Inertielle (INU). 
 
Le système fait constamment une auto vérification de son fonctionnement et envoie son statut 
(LABEL 270 ) à la CDU de la centrale inertielle. 
 

 

Fig.4 : Synoptique ADC RP6 
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b) Fonctionnement détaillé de l’ADC (Figure 5 page 6) 
 
L’ADC est composé de 6 modules interconnectés par une carte mère (motherboard). 
 
Chaque module a une fonction définie : 
 

• Module « Transducteurs  » 
  
Ce module comprend un transducteur de pression statique et un transducteur de vitesse de l’air. 
 
Les transducteurs de Pression Statique et de Vitesse de l’air sont des capteurs de pression 
piezorésistifs. Ils utilisent une membrane encastrée en céramique associée à un pont de jauges 
piézorésistives qui assure l’acquisition des contraintes de pression. 
 
 Ils produisent une tension différentielle en sortie : 

� PP+ et PP- pour la vitesse de l’air ; 
� SP+ et SP- pour la pression statique. 

 
Ces tensions différentielles sont envoyées au module «  Sensor interface board ». 
 

• Module « Sensor Interface board  » (planche « Sensor Interface Board » page 11) 
 
Ce module récupère les tensions différentielles envoyées par les transducteurs. 
Les tensions différentielles sont traitées par des montages AOP pour élaborer un signal amplifié ASI 
correspondant à la vitesse de l’air et ALT  à l’altitude. 
 
Les signaux ALT et ASI sont envoyés au module « Data acquisition Board » 
 

• Module «  Data Acquisition Board   » (planche « Data acquisition board » page 11) 
 
Ce module reçoit les signaux ASI et ALT , la valeur (OATH) de la sonde de température TN19 ainsi 
que la tension correspondante à la correction barométrique (BCW) envoyée par l’altimètre pilote FP4. 
 
Ce module permet d’effectuer le multiplexage des données (IC3) et la conversion analogique 
numérique (IC1) sur 12 bits. Ces deux composants sont commandés par le microprocesseur. 
 
Il génère le +5V de référence  qui sert à l’altimètre pilote pour élaborer la tension correspondante à la 
correction barométrique(BCW) effectuée par le pilote. 
 

• Module « Processor Board  » ( planche « Processor board » page 12) 
 
C’est le centre de contrôle et de calcul de l’ADC. Il contient : 
 

� Un microprocesseur Intel Z8002 à 16 bits ; 
� Un oscillateur à quartz pour générer la vitesse d’horloge de 8Mhz au 

microprocesseur ; 
� Deux EPROM (IC1 et IC2) où sont stockées tous les programmes de calculs et de 

fonctionnement de l’ADC ; 
� Une SRAM de 4K octets pour le stockage des données. 

 
 
 

• Module « ARINC 429 Outpout Board  » (planche « arinc 429 output » page 12) 
 

Il fournit les données sous format Arinc 429  aux  différents systèmes de l’avion à partir des données 
élaborées par le microprocesseur. 
Il est constitué d’un circuit interface de bus Arinc (IC1) qui met en forme les données sur 32 bits et 
assure la conversion parallèle série, couplé avec 2 drivers différentiels (IC2 et IC8) qui élaborent la 
ligne différentielle A et B du format ARINC 429 de chaque groupe (groupe 1 et 2). 
Le décodeur IC5 assure la commande de l’interface de bus Arinc du circuit IC1. 
Les données du groupe 1 sont présentes sur la broche 3 et 4 et les données du groupe 2 sont 
présentes sur la broche 21 et 22 de la prise de l’ADC. 
 

• Module « Power Supply Board  » (planche « power supply » page 12) 
 
Ce module est alimenté sous 28VDC et élabore les différentes tensions nécessaires aux autres 
modules (+ 5V et +/- 15V). 
La carte mère interconnecte tous les modules ensemble à travers 5 barrettes de connexions. 
 

 
 
  Fig.5 : Schéma interne de l’ADC 

Ba
se

 N
atio

nale des S
ujets 

d'Ex
amens d

e l'e
nse

ignement p
rofessi

onnel 

Rése
au C

anopé



BACCA LAURÉAT PROFESSIONNEL      Aéronautique  
Option Mécanicien-Système-Avionique 

ÉPREUVE E2 – Epreuve de technologie  
SOUS-ÉPREUVE A (U21) – Etude d’un système d’aéronef DOSSIER TECHNIQUE Durée : 4 h Coef. : 2 Session 2015 PAGE  7 / 16 

 

3. Système d’alarme d’angle d’attaque et de décrochage 
 

a) Description du système (Figure 6 page 7), (planche page 10) 
 
En complément des données anémométriques, il est nécessaire pour le pilote de connaitre l’angle 
d’attaque de l’avion (AOA) et de l’alerter en cas de décrochage imminent. 
 
Le système est composé des éléments suivants : 
 

•    deux capteurs AOA. Un capteur est installé à chaque côté du fuselage antérieur, dans le STA 
4496 ; 

• deux indicateurs AOA. Un indicateur est installé de chaque côté du panneau d'instruments de 
vol ; 

• un système d’avertissement composé d’un klaxon FF19, de deux voyants d'alarme STALL. 
• deux relais : FF5 placé sur la boîte de relais gauche (ZD101), et FF16 placé sur la boîte de 

relais droit (ZD102) ; 
• un interrupteur/annonciateur, FF22, avec la plaque AURAL STALL WARN, installé à gauche 

du panneau d'instruments de vol ; 
• l’interrupteur/annonciateur FF24, avec la plaque STALL, et trois relais (FF43, HB55 et HB56) 

placés sur l'unité de contrôle SYSTEM TESTS (ZD118). 
 

 
 

 

b) Le capteur AOA FF7 (FF8) (planches pages 13 à 15) 
 
Il détecte la direction des filets d’air locaux le long de la paroi de l’avion lorsque la vitesse est 
supérieure à 80 nœuds. L’écart angulaire entre l’axe aérodynamique de la sonde et la direction des 
filets d’air locaux est transmis électriquement à l’indicateur AOA respectif par l’intermédiaire de deux 
potentiomètres distincts à variation linéaire de résistance. 
La sonde est alimentée sous 28VDC, elle comprend un circuit de réchauffage du tube et du corps de 
la sonde. 
 
Les groupes principaux sont : 
 

• Un tube conique émergeant du fuselage dont l’axe est perpendiculaire à la direction des filets 
d’air. 
Ce tube comporte vers son extrémité libre, deux séries de fentes rectangulaires disposées à 
90°. Ces prises d’air captent des pressions conduites par deux tubulures vers un moteur 
pneumatique.  

 
• Moteur pneumatique 

Il est constitué de deux palettes. La dissymétrie des pressions envoyées par le tube de sonde 
engendre un couple de rappel et le moteur pneumatique asservit le tube de manière à 
l’orienter toujours dans la direction des filets d’air. 
Les fuites entre les deux chambres sont limitées par un ajustage précis des palettes à 
l’intérieur des chambres. Les filets d’air passent des tubulures aux chambres en traversant des 
filtres très fins empêchant le passage des poussières. 
La rotation de l’ensemble « tube-palette », qui est monté sur des roulements à billes, est 
limitée à 50° par deux butées solidaires du corps de la sonde. 

 
• Ensemble potentiomètrique  

Deux potentiomètres identiques de résistance totale R , fournissent un signal électrique 
croissant avec l’incidence. La rotation du tube entraine la variation du support des pistes des 
potentiomètres(��). 
Lorsque le tube est orienté suivant l’axe aérodynamique de la sonde : 

le rapport potentiométrique  
��

�
 = 50%. 

 
• Boitier 
• Il est situé à l’intérieur du fuselage et est muni d’une embase circulaire qui sert de bridage sur 

l’avion. Sa position angulaire est définie avec précision au moyen de deux pions dépassant de 
l’embase assurant l’alignement perpendiculairement à l’axe aérodynamique  de la sonde. 

 
• Circuit de réchauffage 

Il comprend une résistance et son thermostat. Un circuit est logé dans le tube de la sonde et 
un autre dans le corps. Ces circuits de réchauffage permettent d’éviter d’éventuels blocages 
dus au givre. 
 

• Un connecteur circulaire fournit les informations électriques au système AOA. 
  

Fig.6 
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Caractéristiques techniques et réglages du capteur AOA : 
 
Axe aérodynamique : défini par la perpendiculaire à la ligne joignant les deux pions de la bride de 
fixation. 
 
Equilibrage aérodynamique : veine d’air à Vi = 80 ± 5 nœuds, incidence nulle (axe aérodynamique 

de la sonde parallèle aux filets d’air), 
∆�

�
 = 0,5 ± 0,002 après 5 décalages opposés et successifs 

d’environ 3° du tube autour de sa position d’équilibre. 
 
Facteur de cadran : Rotation du tube par rapport à l’axe aérodynamique : 

• 22,5° dans le sens horaire :	
��

�
 = 0,905 ±0,004 

• 22,5° dans le sens anti horaire :	
��

�
 = 0,095 ±0,004 

 
Butées mécaniques : 
Angle de rotation du tube de butée à butée : 50°	�	,�

�	
 

Angle de rotation du tube, de l’axe aérodynamique à la butée mécanique : 
• sens horaire : 25° �	,�

�	
 

• sens anti horaire : 25° �	,�
�	

 

Tube positionné à mi-distance des butées : 0,498≤
∆R

R
≤0,502 

 
Potentiomètres de sortie : les deux potentiomètres sont identiques : 

• résistance chimique totale : 2750Ω ±	5% à 24°C 
• courant maxi dans le curseur : 30 mA 
• angle électrique total : 55,55° 
• angle de rotation utile : 50° (soit 25° de part et d’autre de l’axe aérodynamique de la sonde) ce 

qui correspond 5%≤
ΔR

R
≤95% 

• force d’appui du curseur : 40 à 70 N.m 
• tolérance de linéarité : quel que soit X, angle de rotation en degrés de la sonde à partir de l’axe 

aérodynamique 
��

�
= 0,5 + 0,018 X ±0,004. 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

c) L’indicateur AOA (Figure 7 page 8) 
 
Il fournit au pilote et copilote la valeur de l’incidence compensée des informations provenant du 
transmetteur volet. 
 

 
 
Il est alimenté en 28V DC et génère une tension de référence de 10V pour les potentiomètres des 
capteurs AOA  
 

d) Fonctionnement (planche page 10) 
 
En indication d’incidence : 
 
Le capteur AOA fournit un signal électrique AOA XMTR SIGNAL proportionnel à l’angle d’attaque à 
l’indicateur AOA. 
L’indicateur AOA combine le signal du capteur avec le signal du transmetteur de volet pour élaborer 
un signal AOA compensé. Ce signal alimente le moteur et déplace l’aiguille de l’indicateur. 
 
En alarme de décrochage : 
Pour que le système déclenche une alarme de décrochage en vol, il a besoin de plusieurs 
conditions : 
 

• Micro-contacts masse sur roue droit et gauche sur « AIR » 
• +28VDC envoyé par l’unité de commande d’inversion de poussée KB48  lorsque la vitesse avion 

est supérieure ou égale à la vitesse de décision V1. 
 
Lorsque ces 2 conditions sont valides , les relais HB55,HB56 et FF43 sont alimentés en +28VDC. 
 
Si l’angle d’attaque est supérieur ou égal au niveau sélectionné sur l’indicateur AOA correspondant, 
celui-ci produit un signal de masse de décrochage envoyé au relais FF15 (ou FF16). 
 
Les 2 voyants d’alarme STALL s’allument et le klaxon FF19 transmet un signal acoustique d’alarme 
de 800 à 1000 Hz. 
L’alarme sonore peut être interrompue en appuyant sur l’interrupteur/annonciateur AURAL STALL 
WARNING FF22. Les feux de la plaque s’allument et ils indiquent INOP. 
  

Il comprend : 
� Un cadran à aiguille(1) gradué jusqu’à 50° 

d’angle(5). 
� Une commande REF SET (4) qui permet à 

l’équipage de présélectionner l’angle 
d’approche souhaité(3). 

� Un drapeau d’alarme OFF(2) signale 
lorsque l’indicateur n’est pas en 
fonctionnement. 

 

Fig. 7 

Ba
se

 N
atio

nale des S
ujets 

d'Ex
amens d

e l'e
nse

ignement p
rofessi

onnel 

Rése
au C

anopé



BACCA LAURÉAT PROFESSIONNEL      Aéronautique  
Option Mécanicien-Système-Avionique 

ÉPREUVE E2 – Epreuve de technologie  
SOUS-ÉPREUVE A (U21) – Etude d’un système d’aéronef DOSSIER TECHNIQUE Durée : 4 h Coef. : 2 Session 2015 PAGE  9 / 16 

 

 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 

 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 
 

Vue éclatée ADC 
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Alimentation électrique : Circuit d’alarme d'angle d'attaque et de décrochage 
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 Data acquisition board  

 Sensor interface board  

Vs 

R10= 499 Ω 
R11=1k24 Ω 

Modules électroniques ADC 1/2 

INA 101 

Data Sheet INA 101  : schéma interne de IC1 et IC3  
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Processor Board 

Arinc 429 OUTPUT Board  

Module power supply board 

Modules électroniques ADC 2/2 
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Type  de roulement 
Représentation 

Normale Schéma 

Roulement 

à billes 

à contact radial    

 

 
Roulement 

à une ou deux rangées de billes 

à contact oblique    

Roulement à  

deux rangées 

de billes 

à rotule  
   

Roulement à 

rouleaux cylindriques 
   

Roulement à 

Double rangées de rouleaux à 

rotule  

 

 

 

 

 

 

Roulement 

à  rouleaux coniques 
  

 

 

Roulement 

à aiguilles 

 

 

 

 

 

 

Principe de fonctionnement capteur AOA Principaux types de roulements 
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