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Préface

Ce manuel a pour but de présenter les systemes dont dispose le F-16 C Block 50. Cette traduction a
été réalisée a partir du manuel déclassifié du F-16C Bolck 25 avec bon nombre de recherches
réalisées sur internet pour certains systemes. Certaines différences mineures existent entre le Block
25 et le Block 50 mais les changements ont surtout été opérés au niveau du systeme d’arme et du
moteur. La majeure partie des systemes sont restés les memes. Cette doc n’est pas exempt de
défauts (loin de 1a) et certaines infos ne sont certainement pas correctes. Le but étant plutot de faire
le rapprochement entre le vrai F-16 et le F-16 disponible sur Falcon 4.

Tous les systemes avion sont passés au crible avec leurs panneaux de contrOle associés afin d’en
comprendre 1’utilisation et le fonctionnement. Certains d’entre eux dont le fonctionnement est
assez complexe comprennnent des généralités pour mieux les appréhender (GPS, INS...)

Les débutants de Falcon 4 pourront aborder les différents systeémes afin de mieux les comprendre
tout en améliorant leur culture aéronautique.

Cette documentation est le fruit de plus de 16 mois de travail destiné a faire partager les
connaissances que j’ai pu acquérir en lisant le manuel du F-16 C Block 25. Seule le 1° chapitre a
été traduit.

Pour toute erreur ou oubli sur la doc, n’hésitez pas a me le signaler. Cette doc a pour but d’etre une
référence alors je compte sur vous tous pour me permettre de 1’améliorer. Merci
msn et mail :

gillesdiharce @hotmail.com

Bonne lecture a tous.
Gil
EC. BADBIRDS
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MOTORISATION

DESCRIPTION GENERALE

L’appareil est propulsé par un turboréacteur a post-combustion F-110-GE-129 (Figure 1-1). La poussée
maximale est d’environ 37 000 livres (18 T).

Etages turhine Chamibire de
combustion

Anneaux PC Tuyére convergente

Tuyére divergente

Turbine haute pression

CIVV Etage compresseur et RCWVV
Figure 1-1

SYSTEME D’ALIMENTATION EN CARBURANT

Le systeme d’alimentation en carburant (Figure FO-4) délivre le carburant nécessaire au moteur et
contrdle la géométrie variable du moteur.
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Controle de Carburant Unifié¢ (UFC)
Le controle primaire du moteur est fourni par un UFC hydro-mécanique.

L’UFC comprend le contrdle d’alimentation moteur, le contrdle de la Post-combustion, le controle des
bleeds de démarrage et des vannes variables du compresseur haute pression (RCVV) et le controle de
la tuyere convergente.

La consommation en carburant est fonction de la position de la manette des gaz, de la vitesse de
rotation des deux compresseurs, de la pression dans la chambre de combustion, de la température a
I’entrée de la turbine et de la présence d’un signal de récupération de décrochage compresseur. L’UFC
est de plus trimmé par I’EEC.

Controle Electronique du Moteur (EEC)

L’EEC est un calculateur digital monté sur le moteur refroidi par essence.

L’EEC commande la gestion du débit carburant et la tuyere convergente. L’EEC gere les vannes
variables du compresseur basse pression (CIVV) et fournit un signal d’entrée a I’UFC pour la
récupération de décrochage compresseur, le verrouillage des 5 segments de Post-combustion, empeche
I’allumage de la PC et le réglage du ralenti.

Le controle de la mise au ralenti de I’EEC compense le débit du ralenti de I’UFC pour mantenir une
vitesse de turbine prévue. Ceci entraine une poussée réduite constante et répétée en vol et au sol. Pour
réduire le niveau de la poussée réduite, la tuyere est commandée sur ouverte quand la manette des gaz
est au ralenti ou a proximité et que la poignée du train d’atterrissage est en position basse.

L’EEC limite I’utilisation moteur au minimum dans tout le domaine de vol pour conserver une
utilisation stable. A haute altitude, dans des conditions de basse vitesse, 'EEC protege contre les
décrochages compresseur a faible poussée. Au cours de conditions transsoniques et supersoniques,
I’EEC limite I’utilisation moteur au minimum en fonction du nombre de Mach (en provenance du
CADC) pour fournir un écoulement d’air moteur suffisant. Pour minimiser la possibilité¢ de
décrochages au cours de I'utilisation de la PC a haute altitude et basse vitesse, I’EEC commande I’ arret
des 5 segments PC. Si un décrochage moteur a lieu en Post-combustion, 'EEC commande
automatiquement le moteur en PC mini quelque soit la position de la manette des gaz. En-dessous de la
PC, la logique de récupération décrochage est plus efficace avec la manette en position plein gaz sec
(MIL). En position MIL, ’EEC commande a I’'UFC d’ouvrir la tuyere pour évacuer I’exces de contre-
pression créé par le décrochage. Tous ces dispositifs sont désactivés quand I’EEC est coupé.

Une survitesse de la turbine peut causer automatiquement la coupure de I’EEC. L’EEC ne peut pas etre
réinitialiser dans ce cas.

L’EEC recoit de la puissance directement de 1’alternateur moteur. Dans [’éventualit¢é d’un
disfonctionnement de 1’alternateur moteur ou de I’ ADG indiqué par une chute rapide a zéro des tours
moteurs, I’EEC serait inopérant et le voyant d’alerte « EEC » peut ne pas s’allumer. Le moteur est
utilisable sans I’EEC dans une certaine limite (Voir Section III).

Systeme de Controle d’Alimentation Carburant de Secours (BUC)
Le BUC est un systeme hydromécanique qui fournit le contrdle moteur en cas de disfonctionnement de

I’UFC. Le BUC est sélectionné avec le bouton EEC BUC. Le débit carburant est géré par la position de
la manette des gaz, la vitesse-air et 1’altitude.

12
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Pompe Carburant Principale

La pompe carburant principale montée sur I’ensemble gearbox (figure 1-3 et FO-4) fournit le carburant
sous pression au moteur et augmente la pression vers la pompe PC.

Pompe Carburant PC
La pompe PC est entrainée par 1’air bleed moteur et fournit du carburant sous pression a la section PC
de I’'UFC. La pompe fournit également du carburant sous pression pour les CIVV, les RCVV et la

valve bleed du 7° étage.

Vannes Variables d’Entrée Compresseur (CIVV)

CIvV

Figure 1-1
Les CIVV (figure 1-1) sont situées a I’extrémité avant du 1° étage compresseur. Elles sont positionnées
par signaux de I’EEC par du carburant sous pression de la pompe PC. En BUC, les CIVV sont en

position fixe.

Vannes Variables du Compresseur Haute pression (RCVYV)

Stator de etage
Stator de etage

. . i Stator 6e étage
Vannes guide d'entree

Figure 1-2

Les 3 premiers étages du compresseur haute pression (figure 1-2) sont équipés de RCVV. Les RCVV
sont positionnées par I’UFC avec du carburant sous pression de la pompe PC. En BUC, les RCVV sont
controlées par la position de la manette des gaz.

13
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Air Bleed Compresseur

L’air bleed du 7° étage est dirigé par la trappe bleed vers le conduit turbine pour augmenter la marge de
décrochage compressor au cours de la mise en route. La valve bleed est actionnée par I’'UFC au moyen
de carburant sous pression de la pompe PC. En BUC, elle est actionnée par la position de la manette
des gaz. L’air bleed du 7° étage est aussi utilisé pour le dégivrage de 1’entrée moteur.

L’air bleed du 13° étage est reli¢ a ’EPU. Les 2 étages fournissent de 1’air a I'ECS.

Valve de Pressurisation et de Vidange

Une valve de pressurisation et de vidange (figure FO-4) est située sur le manifold entre le refroidisseur
d’huile et le carburant des tuyeres. Elle fournit une pression carburant minimale pour le
fonctionnement de I’'UFC a bas régime, améliore les démarrages rapides et vidange le manifold a la

coupure.

Tuyére d’échappement

Tuyére convergente
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Figure 1-3
La tuyere d’échappement est variable et comprend 2 sections (Figure 1-3). La tuyere divergente flotte
librement et bouge en conjugaison avec la tuyere convergente. La tuyere convergente est controllée par

le « Controle de tuyere d’échappement convergente ».

Controle de tuyere d’échappement convergente (CENC)
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Le CENC (figure 1-1) est actionné par un moteur entrainé par 1’air bleed du 13° étage.

La gestion de la tuyere est controlée premierement par les données de position de la manette des gaz de
I’UFC et trimmée par I’EEC. Avec le train sorti et 'EEC sur marche, la tuyere est ouverte a environ
70-95% au ralenti. Au fur et @ mesure que la manette des gaz est poussée en avant, la tuyere se ferme.
Avec le train rentré, la tuyere est proche de la zone fermée excepté en approchant de plein gaz sec
(MIL)et au-dela. A MIL et au-dela, I’EEC trime la tuyere pour réguler la pression de sortie afin de
controler la vitesse turbine. Au fur et a mesure que la manette des gaz est avancée dans la zone PC,
I’UFC ouvre la tuyere pour compenser I’accroissement du débit PC. Avec I’EEC sur OFF ou inopérant,
le tuyere est pratiquement fermée au sol ou en vol et I’utilisation de la PC n’est pas recommandée. En
BUC, Ia tuyere n’est pas gérée par le CENC mais est aérodynamiquement placée vers la position
fermée ; de plus, I'utilisation de la PC est interdite.

Systeme d’huile

Le moteur est équipé d’un systeme d’huile pour lubrifier le moteur et le gearbox. Le systeme de
pression n’est pas régulé et varie avec le régime et la température d’huile.

Systeme de dégivrage moteur

Le systeme de dégivrage utilise 1’air bleed du 7° étage du compresseur (Figure FO-4) par les vannes
guides d’entrée et le cone de nez pour prévenir la formation de givre. Le systéme est controlé par un
bouton a 3 positions « ANTI-ICE » (figure 1-4). Le systeme de dégivrage peut etre activé
manuellement ou automatiquement par un détecteur de glace a I’entrée du moteur. L’entrée d’air est
chauffée électriquement pour prévenir le dépdt de givre. Le chauffeur est activé par le bouton ANTI-
ICE moteur.

ENGINE A IFF LUHF
: ON N — UPPER—
— FL L FL s
? 3 (&) AuTo TS | NORM
L g *

OFF L — LOWER —

ANTI-ICE

Figure 1-4

Le bouton de dégivrage moteur (figure 1-4) est situé sur la console de droite.

Les fonctions sont :

® ON - L’air bleed du 7° étage est dirigé vers les vannes guides d’entrée fixes et le cone du nez. Le
chauffeur de I’entrée d’air est activé.

e AUTO — Quand un givrage moteur est détecté par le détecteur de glace (une détection automatique ne
peut etre faite au sol ou au-dela de 7° d’AOA), I’air bleed du 7° étage est dirigé vers les vanes guides
d’entrée fixes et le cone du nez et le chauffeur électrique d’entrée d’air passe sur marche.

e OFF — L’énergie électrique ferme la valve du dégivrage moteur (une perte de puissance ouvre la
valve). Le chauffeur d’entrée est mis sur OFF.

15
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Gearbox moteur et accessoires

N

Le gearbox moteur (Figure 1-5) entraine la pompe a carburant principale, 1’ensemble pompe
d’huile, I’alternateur et I’axe PTO qui alimente en énergie 1’ Accessory Drive Gearbox (ADG).

; Générateur secours et FLCS PMG Axetour
Fompe hydraulique systéme A&

e - Fompe carburant
Générateur principal P

rincipale
Pompe Freak
hydraulique

systéme B

Pampe hydraulique systéme B Alternateur moteur

Conduit d'échappement JF3

JFS
Figure 1.5

L’ADG (figure 1-5) alimente le générateur principal, les pompes hydrauliques des systemes A et B et
le générateur de secours et le FLCS. Le Jet Fuel Starter (JFS) est également monté sur I’ADG.

Alternateur moteur

L’alternateur moteur (figure 1-5) est entrainé par le gearbox moteur et fournit seul la puissance a
I’EEC, au moteur et I’allumage PC et le signal rpm sur I’indicateur rpm.

Systeme d’allumage moteur

Le systeme d’allumage est alimenté par 1’alternateur moteur et comprend 3 bougies d’allumage (2 pour
le moteur et 1 pour la PC). Avec la manette des gaz sur IDLE ou plus en avant et les rpm au-dessus de
15%, 1’allumage moteur est continu. Quand la manette des gaz est placée sur PC, I’allumage PC est
activé pendant environ 1s. Pour un allumage de la PC prolongé, la manette des gaz doit etre rabaissée
en MIL ou en-dessous pendant au moins 1,5 s puis replacée sur PC.

16
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Jet Fuel Starter (JFS)

Le JFS (figure 1-5) est une turbine a gaz qui utilise le carburant avion et entraine le moteur au moyen
de ’ADG. Le JFS recoit du carburant a tout moment quelque soit la position du bouton FUEL
MASTER. Le JES est démarré par puissance des 2 accumulateurs hydrauliques utilisés soit séparément
soit ensemble. Les accumulateurs sont chargés automatiquement par le systeme hydraulique B ou
manuellement par la pompe manuelle hydraulique située dans le compartiment du train gauche. La
recharge automatique peut prendre plus d’1 minute. Le JES est utilisé pour démarrer le moteur au sol et

assister pour un démarrage en vol. Voir figure 5-5 pour les limitations.

E
N
G
&
J
E
T
]
T
A
R
T

AZO——0— |

JET FUEL ——
START 1

@ OFF

START 2

JET FUEL STARTER IJFS

Yoyant JFS RUN

ENG CONT
PRI

AB RESET

{} NORM

ENG DATA

MAX POWER
»
OFF

figure 1-6a
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Le bouton JES (figure 1-6a)
est situé sur la console de
gauche.

Les fonctions sont :

e OFF — Position normale. Le
JES peut etre coupé a tout
moment en sélectionnant
OFF. Le bouton revient
automatiquement sur OFF lors
d’un démarrage normal au sol
arpm 50%.

e START 1 — Utilise un des 2
accumulateurs hydrauliques
pour le démarrage moteur.

e START 2 — Utilise les 2
accumulateurs hydrauliques
pour démarrer le moteur.
Cette position est utilisée pour
des démarrages au sol a des
températures extremes ou
apres un dysfonctionnemnt du
START 1. START 2 est aussi
utilisé pour des démarrages en
vol assistés JFS.



e DE VoL Mé A 4
;_ : — ﬁ

Voyant JFS RUN

Le voyant JFS RUN (figure 1-6a) s’allume en vert pendant 30s apres I’initialisation du JFS pour
indiquer que le JFS a atteint la vitesse requise.

Utilisation du JFS

Au sol, quand le moteur accélere au-dela de 50%, un capteur coupe le JFS automatiquement et le
voyant JES RUN s’éteint. Au cours d’une utilisation en vol du JFS, le systeme et le voyant reste allumé
jusqu’a ce que le bouton soit placé manuellement sur OFF. Si le voyant JES RUN ne s’allume pas
pendant 30s ou si il s’éteint une fois allumée, le bouton START ne se réengagera pas et le JES ne
pourra pas etre relancé jusqu’a ce qu’il se soit arrété. Cet arret peut prendre environ 17s a pleine
vitesse.

INDICATEURS ET CONTROLES MOTEUR
Manette des gaz

Le moteur est controlé par la manette des gaz (figure 1-7) montée au-dessus de la console de gauche
avec des clics sur OFF, IDLE, MIL et Max PC. La manette des gaz connectée mécaniquement a
I’UFC/BUC. La position OFF stoppe I’allumage moteur et I’alimentation en carburant. La position
IDLE commande la poussée UFC minimale et est utilisée au sol pour tous les démarrages moteur et
démarrages en vol. De IDLE a MIL, la manette contrdle la puissance moteur. Au-dela de MIL, la
manette module I'utilisation de la PC (5 segments) tout en maintenant une utilisation constante du
moteur. Quand BUC est sélectionné, le IDLE BUC est placé plus en avant par rapport au IDLE normal.
La course entre IDLE et IDLE BUC fournit une gestion manuelle du BUC. Puis le IDLE BUC est
utilisé pour commander la poussée minimale BUC.

La manette des gaz doit etre tournée vers I’extérieur puis I’intérieur pour permettre le mouvement de
OFF vers IDLE et de MIL vers PC. La réduction de PC vers MIL tourne automatiquement la manette.
A IDLE, la manette des gaz doit etre tournée vers 1’extérieur et un cran de coupure a la base actionne la
manette sur OFF.

Une bande blanche réfléchissante est située sur la partie supérieure de la manette des gaz.
Une bande blanche réfléchissante sur le coté du support de la manette des gaz a la position IDLE.
L’alignement de ce repere et de celui de la manette des gaz permet d’identifier la position exacte de la

manette au cours des démarrages BUC.

6 boutons sont situés sur la manette des gaz. Un controle de la dureté de la manette est situé en-dessous
de la base de la manette. ( Les 2 manettes sont reliées mécaniquement entre elles sur le F-16D.)

18
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1.Détente de coupure
2. Bouton de transmission UHF WHE
3. Bouton UNCAGES maolette MAN BNG
4. Molette ANT ELEY

6. Bouton DOGFIGHT (3 positions)
B

7

g

. Bouton SPD BRK (3 positions)
. Bouton FDR CURSORENABLE
. Pieds manette

9. Manette

10. Caontrole friction manette

11. Rail

12. Repare IDLE

13. Repére manette

FC

PC MAK-/

MIL (ajustable)
IDLE BULC
Figure 1-7

IDLE
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Bouton EEC BUC

E
N
G
&
J
E
T
S
T
A
R
T

A O —— O — DT

RUN

JETFUEL ——
START 1

@ OFF

START 2

ENG CONT

EHG CONT

AB RESET

{) NORM

ENG DATA

MAX POWER
OFF

figure 1-6b
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Le bouton ENG CONT comporte
un cache (figure 1-4b).

Les fonctions sont :

PRI — EEC en cours d’utilisation
(position normale)

OFF - EEC inactif (utilisation de
base du moteur)

SEC - BUC (alimentation
carburant de secours) en cours
d’utilisation. Le transfert s’effectue
quand la manette des gaz est sur
OFF ou au-dessus de IDLE BUC.
Si les rpm sont supérieurs a 52% et
que la manette est sur ou au-dessus
de IDLE BUC, le transfert BUC
s’effectue. Si les rpm sont
inférieurs a 52%, le transfert
s’effectura quelque soit la position
de la manette des gaz.
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Voyant d’alarme EEC

Le voyant d’alarme EEC (figure FO-
15) est situé sur le panneau d’alarme
et indique un disfonctionnement a
I’entrée ou du systeme.

Le voyant d’alarme EEC s’allume
également en conjugaison avec le
voyant d’alarme CADC si le
disfonctionnement affecte le signal
du nombre de Mach. Le voyant
d’alarme s’allumera si le bouton EEC
BUC est sur OFF ou sur BUC ou si il
survient une survitesse du réacteur.

Voyant d’alarme BUC

Le voyant d’alarme BUC (figure FO-
15) est situé sur le panneau d’alarme
et s’allume quand le moteur est en
fonctionnement BUC ou quand la
pression de la pompe carburant
principale est faible.

Figure FO-15

Bouton BUC GND TEST

Le bouton BUC GND TEST est situé a ’arriere du manche a balai et est inopérant a rpm > 80%.
Lorsqu’il est pressé a rpm < 80%, il permet le transfert vers BUC au sol quand la manette des gaz est
en-dessous du BUC IDLE. Le bouton est normalement utilisé uniquement pour les vérifications de
maintenance au sol.

21
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Bouton MAX POWER
Le bouton MAX
JET FUEL —— POWER (figure 1-4¢)
RUN START 1 est situé sur la console
il de gauche. MAX
Q LA POWER permet au FTIT
E START 2 max d’augmenter de
N 22°C. Référez-vous aux
G limitations moteur,
ENG CONT SectionV.
& PRI
J Les fonctions sont :
$ e MAX POWER -
Délivre la poussée
S maximale (VMAX)
T quand la vitesse est de
A Mach 1.1 ou plus et que
R MAX POWER la manette des gaz est
1] i F‘.E?EF sur PC MAX.
@) NORM
- ¢ OFF — Position
ENG DATA normale

MAX POWER &)

n
F
R
I
G
T
I
0
N
r

figure 1-6¢
Instruments moteur

Les instruments moteur (figure 1-8) sont situés sur le coté droit du tableau de bord. Référez-vous aux
limitations moteur, Section V.

22
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“oyant d'alerte HYDYOIL PRESS

Indicateur de débit carburant

Indicateur pression d'huile

Indicateur d'ouverture tuyére

Indicateur RPR

Indicateur FTIT

i EEEE N .

Figure 1-8

Indicateur RPM

L’indicateur rpm (figure 1-8) est un affichage a aiguille et le signal rpm est fourni par 1’alternateur
moteur. Les rpm sont exprimés en pourcentage de 0 a 100. L’indicateur est alimenté par le battery bus
n°l.

23
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Indicateur de position tuyere (NOZ POS)

“NOZ POS

L’indicateur NOZ POS (figure 1-8) n’est pas un instrument a lecture directe mais affiche la zone de
commande CENC de 0% (fermé) a 100% ouvert. L.’indicateur est alimenté par 1I’emergency ac bus n°2.

Indicateur Fan Turbine Inlet Temperature (FTIT)

L’indicateur de température d’entrée turbine FTIT (figure 1-8) affiche une FTIT moyenne en degrés C.

L’instrument est gradué de 200° a 1200°C par incréments de 100°C. L’indicateur est alimenté par le
battery bus n°1.

Indicateur Fuel Flow (FF)

FUEL FLOW
3700

:IFII-

L’indicateur de débit carburant FF (figure 1-8) est un instrument digital qui affiche le débit total au
moteur, incluant la PC en pouces/h. L’ instrument est gradué de 0-80 000 pouces/h et est alimenté par
I’emergency ac bus n°1.
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Indicateur de pression d’huile

L’indicateur de pression d’huile (figure 1-8) affiche la pression d’huile moteur de 0-100 psi. Il est
alimenté par I’emergency ac bus n°2.

Voyant d’alarme HYD/OIL PRESS

Le voyant d’alarme HYD/OIL PRESS (figure 1-8) situé sur le panneau d’alarme sert comme
surveillance de la pression d’huile moteur et du systeme hydraulique. Le voyant s’allume quand la
pression d’huile moteur passe en-dessous de 10 psi (+/- 2). Pour la fonction de pression d’huile
uniquement, il y a un délai de 30s dans le circuit du voyant pour éviter 1’allumage lors manceuvre sous
g négatifs. Au cours du démarrage moteur, le voyant s’éteindra avant d’atteindre les rpm IDLE ;
cependant, une utilisation acceptable est indiquée si le voyant s’éteint avant de dépasser 70% rpm et
reste éteint quand la manette des gaz est réduite sur IDLE. Le voyant s’allume également en fonction
de la pression du systeme hydraulique. Référez-vous au systeme hydraulique dans cette section.

Voyant d’alarme moteur

Le voyant d’alarme moteur (figure 1-8) situé sur le panneau d’alarme sert de surveillance aux
indications FTIT et RPM pour alerter d’une température moteur excessive, d’une extinction ou d’une
stagnation. Le voyant d’alarme moteur ne fonctionne pas avec le WOW. Lors d’utilisations en vol, le
voyant d’alarme moteur s’allume quand les rpm chutent en-dessous de 55%, quand le moteur stagne ou
environ 2s apres que les indications FTIT aient dépassées 1000°C. Le voyant d’alarmes moteur
s’éteindra quand les conditions qui I’ont déclenchées disparaissent ou que le bouton WOW est activé.
Le voyant d’alarme moteur est alimenté par le battery bus n°1.
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Systeme de détection de surchauffe et de feu moteur

Le systeme de détection de surchauffe et de feu moteur comprend 2 systemes de capteurs en circuits
paralleles séparés, un pour le feu et un autre pour la surchauffe. Les circuits de détection d’incendie
sont acheminés au travers des compartiments moteurs. Les circuits de détection de surchauffe sont
acheminés au travers des compartiments moteurs, des roues, de la baie ECS et de la baie EPU.
L’activation des circuits de détection de surchauffe se produit environ 100° en-dessous de la
température d’activation des circuits de détection de feu. Le signal d’alerte feu entraine 1’illumination
du voyant d’alarme ENG FIRE. Le signal de surchauffe entraine I’illumination du voyant d’alarme
OVER-HEAT. Quand la température de 1’élément passe en-dessous des températures critiques, le
signal cesse,permettant 1’extinction du voyant ENG FIRE ou OVER-HEAT. Le circuit de détection
nécessite 1’alimentation pour I’utilisation des emergency bus n°2 et du battery bus n°2.

Bouton test de détection de surchauffe et de feu moteur

FIRE & OxyY MAL &
OHEAT DETECT QTY IND LTS
T . =%
E .'-‘- - /‘l
S OFF
T ¢
ik ; FIRE & OHEAT DETECT
HEAT ~ EPU/GEN y
OFF 3
T.-/ o .-._!__' ’.l' L
TEST OFF
TEST
& | NORM o
e Le bouton de test de détection de
MalR surchauffe et de feu moteur (figure 1-
9) est situé sur le panneau des
+ boutons de test. La pression du

bouton FIRE & OHEAT DETECT
vérifie les 2 systemes et allume le
voyant d’alarme ENG FIRE et
OVERHEAT.

figure 1-9

26



—

NSO Py e

Caractéristiques d’utilisation du moteur

Utilisation au sol

Au cours de I’utilisation au sol, le idle circuit fermée peut etre vérifiée en observant les rpm et la FTIT
lors de I'utilisation de I'EEC. Les rpm devraient décroitre et la FTIT devrait augmenter de 30°C quand
I’EEC est coupé. Quand I’EEC est remis sur marche, ne confondez pas la 1égere augmentation de Y2 %
des rpm associée a I’ouverture de la tuyere tel que le idle circuit fermé. Le idle circuit fermé peut
prendre plus d’1 mn apres la mise en marche de I’EEC. La FTIT devrait ensuite revenir au niveau de
I’EEC précédent. Tant que I’EEC maintient une poussée IDLE constante, les rpm varieront avec la
température et I’altitude pression (une température plus élevée ou une altitude pression plus élevée
entraine des rpm plus élevés).
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Utilisation en vol non-PC

Apres un décollage MIL, la FTIT moteur est habituellement de 900°-950°C avec rpm 89-94% pour une
température extérieure supérieure —7°C. La FTIT et les rpm seront plus faibles , pour des températures
inférieure a —7°C. Quelle que soit la température, la tuyere ne devrait pas excéder 30% a MIL.

A basse altitude (en-dessous d’environ 10 000 ft),les rpm idle devraient toujours etre égaux ou
Iégerement plus élevés que les rpm idle au sol. Au fur et 2 mesure que I’altitude augmente, les rpm
idle augmentent pour fournir une marge de décrochage suffisante pendant la transition de la manette. A
Mach 1.4 et au-dessus, la poussée minimale est, méme si la manette est reculée, en-dessous MIL. De
maniere générale, la poussée mini augmente de IDLE a MIL entre Mach 0.84 et Mach 1.4. Toutes les
caractéristiques d’utilisation minimale sont désactivées quand I’EEC est coupé.

Au sol et a basse altitude, la pression d’huile devrait augmenter d’environ 15 psi de IDLE a MIL. A
tres haute altitude (50 000 ft), la pression d’huile augmentera de 5 psi de IDLE a MIL. A toutes les
altitudes, cependant, une augmentation de la pression d’huile définie devrait etre remarquée quand la
manette des gaz est avancée.

28



Utilisation en vol de la PC

En PC, la FTIT, les rpm et la pression d’huile varient avec I’ altitude et la vitesse-air. La position tuyere
a PC max pendant I’ utilisation subsonique sera d’environ 75%. Pendant une accélération supersonique,
la tuyere s’ouvre pour maintenir une vitesse turbine correcte.

En montée ou en décélération vers le segment 5, la position de la tuyere se referme a environ 75-60%
avec une poussée associée et une diminution du débit carburant. En descente ou en accélération vers le
segment 5, la position de la tuyere augmente a environ 60-75% avec une augmentation correspondante
de la poussée et du débit carburant.

Des méthodes pour améliorer I’ utilisation de la PC en vol sont :

e Stabiliser a MIL avant d’enclencher la PC.

® Des annulations du crantage PC sont meilleurs que des annulations lentes puisque le systeme
de controle ouvre la tuyere de 10% en plus par rapport a un crantage normal tout en offrant une
meilleure marge de décrochage moteur.

e Une avancée vers PC est plus efficace si effectuée avant les manceuvres avion plutot que
pendant les manceuvre.

Utilisation BUC

Le moteur passe en BUC quand le bouton EEC BUC est placé sur BUC et que la manette des gaz est
sur OFF ou si elle est sur ou au-dessus de BUC IDLE.

Quand le moteur bascule en BUC, le voyant d’alerte BUC s’allume.
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Lors d’un démarrage en BUC, le mélange carburant pour le démarrage est riche avec le bouton
STARTING FUEL sur AUTO LEAN ou RICH. LEAN est disponible mais diminue la capacité de
démarrage en vol et une utilisation sure du idle.

Quand transféré en BUC avec le moteur en route, les rpm et la FTIT peuvent soit augmenter soit
diminuer suivant les parametres de la manette des gaz et des conditions de vol.

La simplicité du BUC restreint son enveloppe d’utilisation (voir LIMITATIONS D’UTILISATION,
Section V) et nécessite des mouvements souples et 1égers (5s entre le BUC IDLE et MIL). Puisque le
moteur n’est pas trimmé par ’EEC en BUC, les rpm MIL peuvent dépasser les 96% a basse altitude
par temps chaud et doivent etre surveillés pour éviter qu’ils dépassent 96%.

La tuyere est aérodynamiquement commandée sur fermée ou en position presque fermée tout le temps
quand utilisé en BUC ; de plus, la sélection PC entrainera un décrochage moteur et ne devrait pas etre
effectuée. Au dela de 25 000 ft AMSL, la commande aérodynamique peut ne pas etre suffisante pour
fermer complétement la tuyere. En descente, a puissance élevée, la tuyere peut se fermer.

La poussée MIL en BUC est moindre qu’en UFC. La poussée en BUC IDLE est plus grande qu’en
UFC.
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SYSTEME CARBURANT

Le systeme carburant est divisé en 7 catégories fonctionnelles. Il y a le systeme de réservoir carburant,
le systeme de transfert carburant, les conduits des réservoirs carburant et le systéme de pressurisation,
le systeme d’alimentation moteur en carburant, le systeme de capteur de niveau/totaliseur carburant, le
systeme de suppression d’explosion des réservoirs carburant et le systeme de ravitaillement/purge. Voir
les figures FO-5 et FO-6 pour la schématique du systeme et la figure 1-9 pour un diagramme simplifié
du systeme.

Systeme de réservoir carburant

L’avion dispose de 7 réservoirs internes situés dans le fuselage et les ailes auis sont intégrés a la
structure. Il y a des provisions pour emporter 3 réservoirs externes sur les ailes et sous le fuselage. Voir
figure 1-10 pour la position des réservoirs leur capacité. 5 des réservoirs internes sont des réservoirs de
stackage : les 2 réservoirs d’ailes, les 2 réservoirs de fuselage avant F-1 et F-2 et le réservoir de
fuselage arriere A-1. Les 2 réservoirs avant et le réservoir arriere de fuselage fournissent le carburant
directement directement au moteur. Sur le F-16D, le réservoir avant F-1 est plus petit a cause de la
place arriere.
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Systeme de transfert de carburant

Bidon

Trappe vertral
LA

Réceptacle avitaillemant

\

Bidon d'aile
Jauche

Bidon d'zile
droit

LI
A = EEN CE0 Tran sm e tteur
“ATE dabit earburant g grant

G .

valve de coupurs
carburant
{principal

HYD B
E:hangsur
chalhsur

- Clreulation carburant
moteur
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B oeteme reservoiramisrsigauche carburant-iulle it
B cyeteme rérervoir avantirolt
I s corvoir carburant s steme S8 Tugautans sure dessus du ré sarvalr
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—= (== §Eans de clreulation carburant

Figure 1-9

Le carburant est transféré par 2 méthodes indépendantes. L.a méthode primaire fournit une action de
siphon dans les conduits afin de connecter les réservoirs. L action de siphon dépend de I’absence d’air
dans le réceptacle de ravitaillement. Des éjecteurs d’air dans chaque réservoir expulsent I’air. En cas de
défaillance du systeéme de syphon, la pompe carburant alimentée travaille en continu pour pomper le
carburant des résevoirs internes vers les réservoirs. Le systeme de transfert cure également le réservoir
pour minimiser le carburant inutilisable en utilisant des pompes alimentées électriquement et des
pompes alimentéespar pression des bleed carburant du manifold moteur. Les 2 méthodes fonctionnent
simultanément et indépendamment pour transférer le carburant au travers du systeme.
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Le systeme de transfert est divisé en 2 systemes réservoirs séparés, I’avant et I’arriere. Le systeéme
avant comprend le bidon d’aile droit (si installé), le réservoir interne d’aile droite, le F-1, le F-2 et le
réservoir avant. Le systeme arriere comprend le bidon d’aile gauche (si installé), le réservoir interne
d’aile gauche, le A-1 et le réservoir arriere. Si le bidon ventral est installé, il est considéré comme
faisant partie des 2 systemes. Les réservoirs externes d’ailes se vident dans leurs réservoirs d’ailes
respectifs.

Le carburant circule des réservoirs internes d’aile vers les réservoirs du fuselage et ensuite des
réservoirs avant vers les réservoirs arrieres. Le carburant est pompé vers le moteur depuis les
réservoirs. Pour maintenir automatiquement le centre de gravité, du carburant est transféré entre les
systemes avant et arriere simultanément.

Si des réservoirs externes sont installés, la pressurisation transfere le carburant dans les réservoirs
internes d’ailes. Une fois que le réservoir ventral est vide, chaque bidon d’aile se vide dans son
réservoir d’aile. La valve de transfert de carburant des réservoirs externes dans chaque réservoir interne
d’aile coupe le carburant pour éviter de faire déborder les réservoirs d’aile internes. Si une de ces
valves a un disfonstionnement, un capteur détecte le carburant et coupe tout transfert des réservoirs
externes avant que le carburant ne déborde. En placant le bouton EXT FUEL TRANS sur WING
FIRST, les bidons d’ailes se vident avant le réservoir ventral et le bouton ne peut éviter un
débordement si une valve de transfert est défaillante.

Le systeme de transfert de carburant avant automatique s’ajoute a la fonction FFP en éviter un
glissement non-souhaité du centre de gravité vers I’arriere. Le systeme fonctionne seulement quand le
bouton FUEL QTY SEL est sur NORM et que le I’indication de quantité de carburant du fuselage
avant total est inférieur a 2800 livres (1500 sur le F-16D). Sur le F-16C, le transfert de carburant avant
commence quand la différence a 1’avant passe en-dessous de 300 livres et s’arrete quand elle atteint
450 livres. Sur le F-16D, le transfert de carburant avant commence quad la différence a 1’arriére
dépasse 900 livres et s’arrete quand elle atteint 750 livres. Ce systeme ne corrigera pas un déséquilibre
de carburant avant puisqu’il transfere uniquement le carburant de 1I’arriere vers I’avant.

Pour une utilisation correcte, le systtme de transfert de carburant avant automatique dépend d’un
fonctionnement correcte du systeme d’indication de la quantité de carburant. Le carburant est transféré
au moyen d’une valve alimentée par I’emergency bus n°2. En cas de perte de 1’énergie électrique a la
suite d’une défaillance ou en bougeant le bouton FUEL QTY SEL autre que sur sur NORM, le systeme
automatique est désactivé.
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Position du Position du bouton Aiguille Quantité carburant
réservoir FUEL QTY SEL

1. Aile gauche 550 Lbs (+/- 100)
interne
2. Aile droite 550 Lbs (+/- 100)
interne

3. Fuselage F-1

4. Fuselage F-2
5. Réservoir
FWD

6. Réservoir
AFT

7. Fuselage A-1 2940 Lbs (+/- 100)
5. Réservoir 480 Lbs (+/- 30)
FWD
6. Réservoir RSVR 480 Lbs (+/- 30)
AFT
8. Bidon ventral EXT CTR 1890 Lbs (+/- 100)
9. Bidons d’aile 2420 Lbs (+/- 100)
gauche EXT
10. Bidon d’aile WING 2420 Lbs (+/- 100)
droit

3250 Lbs (+/- 100)

7300 Lbs (+/- 300)

Carburant interne total

6730 Lbs (+/- 300)

Carburant externe total
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Position du Position du bouton Aiguille Quantité
réservoir FUEL QTY SEL carburant

1. Aile gauche 550 Lbs (+/- 100)
interne
2. Aile droite INT WING 550 Lbs (+/- 100)
interne

3. Fuselage F-1

4. Fuselage F-2

5. Réservoir
FWD

6. Réservoir
AFT

7. Fuselage A-1 2940 Lbs (+/- 100)

1890 Lbs (+/- 100)

5. Réservoir 480 Lbs (+/- 30)
FWD
6. Réservoir RSVR 480 Lbs (+/- 30)
AFT

8. Bidon ventral EXT CTR 1890 Lbs (+/- 100)

9. Bidons d’aile 2420 Lbs (+/- 100)
gauche EXT
10. Bidon d’aile WING 2420 Lbs (+/- 100)
droit

5930 Lbs (+/- 300)
Carburant interne total

6730 Lbs (+/- 300)
Carburant externe total
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Systeme de pressurisation et de ventilation des réservoirs

Le systeme de pressurisation et de ventilation des réservoirs fournit un refroidissement a air pressurisé
de ’ECS pour forcer le carburant des réservoirs externes a aller dans les réservoirs internes d’ailes et
pour alimenter les pompes d’éjection d’air quand le bouton AIR SOURCE est sur NORM ou DUMP. 11
évite également au carburant des réservoirs internes de se vaporiser a haute altitude. Une valve de
pressurisation et de ventilation des réservoirs externes réduit la pression fournie aux réservoirs
externes.

Si la gestion combat (pression réduite) est activée avec le bouton TANK INERTING (figure 1-10), le
Halon est mélangé a I’air et la valve de pressurisation et de ventilation des réservoirs internes controle
la pression.

Si le bouton bouton AIR SOURCE est placé sur OFF ou RAM ou si I’ECS est inopérant, la
pressurisation des réservoirs ne sera pas disponible et le carburant externe ne pourra pas etre transféré.

Systeme d’alimentation carburant moteur

Quand le bouton ENG FEED est placé sur NORM (figure 1-10), les pompes des réservoirs avants et
arrieres pompent le carburant vers le Fuel Flow Proportioner (FFP). Dans le FFP, des pompes
jumelées, alimentées par le systeme hydraulique A, fournissent une quantité égale de carburant de
chaque réservoir pour maintenir le centre de gravité. Deux lignes de carburant avec des valves de
vérification peuvent passer outre du FFP en cas de défaillance afin que le débit ne soit pas interrompu.
Apres que le carburant soit passé dans le FFP, une petite quantité de carburant refroidi est dirigée vers
I’EEC et renvoyée vers les réservoirs. Le reste du carburant passe a travers un échangeur réchauffeur a
huile vers les systemes hydrauliques A et B, le générateur principal et I’ADG. Ensuite le carburant
circule a travers les valves de coupure de carburant électriques qui a un temps de passage de 2-4s et qui
est controlé par le bouton MASTER FUEL. (Le JFS recoit le carburant a tout moment quel que soit la
position du bouton MASTER FUEL). Apres etre passé dans la valve de coupure carburant moteur, le
carburant passe par le transmetteur de débit carburant (qui gere 1’indicateur de débit carburant FF) au
moteur. Référez-vous a la figure 1-10 pour le contrdle et I’ utilisation du systeme carburant.

Panneau de gestion carburant

MASTER ENG FEED AIR REFUEL
g T * AFT OPEN B
. INERTING NORM. L Fwp : v E
r'-"l.: CIFF_M
] \ % /
. L CLOSE
OFF Ll
0
B
MASTER FUEL w* ;
EHG FEED
AlR: REFUEL .
I T]
TAHK IHERTING
Figure 1-10
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CONTROLE POSITION FONCTION
1.bouton FUEL MASTER (sur guarde) Ouvre la valve de coupure
MASTER carburant moteur qui ouvre

ensuite la valve de coupure
carburant de I’EEC.

OFF Ferme la valve de coupure
carburant moteur qui ferme
ensuite la valve de coupure
carburant de I’EEC.

2. bouton TANK INERTING TANK INERTING Ouvre la valve du réservoir de
Halon. Ouvre la valve initiale
pendant 20s.

Réduit la pressurisation des
réservoirs. Permet une
circulation continue du Halon
dans le réservoir.

3. Bouton ENG FEED NORM Alimente toutes les pompes.
CG maintenu automatiquement

AFT Alimente les pompes des
réservoirs arrieres et ouvre la
valve crossfeed. Le carburant
est transféré des réservoirs
arriéres vers le moteur et les
réservoirs avants. Le CG se
déplace vers I’avant.

FWD Alimente les pompes des
réservoirs avants et ouvre la
valve crossfeed. Le carburant
est transféré des réservoirs
avants vers le moteur et les
réservoirs arrieres. Le CG se
déplace vers I’arriere.

OFF Coupe toutes les pompes
entrainées électriquement.
Moteur alimenté par le FFP.
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4. Bouton AIR REFUEL OPEN Ouvre la trappe coulissante.
Place le FLCS en mode Take-
off and landing.

Allume le phare de la trappe.
Allume le phare AR et le phare
monté sur le fuselage.

Réduit la pressurisation,
dépressurise les réservoirs
externes et permet a la valve de
chaque réservoir de s’ouvrir
quand un bidon ventral est
installé et que la pression de
ravitaillement est appliquée.

CLOSE Inverse les actions d’ouverture.

Systeme de détection du niveau/quantité de carburant

Le systeme de détection du niveau/quantité de carburant indique la somme et la localisation du
carburant restant. Voir figure 1-11 pour les fonctions de totaliseurs et pointeurs. Le totaliseur montre
tout le carburant des réservoirs internes et externes en livres. Les pointeurs AL et FR montrent la
quantité de carburant dans les réservoirs sélectionnés avec le bouton FUEL QTY SEL (figure 1-11).
Les réservoirs sélectionnés devraient normalement etre les réservoirs fuselage (FUEL QTY SEL sur
NORM). La différence entre les réservoirs avant et arriere devrait rester essentiellement constante
puisque le FFP maintient un débit carburant égal.

Indicateur de quantité de carburant et panneau de sélection

TEST NORM

RSVR

INT
WING

EX] EXT
CTR  WING
EXT
FUEL TRANS
NORM

.

1\_- J
WING FIRST

rmoy <=4 rmcCm

figure 1-11
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CONTROLES ET POSITION FONCTIONS
INDICATEURS
1. Indicateur de quantité Aiguilles AL et FR Affichent les quantité de
carburant carburant comme déterminé par
le bouton FUEL QTY SEL
Totaliseur Affiche le carburant total dans

tous les réservoirs (fuselage +
ailes + externe)

Portion rouge de I’aiguille AL

Indique I’équilibre entre les
réservoirs de fuselage avant et
arriere

2. bouton FUEL QTY SEL

TEST

Les aiguilles AL et FR montent
a 2000 livres (+/- 100)

Le totaliseur monte a 6000
livres (+/- 100)

Les 2 voyants d’alerte FUEL
LOW s’allument

NORM

L’aiguille AL affiche la somme
de carburant du réservoir arriere
et des réservoirs de fuselge
arriere (A-1)

L’aiguille FR affiche la somme
de carburant du réservoir avant
et des réservoirs de fuselage
avant (F-1, F-2)

Permet le transfert automatique
de carburant vers 1’avant.

RSVR

Les aiguilles AL/FR affichent le
carburant dans les réservoirs
avant et arrieres.

INT WING

Les aiguilles AL/FR affichent le
carburant dans les réservoirs
internes d’ailes.

EXT WING

Les aiguilles AL/FR affichent le
carburant dans les bidons
d’ailes.

EXT CTR

L’aiguille AL passe a zéro

L’aiguille FR affiche le
carburant du bidon ventral
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3. bouton EXT FUEL TRANS | NORM Le bidon ventral est transféré en
premier puis ensuite les bidons
d’ailes

WING FIRST Les bidons d’ailes sont

transférés en premier puis
ensuite le bidon ventral

Sur le F-16C, généralement, la quantité de carburant du réservoir avant est de 0 a 600 livres plus
importante que dans le réservoir arriere.

Sur le F-16D, généralement, la quantité du réservoir arriere est de 700 a 1350 livres plus importante
que dans le réservoir avant. Si cette limite est dépassée, une portion rouge de 1’aiguille AL devient
visible. La distribution de carburant peut etre corrigée en tournant le bouton ENG FEED sur FWD ou
AFT jusqu’a ce que 1’équilibre soit rétabli. Voir EQUILIBRE CARBURANT, Section III. Des
indications incorrectes peuvent survenir pendant ou immédiatement apres des manceuvres en vol.

Voyant d’alerte FUEL LOW

Les voyants FUEL LOW (figure
FO-15) indiquent une faible
quantité de carburant dans les
réservoirs. Ces voyants sont
indépendants du systeme
d’indication de quantité carburant.
Le voyant FWD FUEL LOW
s’allume quand la contenance du
réservoir avant passe en-dessous de
400 livres (250 sur le F-16D). Le
voyant AFT FUEL LOW s’allume
quand la contenance du réservoir
arriere passe en-dessous de 250
livres (400 sur le F-16D). Les
voyants FUEL LOW sont alimentés
par le bus emergency dc n°1.

Figure FO-15

Indication Bingo/Fuel low HUD
En plus des voyants d’alerte FUEL LOW, une situation de faible carburant peut etre indiquée par le

mot « FUEL » sur le HUD en conjonction avec le mode Home du FCC ou la valeur bingo
précédemment entrée.
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Voyant d’alerte FUEL HOT

Quand la température du carburant au moteur
devient excessive, une cavité de la pompe a

carburant peut se produire et le voyant
d’alerte FUEL HOT s’allume (figure FO-15).

Figure FO-15

Systeme de suppression d’explosion des réservoirs

Le systeme de suppression d’explosion des réservoirs élimine les vapeurs de kérozene a I’intérieur des
réservoirs et est destiné a fonctionner uniquement en combat et en cas d’urgence. Le systeme est
controlé par le bouton TANK INERTING sur le panneau de contrdle carburant. Le systeéme utilise le
Halon comme agent isolant qui évite toute combustion quand mélangé a I’air. Le réservoir de Halon a
un chauffeur, controlé par un bouton thermostatique qui assure une pression d’utilisation suffisante. Le
bouton RMLG WOW ¢évite I'utilisation du chauffeur quand I’avion est au sol.

Quand le systeme est activé, une valve sur le réservoir de Halon est ouverte et le systeme de
pressurisation et de ventilation du réservoir de carburant est placé en position de pression faible. A
chaque activation du bouton TANK INERTING, le Halon est envoyé dans le F-1, le A-1 et les
réservoirs internes d’ailes pendant 20s pour une isolation initiale.

Ensuite, un petit débit continu de Halon est mixé avec 1’air pressurisé afin de maintenir la situation
d’isolation. Le petit débit continue jusqu’a ce que le systeme soit arrété ou que le bouton MAIN PWR
soit mis sur OFF.

Du fait de la quantité de Halon limitée, le systeme devrait etre activé juste avant d’entrer dans la zone

de combat mais avant que la moiti€ du carburant n’ait ét€¢ consommé. Le systetme de suppression
d’explosion des réservoirs ne protege pas les réservoirs extérieurs.
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SYSTEME DE RAVITAILLEMENT

Avitaillement (au sol)

Tous les réservoirs internes et externes peuvent etre pressurisés a partir d’'un unique réceptacle
d’avitaillement situé sur la partie inférieure gauche du fuselage juste a I’avant du bord de fuite de I’ aile.
L’énergie électrique n’est pas nécessaire pour avitailler ’avion si la quantité de carburant n’a pas
besoin d’etre surveillée. Stopper 1’avitaillement avec les réservoirs partiellement pleins peut entrainer
un déséquilibre. Quand un chargement partiel en carburant est requis, la distribution de carburant

devrait etre corrigée avant de voler par une utilisation sélective des pompes de transfert controllées par
le bouton ENG FEED.
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Systeme de ravitaillement en vol (AR)

Le systeme AR comprend un
réceptable actionné
hydrauliquement et une trappe
coulissante, un amplifieur de
signal et les indicateurs et
controles associés. Le systeme
hydraulique B fournit la pression
pour I’utilisation de la trappe et le
mécanisme de verrouillage. Le
réceptacle est situé sur le dessus
du fuselage derriere la verriere.
Quand la trappe est ouverte, un
mécanisme rétracte la trappe a
I’intérieur du fuselage, laissant
découvrir le réceptacle.

Quand Ie bouton AIR REFUEL
est placé sur OPEN, les
réservoirs externes sont
dépressurisés, le carburant
externe ne sera pas transféré et
le FLCS est placé en mode
décollage/atterrissage.

Quand elle est fermée, la trappe est noyée dans le fuselage. Le réceptacle de ravitaillement en vol est
équipé de 4 feux, 2 de chaque coté. Un phare AR est situé juste derriere la verriere. Un feux sur le bord
d’attaque de la dérive éclaire la zone du réceptacle et la partie supérieure du fuselage.

Lors du ravitaillement en vol, la perche de ravitaillement entre dans le réceptacle et est
automatiquement verrouillée en place par un mécanisme hydraulique. Le bouton HOT MIC permet des
communications interphoniques avec le boomer sur les ravitailleurs compatibles au travers de la
perche. Lorsque la dernicre valve de coupure carburant se ferme, un bouton pression génere un signal
pour déverrouiller la perche du réceptacle. Un signal de déconnexion peut etre initié manuellement a
tout moment pendant le ravitaillement par le receveur ou I’opérateur de la perche.

Une ventilation carburant peut se produire pendant le ravitaillement, particuliecrement quand I’avion est
configuré avec des réservoirs externes. Apres que la trappe soit fermée, confirmez la quantité de
carburant a la fin du ravitaillement. Terminer le ravitaillement partiellement peut entrainer un
déséquilibre. Lorsqu’un chargement partiel est requis, la distribution carburant doit etre surveillée et
corrigée si nécessaire en utilisant le bouton ENG FEED.
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Bouton NOSEWHEEL STEERING/AIR REFUEL DISCONNECT/MISSILE STEP

L’indicateur de statut AR (figure FO-16), situé sur le coté droit du HUD, comprend 3 voyants.

e RDY - S’allume en bleu quand la trappe de
ravitaillement en vol est ouverte et que le systeme est pret.

o AR/NWS — S’allume en vert quand la perche est
verrouillée en place.

¢ DISC — S’allume en ambre quand une déconnection
survient. Apres la déconnection, le systeme se recyclera
automatiquement et le voyant RDY s’allumera apres un
délai de 30s.

Figure FO-16

Un levier pour diminuer les 3 voyants est situé sur la partie droite du panneau.
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Figure 1-12

L’ECS (figure 1-12) combine les fonctions de pressurisation et d’air conditionné pour fournir une
température controllée, de I'air sous pression régulé pour le chauffage, le refroidissement, le
désembuage verriere, la pressurisation cockpit, le boudin verriere, la pressurisation du pantalon anti-G,
la pressurisation des réservoirs carburant et le refroidissement des équipements électroniques. La
plupart de ces fonctions sont perdues quand I’AIR SOURCE est placé sur OFF ou sur RAM. Voir le
bouton AIR SOURCE dans cette section.
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AIR CONDITIONNE

De I’air chaud sous haute pression des bleed du 7° ou 13° étage est dirigé au travers du compresseur
turbine et des échangeurs de chaleur la ou il est refroidi par air RAM. L’air conditionné est ensuite
utilisé pour les fonctions décrites en figure 1-12.

Un controleur de température cockpit recoit des signaux des capteurs de température et du panneau de
contrdle manuel pour controler automatiquement la température cockpit. L air conditionné entre dans
le cockpit de 2 cotés, a I’arriere du siege, par la ventilation du tableau de bord et par le désembueur
verriere. Dans I’éventualité d’un disfonctionnement de I’ECS, I'utilisation du RAM air d’urgence peut
etre sélectionnée pour la ventilation et le refroidissement.

Un chariot de refroidissement au sol peut etre connecté sur le coté en bas a gauche du fuselage juste au-

dessus de la zone du train avant pour fournir un refroidissement par air du cockpit et de I’équipement
avionique.
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PRESSURISATION

De I’air pressurisé est fourni par le systeme de pressurisation pour le contrdle et I’utilisation de certains
équipements de I’ECS, le boudin verriere, le pantalon anti-G, les réservoirs de carburant et le radar. La
pression dans le cockpit est controlée automatiquement en fonction de la programmation illustrée en
figure 1-12. Une valve de sécurité de pressurisation cabine libere de la pression chaque fois que la
pression cockpit excede la pression ambiante de 5.4 psi.

Le boudin verriere est gonflé/dégonflé avec le mécanisme de verrouillage/déverrouillage de la verriere.

Bouton AIR SOURCE

TEMP AIR SOURCE
AUTO~ DUMP —, ~RAM

c COOL WARM e
NORM ==
EM p‘i_‘iﬁ"f\.‘ A “-\

RN DFFT"‘-. — ' ] OFF =

D coo WARM

MAN +

AR SOURCE

Figure 1-14a
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Le bouton AIR SOURCE est situé sur le panneau ECS (Figure 1-14a).

Les fonctions sont :

e OFF — Les valves bleed air moteur sont fermées. Toutes les fonctions d’air conditionné, de
refroidissement et de pressurisation sont coupées, y compris le pantalon anti-G, le boudin verriere et la
pressurisation des réservoirs carburant.

e NORM - Le systeme d’air conditionné est sélectionné pour une régulation automatique de la
pressurisation et de la température.

e DUMP - La valve de décharge de pressurisation cockpit s’ouvre pour la pression de 1’atmosphere.
L’air conditionné ventile le cockpit et assure toutes les autres fonctions du systeme.

e RAM - Le valves bleed air moteur se ferment. Toutes les fonctions d’air conditionnée, de
refroidissement et de pressurisation sont coupées, y compris le pantalon anti-G, le boudin verriere et la
pressurisation des réservoirs carburant. La valve RAM air s’ouvre pour permettre la ventilation du

cockpit et de I’équipement avionique.

Schéma de pressurisation cockpit

&0

40

20

10 e gt®
[ CONSTANT PRESSURE RAGE

SL L 10 156 20 25 ao 35 40 45 [ -1 &0
AIRCRAFT ALTITUDE — 1000 FEET
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Bouton Température

TEMP AIR SOURCE
AUTO~ DUMP =, 7~ RAM
COOL WARM

c I[Nl ==
’T'D TEh.'IL . i S

N OFF

R : OFF =
D coo WARM

MAN ~ +

TEMPERATURE
AUTO: MAN:
COOL - WARM COOL - WARM

Figure 1-14b

Le bouton de température (figure 1-14b) est situé sur le panneau ECS et contr6le uniquement la
température cockpit.

Les fonctions sont :

e AUTO - La température cockpit est automatiquement maintenue (50°-80°F) en fonction du réglage
du bouton.

e MAN - Le contrdle de la température entraine la valve de modulation d’air & une position
sélectionnée. La température cockpit variera en fonction de la position de la manette des gaz, de 'OAT
et la charge de chauffage cockpit. St WARM est sélectionné, la température de I’air fourni au cockpit
peut excéder la limite maximale permissible de 177°F. Ceci entraine 1’ouverture et la fermeture
cyclique de la valve d’air chaud. Ceci est normal et peut etre stoppé en sélectionnant un réglage plus
froid.

e TEMP OFF — Le mixage d’air chaud est coupé. Seul de I’air a environ 35°F est délivré au cockpit.

Par conditions de températures extremes, les performances du systeéme au sol peuvent etre améliorées
en avancant la manette des gaz a 1/3 % au-dessus de IDLE. Une utilisation avec le radar sur OFF
améliore le refroidissement cockpit et I’utilisation avec le radar sur STBY améliore le chauffage du
cockpit.

Levier DEFOG

A

Figure 1-15
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Le levier de désembuage DEFOG (figure 1-15) est situé tout a I’arriere de la console de gauche. Le
levier contrdle mécaniquement une valve a volet sur la ligne d’acheminement d’air cockpit.

Les fonctions sont :

e MIN — Une circulation d’air minimale est dirigée sur les zones de la verriere et une ventilation d’air
entre les jambes ; une circulation d’air maximale sur les sorties a I’arriere du siege.

e MAX — La majeure partie de 1’air fourni au cockpit est dévié vers ’avant de la verriere pour
désembuer et de I’air ventilé est acheminé entre les jambes. La ventilation d’air peut etre manuellement
fermée pour améliorer 1’action de désembuage. Lorsque le levier est poussé completement vers I’avant
et avec le bouton température sur AUTO, le levier active un bouton qui fait passé le contrdle de
fournissement d’air sur plein chaud. Le fournissement d’air chaud s’arréte automatiquement 3 mn
apres activation. Le levier peut etre réactivé pour renouveler 1’air chaud pour une période de 3 mn.

Par conditions d’extreme humidité ou apres un démarrage moteur, de la buée peut se former sur les
sorties d’air cockpit puisque I’air froid se mélange avec I’atmosphere cockpit seche. Cette situation
peut etre éliminée en sélectionnant MAN et en mettant sur WARM jusqu’a ce que la buée arrete de se
former. En vol, lors d’une utilisation AUTO, la méthode la plus rapide pour éliminer la buée des sorties
d’air est de sélectionner la position MAX sur le levier DEFOG. De la buée peut se former a I’intérieur
de la verriere résultant de la condensation sur les surfaces froides. Pour chauffer les surfaces de la
verriere au-dessus du point de rosée et permettre a 1’air d’etre moins saturé lors d’une utilisation par
temps froid, le levier DEFOG doit etre placé en position avant et le bouton TEMP sur MAN WARM.

Altimeétre pression cockpit

.{hzu CABIN 40"{7;_

L’altimetre pression cockpit est situé sur la console auxiliaire droite et est mentionné comme CABIN
PRESS ALT.
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Voyant d’alerte CABIN PRESS

Le voyant d’alerte CABIN PRESS
est situé sur le panneau d’alerte. Le
voyant s’ allume quand I’ altitude
pression cockpit est supérieure a 27
000 ft.

Systeme ANTI-G

O Femaman —m-
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i
]
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A
T 8
R
i
)
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Le connecteur du pantalon anti-G et le bouton TEST sont situés complétement a 1’arriere sur la console
gauche. L’ECS délivre de I’air bleed frais au pantalon anti-G. Le débit d’air est proportionnel aux G
encaissés. Si une coupure de I’ECS survient, la protection du pantalon anti-G n’est plus disponible.

Le systeme peut etre manuellement testé en appuyant sur le bouton TEST de 1’anti-G pour gonfler le
pantalon. Le systeme comprend une valve d’échappement de pression automatique.
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Le systeme électrique comprend un systeme de courant alternatif ac, un systeme de courant alternatif
ac de secours, un systeéme de courant alternatif ac d’urgance, un systeme de courant linéaire dc, une
alimentation FLCS et des provisions pour une source de courant alternatif externe. Voir les figures 1-

16 et 1-17 pour la distribution de I’énergie électrique.
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Systeme AC POWER

Le courant électrique est normalement fourni par un générateur principal de 60 kva situé sur I’ADG
(figure 1-5). Le générateur principal fourni I’énergie pour les bus non-essentiels, essentiels et
emergency ac. Les bus emergency ac alimentent les bus dc au-travers de convertisseurs ac-dc.

Systeme STANDBY AC POWER

Le systeme standby ac power comprend I’essentiel et le bus emergency ac et est alimenté (si le
générateur principal est coupé) par un générateur de 10 kva (figure 1-5) qui est entrainé par I’ ADG. Le
générateur de secours dispose d’énergie tant que I’ADG tourne et est relié quand le générateur
principal ne délivre pas d’énergie, du moment que le bouton MAIN PWR est sur MAIN PWR. Le
générateur de secours a un FLCS PMG qui alimente en énergie les 4 chaines FLCS. Voir
L’alimentation FLCS, dans cette section, pour de plus amples renseignements sur le FLCS PMG.

Systeme EMERGENCY AC POWER

Si les générateurs principal et de secours sont défaillants, I’emergency ac power est alimenté
automatiquement par un générateur de 5 kva (générateur EPU) entrainé par I’EPU. Le systeme fournit
I’énergie aux bus emergency ac. Le générateur EPU a un PMG qui alimente en courant linéaire dc via
un convertisseur ac-dc les 4 chaines FLCS. Voir 'EMERGENCY POWER UNIT, dans cette section,
pour de plus amples informations sur I’EPU.

Systeme DC POWER

Le courant linéaire dc est fourni par 2 bus emergency dc et la batterie de I’avion. Avec le générateur
principal en marche, le bus emergency dc n°l alimente le bus non-essentiel dc n°1. Avec le générateur
principal ou de secours en marche, le bus emergency n°2 alimente le bus essentiel dc n°2. Quand les
bus emergency dc sont connectés, ils alimentent les bus batterie puis la batterie avion est déconnectée
et chargée par un chargeur qui recoit 1’énergie du bus emergency dc n°l. Si les générateurs principal,
de secours et EPU sont défaillants, aucun bus dc n’est alimenté et la batterie avion fournit I’énergie aux
bus batterie qui sont disponibles pour I’ alimentation du FLCS (si besoin).
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Alimentation du FLCS

L’alimentation primaire du FLCS inclut un FLCS PMG dédié, 2 régulateurs convertisseurs a double
canaux et 4 inverseurs.

Les sources d’énergie FLCS disponibles sont le FLCS PMG, le générateur principal, le générateur de
secours, le génrateur EPU, I’EPU PMG, la batterie avion et les batteries FLCS.

Le FLCS PMG est la source d’alimentation primaire du FLCS lors d’une utilisation normale. Le FLCS
PMG fait partie intégrante du générateur de secours et génere 1’énergie du moment que 1I’ADG tourne.
Le PMG a 4 sorties, une pour chaque branche du FLCS et génere suffisamment de puissance pour faire
fonctionner le FLCS a rpm 40% ou plus.

Deux convertisseurs/régulateurs, disposant de 2 canaux chacun, fournissent un canal séparé pour les 2
inverseurs. Les 2 convertisseurs/régulateurs recoivent 1’énergie du FLCS PMG et, si I’APU est en
marche, de I’EPU PMG. Le convertisseur/régulateur des branches A et B recoit également 1’énergie du
bus emergency dc n°l et du bus batterie n°2, et le convertisseur/régulateur des branches C et D regoit
également 1’énergie du bus emergency n°2 et du bus batterie n° 1. Chaque canal de
convertisseur/régulateur sélectionne la source d’énergie qui a le plus haut voltage, convertit le courant
alternatif ac du FLCS PMG en courant linéaire dc et fournit du courant linéaire dc aux inverseurs
respectifs. Les tensions en sortie du convertisseur/régulateur sont régulées pour éviter un survoltage
des inverseurs FLCS.

Chaque inverseur transforme ensuite le courant dc en courant ac pour le FLCS. Si la tension en sortie
du convertisseur/régulateur est inférieure a la tension de la batterie FLCS, la batterie FLCS alimentera
les chaines FLCS jusqu’a ce que la différence soit résorbée ou que la batterie soit vide. Les
convertisseurs/régulateurs fournissent également des indications de pannes pour I’affichage sur le
panneau de contrdle électrique et fournit des indications de test sur le panneau des boutons test.

La fonction primaire des batteries FLCS est de fournir temporairement de 1’énergie en urgence au
FLCS ; Les batteries ne sont pas censées etre une source d’alimentation d’urgence continue. Les
batteries FLCS sont continuellement chargées par 1’énergie des convertisseurs/régulateurs quand le
bouton MAIN PWR est sur BATT ou MAIN PWR. Quand le bouton MAIN PWR est sur OFF, un
circuit de charge a fil maintient la charge de la batterie FLCS avec I’énergie de la batterie avion.

Systeme d’énergie externe

Le systeme d’énergie externe comprend un réceptacle externe standard et un écran de visualisation.
L’écran de visualisation permet a I’énergie externe d’etre connectée aux bus de I’avion si la phase, le
voltage et la fréquence sont corrects. Quand connectée, 1’énergie externe fournit la méme puissance
que le générateur principal.

Unités de protection de surcharge
Les 8 unités de protection de surcharge fonctionnent de maniere similaire a un disjoncteur
conventionnel pour protéger le circuit des surcharges. Les unités protegent les divers bus électriques et

stations d’emport. Le bouton ELEC CAUTION RESET sur le panneau de contrdle électrique peut
remettre a zéro une unité de protection de bus ac qui a décrochée.
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INDICATEURS ET CONTROLES DU SYSTEME ELECTRIQUE

MAIN PWR 1
FIRER XY MAL & P
OHEAT DETECT  QTY IND LTS ) BatT 2
£ — 2
E OFF
S - 4
T CAUTION
HEAT EPU/GEN . 5
(%) () 2 6
: ——ACFT BATT—
10
MA‘INT
+
Figure 1-15
Indicateur/controle Position/indication Fonction
1. Bouton MAIN MAIN PWR Connecte le groupe externe ou le
PWR générateur principal au systeme

électrique et initialise le
générateur de secours. Détermine
la fonction du bouton FLCS
PWR TEST. Si du courant
alternatif ac n’est pas disponible,
il connecte la batterie avion aux
bus batterie.

BATT Connecte la batterie avion aux
bus batterie, déconnecte le
générateur principal ou le groupe
externe, remet a zéro le
générateur principal, désactive le
générateur de secours et
détermine la fonction du bouton
FLCS PWR TEST.

OFF En vol — Déconnecte le
générateur principal du systeme
électrique et désactive le
générateur de secours.

Au sol — Déconnecte le
générateur principal ou le groupe
externe du systeme électrique et
désactive le générateur de
secours. Déconnecte la batterie
avion des bus avions.
L’utilisation de la verriere et du
chargeur de la batterie FLCS sont
disponibles apres la coupure
moteur.
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2. Voyant FLCS
PMG

FLCS PMG

En vol — Le FLCS PMG
n’alimente aucune chaine du
FLCS

Au sol — I’énergie FLCS PMG
n’est pas disponible pour les
chaines FLCS. Le voyant est
retardé de 60s apres le NLG
WOW initial.

3. Voyant MAIN
GEN

MAIN GEN

Indique que le groupe externe ou
le générateur principal n’est pas
connecté a 1 ou aux 2 bus ac
non-essententiels.

4. Voyant STBY
GEN

STBY GEN

Indique que I’énergie du
générateur de secours n’est pas
disponible.

5. Voyant EPU
GEN

EPU GEN

Indique que I’EPU a été
commandé sur marche mais que
le génrateur EPU ne fournit pas
d’énergie aux 2 bus ac essentiels.
Le voyant ne marchera pas avec
le bouton EPU sur OFF (WOW)
et le moteur tournant.

6. Voyant EPU
PMG

EPU PMG

Indique que I’EPU a été
commandé sur marche mais que
I’énergie de ’EPU PMG n’est
pas disponible pour toutes les
chaines FLCS.

7. Voyants FLCS
BATT

A,B,CetD

Indique que la batterie FLCS se
décharge sur les chaines FLCS
indiquées.

8. Voyant ACFT
BATT

TO FLCS

En vol — Indique que le bus
batterie fournit de 1’énergie a 1
ou plusieurs chaines FLCS que le
voltage est de 25V ou moins.

Au sol — Indique que le bus
batterie fournit de I’énergie a 1
ou plusieurs chaines FLCS.

FAIL

En vol — Indique un
disfonctionnement de la batterie
avion (20V ou moins).

Au sol — Indique une défaillance
de la batterie avion, un
déséquilibre de tension entre les
cellules ou une situation de
surchauffe. Le voyant est retardé
de 60s apres le MLG WOW.
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9. Voyant ELEC ELEC SYS S’allume en conjugaison avec
SYS I’un des voyants ci-dessus.
S’allume également si une ou
plusieurs batteries FLCS n’est
pas connectée quand le
générateur principal est en

marche.
10.Bouton ELEC Pressé Met a zéro le voyant ELEC SYS
CAUTION RESET et annule le voyant MASTER
CAUTION pour de futures

indications. Remet a zéro les
générateurs principal et de
secours. Remet a zéro une unité
de protection de surcharge pour
le bus ac non-essentiel et le bus

nacelle ac.
11. Bouton FLCS TEST Quand le bouton MAIN PWR est
PWR TEST sur :
MAIN PWR BATT
Teste la sortie de Teste les batteries
I'inverseur FLCS au sol.
NORM Position normale. Teste 1’énergie

Teste la disponibilité | FLCS de la batterie
de ’EPU PMG lors avion.

d’un test EPU/GEN au
sol.

MAINT Pour une utilisation en
maintenance au sol. Inopérant en
vol.

12.Voyant FLCS A,B,CetD S’allume pour indiquer que la
PWR sortie de I'inverseur FLCS est
correcte lors des tests d’énergie
FLCS.

Utilisation normale

Avant le démarrage moteur, le bouton MAIN PWR est placé sur BATT afin de vérifier la batterie
avion et les batteries FLCS. Les voyants ELEC SYS, FLCS PMG, MAIN GEN et STBY GEN
s’allument. De plus, le voyant ACFT BATT TO FLCS s’allume pour indiquer que la batterie avion
alimente le FLCS et les voyants FLCS PWR s’allument pour indiquer que les sorties FLCS sont
bonnes.
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Avec le bouton FLCS PWR TEST maintenu sur TEST, le voyant ACFT BATT TO FLCS s’éteint (le
voyant FLCS PMG s’éteindra également). Les voyants FLCS BATT s’allument les voyants FLCS
PWR restent allumés pour indiquer que les batteries FLCS sont bonnes.

Avec le bouton FLCS PWR TEST sur NORM, quand le bouton MAIN PWR est déplacé sur MAIN
PWR pour un démarrage sur 1’énergie de la batterie, les voyants ne changent pas. Si le groupe externe
est utilisé, les voyants MAIN GEN, ACFT BATT TO FLCS et FLCS PWR s’éteindront quand le
bouton MAIN PWR sera placé sur MAIN PWR.

Lors du démarrage moteur, le voyant FLCS PMG (et ACFT BATT TO FLCS si le moteur est démarré
sur la batterie) s’éteindront a environ rpm 40%. Le voyant STBY GEN s’éteindra a environ rpm 52% ;
le voyant MAIN GEN s’éteindra environ 10s plus tard si les 2 générateurs fonctionnent correctement.
Le groupe externe, si utilisé, devra etre déconnecté des bus de I’avion quand le générateur principal
sera en marche.

A chaque fois apres avoir sélectionné MAIN PWR, y compris en vol, le bouton FLCS PWR TEST doit
etre placé momentanément sur TEST pour vérifier la sortie de I’inverseur. Lors du test EPU, le voyant
FLCS PWR s’allumera pour indiquer que I’énergie EPU PMG est disponible au FLCS.

Lors de la coupure moteur, le voyant d’alerte ELEC SYS, FLCS PMG et MAIN GEN s’allumeront
puisque le moteur s’arrete. Le voyant ACFT BATT TO FLCS peut aussi s’allumer.
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Distribution de I’énergie AC
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Bus emergency ac n°1

feu/surchauffe
Gyro & son AIM-9
Indicateur de quantité de

Réchauffeur sondes de CADC INS
données air (nez et fuselage)
DED LEF
Altimetre electronique
ECA Eclairage primaire de la
Indicator AOA console
Indicateur de débit
Réchauffeur sonde AOA Aclairage primaire des
HUD/CTVS instruments
VVI
Bus emergency ac n°2

ADI Détecteur & testeur de Phare d’atterrissage

Indicateur de position tuyere

Feux anti-collision carburant Indicateur de pression d’huile
Phare de ravitaillement en vol Canon Indicateur & quantité
d’oxygene
DED HSI
Feux de position
DEEU Indicateurs de pression
hydraulique TACAN
Détecteur de givre
IFF
Bus essentiel ac n°2 Bus nacelle essentielle ac
Pompe carburant 3 Electronique missile des stations 1, 2, 3a,
7a,8 &9

MFD

Bus non-essentiel ac n°1 Bus nacelle non-essentiel ac

Chauffeur AVTR Largage normal des stations 1, 2, 3a, 7a, 8
&9
FCC
Chauffeur INS
Chauffeur de la sonde de température totale

TWS
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e Les bus non-essentiels et le bus radar ne sont pas alimentés par le générateur de secours et EPU.
e [es bus essentiels ne sont pas alimentés par le générateur EPU.

Distribution de ’énergie DC

Bus emergency dc n°1

FLCP (tous feux, mise

INS

Systeme NWS/AR

Index AOA a zéro/armement et
auto-test) Sélection du mode Bouton de réchauffe
Energie charge batterie instruments sonde
Source d’énergie
Voyant d’alerte CADC | FLCS (chaines A et B) Bouton mission train Aérofreins
sorti
Contrdle température Voyants d’alerte TACAN
cockpit FUEL FLOW Voyants train sorti
Radio VHF
CTVS IFF Bouton rail missile
MLG WOW (chaines C
& D)
Bus emergency dc n°2
ACIU ECA Canon Bouton MASTER ARM
Bouton dégivrage ECS HUD Contrdle vidéo MFD
Voyants du systeme de Voyant d’alerte EEC ILS Alerte OXY LOW

ravitaillement en vol

Transfert automatique
de carburant avant

Pilote auto
AVTR/CTVS
Gachette caméra/canon
Actionneur verriere*

Largueur de paillettes
(chaff)

DEEU

(EEC fault)
Dégivrage moteur

Voyant d’alerte EQUIP
HOT

Transfert carburant
externe

Source d’énergie FLCS
(chaines C & D)

Bouton phares
d’atterrissage/roulage

Voyant d’alerte LEF &
ADC

Fermeture trappes de
train

Isolation hydraulique du
train

Commande de
sortie/rentrée de train

Voyant d’alerte SEAT
NOT ARMED

Trim manche

Voyant d’alerte
STORES CONFIG

Isolation réservoir

Contrdle UFC
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Bus essentiel dc n°2 Bus non-essentiel de n°1 Bus nacelle non-essentiel dc
Pompes carburant 3 & 5 Controle ECM Bouton ENG FEED
Altimetre radar Chauffeurs batterie FLCS FCR
Voie sécurisée Pompes carburant 1, 2 & 4 Enregistreur de chargement de
vol
Largage normal des stations 1, 2, TWS
3,4,5,6,7,8&9 Voyant d’alerte FUEL HOT

Stations de flancs gauche et
droite

Bouton Max Power

Coupure d’éjecteur nacelle

TISL
Bus battery n°1 Bus battery n°2
Freins anti- Indicateur FTIT Altimetre pneumatique | Source d’énergie FLCS
dérapage/canal 1 (chaines A & B)
Voyant d’alerte Freins anti-
Voyant d’alerte verriere HYD/OIL PRESS dérapage/canal 2 Bouton FUEL
MASTER
Lampes cockpit Intercom Voyant d’alerte BUC
GCU (principal/secours)
Appauvrissement
moteur

Alerte moteur
EPU

FLCC (voyant DUAL
FCC)

Source d’énergie FLCS
(chaines C & D)

NOTE :

¢ *Energie disponible des bus batterie avec la bouton sur OFF.

e [es bus non-essentiels ne sont pas alimentés par les générateurs de secours et EPU.
® e bus essentiel n’est pas alimenté par le générateur EPU.
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SYSTEME HYDRAULIQUE

Comimandes de vol

B Systéme hydraulique &
Bl Systéme hydraulique B
B Lles 2 systémes hvdrauliques

La pression hydraulique est fournie par des systemes hydrauliques de 3000 psi désignés systémes A et
B. Voir figure FO-8. Les systemes sont alimentés par 2 pompes indépendantes, entrainées par le
moteur, situées sur I’ADG. Voir figure 1-5. Chaque systeme dispose d’un réservoir de stockage du
fluide hydraulique. Les réservoirs sont pressurisés par leur systemes hydraulique respectifs pour
assurer une pression positive a la pompe. Le refroidissement du systeme hydraulique est fourni par un
échangeur de chaleur fluide-carburant hydraulique qui est situé en amont des réservoirs.

Les 2 systemes operent simultanément pour fournir 1’énergie hydraulique aux surfaces de contrdle de
vol et aux LEF. Si 1 des systemes vient a lacher, le systeme restant fournira suffisamment d’énergie
hydraulique ; cependant, le taux maximal d’actionnement du FLCS est réduit. Le systtme A fournit
également I’énergie au FFP et aux aérofreins. Toutes les fonctions restantes, y compris le canon et la
trappe d’évacuation des douilles canon, le systeéme de ravitaillement en vol AR, le train, les freins et le
NWS sont alimentées par le systeme B. Le systtme B a également en charge les freins/accumultateurs
JFS (qui fournissent I’énergie de démarrage pour le JFS et la pression d’urgence pour les freins), fourni
par la rotation du moteur a un minimum de rpm 12%. Le systeme B nécessite environ 1 mn pour
recharger les accumulateurs.
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Le train peut etre sorti pneumatiquement dans le cas d’une défaillance du systeme hydraulique B. En
cas de défaillance des 2 systemes hydrauliques, une 3° pompe hydraulique située sur I’EPU fournit
automatiquement de la pression hydraulique au systeme A. (Voir TEMERGENCY POWER UNIT
(EPU) dans cette section, et la figure FO-9 pour de plus amples informations sur I’EPU.)

Chaque systeme hydraulique a un accumulateur FLCS qui est isolé du systeme principal par des vannes
de vérification. Ces accumulateurs ont une fonction double. Si la demande excede le taux de débit
maximum de la pompe lors de mouvements rapide des gouvernes, les accumulateurs fournissent une
pression hydraulique supplémentaire. De plus, si les 2 systemes hydrauliques lachent, les
accumulateurs fournissent une pression hydraulique adéquate aux gouvernes quand I’EPU arrive a
bonne vitesse.

Voyant d’alerte et indicateur de pression hydraulique

‘ 1. Indicateur de pression systeme
B hydraulique A

' [‘T‘ c HYD PRESS 2. Indicateur de pression systeme
hydraulique B

Figure 1-16

Indicateurs de pression hydraulique

Les indicateurs de pression hydraulique, 1 pour le systeme A et 1 pour le systeme B, sont situés sur la
console de droite. Les indicateurs nécessite la puissance de I’emergency ac pour fonctionner.
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Voyants d’alerte HYD/OIL PRESS

Un voyant d’alerte HYD/OIL PRESS,
situé sur la casquette du tableau de
bord, s’allume quand le systeme
hydraulique A ou B passe en-dessous
de 1000 psi. Le voyant d’alerte
s’allume également quand en fonction
de la pression d’huile moteur. (Voir
INSTRUMENTS MOTEUR dans cette
section) Le voyant est alimenté par le
bus batterie.
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Réservir hydrazine

L’EPU est un autonome (figure FO-9) qui fournit simultanément de la pression hydraulique au systéme
A et de I’énergie électrique d’urgence. L’EPU s’active automatiquement quand les 2 générateurs
principal et de secours lachent ou quand la pression des 2 systemes hydrauliques passe en-dessous de
1000 psi. L’EPU peut etre utilisé€ manuellement quelque soit les situations de panne.

L’EPU nécessite du courant linéaire dc soit du bus batterie n°1 ou n°2 pour I’activation automatique ou
manuelle. Quand I’EPU est en fonctionnement, I’emergency ac et les bus dc sont alimentés par le
générateur EPU. Si I’EPU est activé alors le générateur principal ou de secours est en fonctionnement,
les bus dc non-essentiel et essentiel ne seront plus alimentés.

Lorsqu’utilisé, ’EPU augmente le systeme hydraulique A si besoin. Si la pompe hydraulique du
systeme A normal lache, I’EPU est la seule source de pression du systeme A.
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Figure FO-9
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L’EPU utilise I’air bleed moteur et/ou I’hydrazine pour fonctionner. Normalement, 1’air bleed moteur
est utilis€ pour maintenir une vitesse d’utilisation. Quand 1’air bleed est insuffisant, une augmentation
d’hydrazine survient automatiquement. L.’hydrazine est toujours utilisé quand I’EPU est commandée
démarrage sauf quand activé lors de test au sol en utilisant le bouton test EPU/GEN.

Dans la commande systeme, 1’hydrazine est forcée dans la chambre de décomposition par du nitrogen.
Le produit gazeux de la réaction fait tourner la turbine/gearbox qui alimente ensuite le générateur EPU
et la pompe hydraulique. L’échappement hydrazine est ventilée vers 1’extérieur par la partie inférieure
droite de I’apex de voilure et comprend du nitrogen, de hydrogene, de I’ammoniac et de ’eau. La
température des gaz d’échappement peut dépasser 1600°F et peut s’enflammer a la présence d’une
flame. Les gaz d’échappement ont une odeur d’ammoniac, sont irritants pour le nez et les yeux et
doivent etre éviter le plus que possible.

INDICATEURS ETCONTROLES EPU
Voir figure 1-17.
Bouton de sécurité sol de PEPU

Un bouton de sécurité sol de I’EPU est situé sur le coté droit de I’entrée d’air moteur et est utilisé pour
désactiver I’'EPU au sol. Avec la fiche de sécurité EPU installé, I’EPU ne peut pas fonctionner.

Bouton EPU

Le bouton EPU est un interrupteur a 3 positions.

Les fonctions sont :
e OFF —:

- Evite ou arrete I’utilisation de I’EPU au sol
(WOW).

- N’évite pas ou n’arrete pas I'utilisation de
I’EPU en vol pour une défaillance des
générateusr principal et de secours si le
bouton a été placé sur NORM depuis le
décollage (depuis WOW).

- Evite I'utilisation de ’'EPU en vol si le
bouton est maintenu sur OFF depuis le
décollage (depuis WOW).

- Arrete I'utilisation de I’EPU en vol sauf lors
d’une défaillance des générateurs principal et
de secours.

L NORM

® NORM - Le systeme est armé pour une utilisation
automatique sauf lors d’une coupure moteur au sol. Avec le
WOW et la manette des gaz sur OFF, ’EPU ne s’activera
pas quand les générateurs principal et de secours seront
déconnectés.

OFF

Figure 1-17
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e ON — Commande le fonctionnement de I’EPU quelque soient les conditions de pannes. L’utilisation
s’arretera quand le bouton est positionné sur OFF sauf en cas de pannes des générateurs principal et de
secours.

Le bouton a une position guarde ; la partie supérieur du panneau peut etre soulevée pour bouger le
bouton sur ON et la partie inférieure aussi pour bouger les bouton sur OFF. Quand les 2 sections de la
guarde sont baissées, le bouton est maintenu en position NORM.

Lampe EPU Run

La lampe EPU Run s’allume quand la vitesse de turbine EPU est a I’intérieur de la zone correcte et que
la pompe hydraulique entrainée par I’EPU décharge de la pression supérieure a 2000 psi.

Voyant HYDRAZN

Le voyant HYDRAZN s’allume quand I’EPU est commandé sur 1’hydrazine pour 1’utilisation qu’elle
soit disponible ou pas.

Voyant AIR

Le voyant AIR s’allume quand I’EPU est commandé sur marche avec la sécurité EPU enlevée. Il reste
allumé méme quand I’EPU est alimenté par hydrazine.

Bouton test EPU/GEN

FIREE Oxy NAL &
OHEAT DETECT QTY IND'LTS

'® L@
S OFF
T PWR

PROBE
HEAT EPU/GEN

OLl®,

TEST OFF

G
H
A
N
1
E

TEST
&) NORM
MAINT

+

Figure 1-9
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Le bouton test EPU/GEN (figure 1-9) a des positions sur OFF et EPU/GEN. Le bouton est pré-
positionné sur OFF. Il fournit un moyen de tester le générateur EPU et la sortie EPU PMG au FLCS au
sol sans utiliser I’hydrazine.

Indicateur de quantité carburant EPU

EPU FUEL
% REMAIN

L’indicateur de quantité de carburant EPU est situé sur la console de droite. L’indicateur est gradué de
0-100 et indique le pourcentage d’hydrazine restant. L’indicateur utilise I’énergie du bus batterie.

Détecteur de fuite hydrazine

Le détecteur de fuite hydrazine est une base en silicone, un disque jaune visible de la trappe d’acces
3208. La zone visible est noire sur moitié pour fournir un contraste avec le disque jaune. Le disque
jaune vire au violet/noir en présence d’hydrazine et/ou de ses vapeurs, indiquant une fuite de I’'EPU
et/ou du systeme de réservoir carburant.

Indicateur de mise a feu de ’EPU

Indicateur de mise a feu de I'EPU est situé a proximité de la sécurité sol EPU sur le coté droit de
I’entrée d’air moteur. Normalement, 1’indicateur affiche un disque gris et noir. Si 'EPU a été activé,
I’indicateur affiche 6 triangles noirs et blancs espacés de maniere égale.

Utilisation de ’EPU

L’EPU est concu pour fontionner automatiquement en cas de pannes des générateurs principal et de
secours, de défaillance du systeme hydraulique double, de PTO shaft ou de panne ADG et de panne
moteur ou si le moteur est coupé en vol. L’EPU peut également etre activé manuellement. Apres avoir
recu une commande de démarrage, I’EPU a besoin d’environ 2s pour atteindre sa vitesse.

Pendant ces 2s, tous les équipements qui ne sont pas alimentés par les batteries inverseurs FLCS ou le
bus batterie perdent leur énergie. Cependant, pendant ces 2s, la pression hydraulique aux gouvernes
sera fournie par le systtme B puisque le moteur s’arrete ou par les accumulateurs de commandes de
vol. Le démarrage de I’EPU peut etre audible. Une fois utilisé, cependant, I’EPU peut etre entendu
mais ne fera pas le méme bruit que lors du test EPU au sol. Un manque de son lors du démarrage EPU
ne signifie pas un mauvais fonctionnement de I’EPU qui peut etre vérifié en regardant le voyant EPU
Run. Les rpm EPU sont controlés par 3 controles de vitesse. Les controles de vitesse primaire et
secondaire sont basés sur les rpm EPU. Le contr6le de vitesse tertiaire est basé sur la fréquence EPU
PMG.

Quand I'’EPU est en fonctionnement, les parametres de poussée moteur doivent etre maintenus pour
éviter I’utilisation de I’hydrazine (comme indiqué par I’illumination du voyant
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HYDRAZN). Ceci nécessite généralement un minimum de rpm 75% au niveau de la mer. Les

parametres de poussée nécessaires peuvent etre significativement plus élevés a des altitudes pressions
plus plus élevées.

Si le moteur lache, I’hydrazine seulement est utilisée pour alimenter I’EPU. Avec I’hydrazine
seulement, le temps d’utilisation du systeme est d’environ 10 mn en besoin de charge normale. Des
mouvements plus amples des gouvernes réduisent ce temps d’utilisation. Quand I’EPU est la seule
source d’énergie hydraulique, la perte de I’EPU entrainera la perte du contrdle de I’avion.
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SYSTEME DE TRAIN D’ATTERRISSAGE (LG)

Le systeme LG est normalement utilisé par le systeme hydraulique B. Le train avant NLG est sorti et
rétracté par la pression hydraulique. Le train principal MLG est rétracté hydrauliquement mais sorti par
gravité assisté par charges d’air. Toutes les trappes de train sont actionnées hydrauliquement avec
séquencement électrique lors de la rétraction et séquencement mécanique lors de la sortie. Si le
systeme B lache, le LG peut etre sorti pneumatiquement.

Train d’atterrissage principal (MLG)

Les 2 trains sont indépendants I’un de I’autre et se rétractent vers 1’avant avec une rotation mécanique
des roues vers I'intérieur. Chaque roue du train principal est équipée de 3 branchements de fusibles
(évacuation de la pression thermique).

Train d’atterrissage avant (NLG)

Le train avant se rétracte vers
I’arriere de 90° avec une rotation
de la roue vers I’intérieur. Une
déconnection rapide sur la liaison
ciseau est fournie pour que le la
roulette de nez puisse tourner au-
dela de la zone de conduite pour
la rétraction.

WAWAWV. XTlight.de

Indicateurs et controles du train d’atterrissage

Voir figure 1-18
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Poignée du train d’atterrissage

EMER STORES
JETTISON

/el /
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[
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GND JETT BRAKES PARHl!‘lG
ENABLE CHAN1 BRAKE

%% .
' ;} R

{
CHAN 2 OFF DN LOCK
REL

V ]
STORES CONFIG HORN LIGHTS ] O

CATI SILENCER LANDING

H,ur . orr e ava DN

CAT Il TAXI

E?EEE% Verrouillage Train bas

Horn silencer
Poignée LG

Figure 1-18

La poignée LG dispose d’une prise en forme de roue. Le mouvement de la poignée actionne des bouton
électrique (alimentés par le bus emergency dc n°2) pour commander la rétraction et la sortie du train.
Un voyant d’alerte dans la poignée, alimenté par le bus batterie, s’allume quand le train et les trappes
sont en phase de transition ou que le verrouillage n’a pas fonctionné dans la position commandée. Le
voyant s’allume également quand tout le train n’est pas sorti et verrouillé, a une vitesse-air inférieure a
170 kt, & une altitude inférieure a 10 000 ft et un taux de descente supérieur a 250 ft/mn. La poignée est
verrouillée en position basse DN quand I’avion est au sol. En vol, un signal du bouton MLG WOW
gauche active automatiquement un clip qui déverrouille la poignée, permettant le mouvement vers la
position haute UP. La poignée est verrouillée en position haute UP pour éviter la sortie du train lors de
manceuvres sous forts facteurs de charge.
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Bouton d’autorisation d’abaissement de la poignée LG

Le bouton d’autorisation d’abaissement de la poignée LG déverrouille la poignée électriquement pour
permettre le mouvement vers la position DN. Le bouton actionne un clip qui relache le mécanisme de
verrouillage de la poignée. Le bouton doit etre pressé avant que 1’action d’abaissement ne soit
appliquée a la poignée. Le clip ne déverrouille pas la poignée en méme temps que [’action
d’abaissement est appliquée.

Bouton de relache de verrouillage bas de la poignée LG

Le bouton DN LOCK REL, quand pressé, déverrouille mécaniquement le mécanisme de verrouillage
de la poignée si le clip électrique venait a lacher ou n’est plus alimenté. Il surpasse tout signal de
controle du train électrique. Appuyer sur ce bouton et manipuler la poignée au sol rétractera le train. Ce
bouton ne déverrouillera pas la poignée LG tant qu’une force vers le bas sera appliquée.

Poignée de train alternative

La poignée ALT GEAR est située juste sous le panneau de controle de train. La poignée est utilisée
pour sortir le train si la sortie normale n’est pas possible. Actionner la poignée ALT GEAR fournit de
la pression pneumatique pour ouvrir les trappes de train, sortir le train avant et couper la valve
hydraulique de sélection du train.

La bouteille pneumatique d’urgence LG/crosse est aussi utilisée pour descendre la crosse et contient
suffisamment de pression pneumatique pour une sortie de train et pour maintenir la crosse baissée. La
bouteille ne peut pas etre rechargée en vol. Puisque la pression pneumatique est réduite par I’expension
du fait de I’extension des actionneurs, une force d’extension plus faible que la normale est disponible.

Si possible, la poignée LG normale devrait etre en position basse avant I’utilisation de la poignée ALT
GEAR afin que les autres fonctions controlées par la poignée LG (telles que les freins et TEF) puissent
fonctionner normalement. Un bouton de remise a zéro du train est situé sur la poignée ALT GEAR. Si
une sortie ALT GEAR est infructueuse, appuyer sur le bouton avec la poignée ALT GEAR poussée
relache de la pression pneumatique, permettant au train d’etre rétracté si la pression hydraulique du
systeme B est disponible.

Alarme sonore LG

L’alarme sonore de train est un signal intermittent de volume fixe qui sonne dans le casque quand le
NLG ou le MLG n’est pas sorti et verrouillé et que les conditions suivantes sont réunies :

e Vitesse-air inférieure a 170 kt.

e Altitude pression inférieure a 10 000 ft.

e Taux de descente supérieure a 250 ft/mn.

Bouton HORN SILENCER

Le bouton HORN SILENCER est situé sur le panneau de controle LG. Appuyer sur ce bouton annule

la sonnerie d’alarme. Si la situation d’alerte est résolue, 1’alarme est remise a zéro. Si ce n’est pas
résolu, une alarme plus forte de vitesse faible sonnera.
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Voyant d’alerte TO/LDG CONFIG

Le voyant d’alerte
TO/LDG CONFIG,
situé sur la casquette
du tableau de bord,
s’allume en vol quand
I’ altitude pression est
inférieure a 10 000 ft,
que la vitesse-air est
inférieure a 170 kt, que
le taux de descente est
supérieur a 250 ft/mn
et que I'une des
conditions suivantes
existe :

® TEF pas
completement sortis.

® NLG ou MLG pas
sorti ou pas verrouillé
(accompagné de
I’alarme sonore LG).

Le voyant d’alerte TO/LDG CONFIG s’ allumera au sol si les TEF ne sont pas compleétement sortis.
Avec les TEF complétement sortis, un ordre de roulis inverse rapide peut entrainer 1’illumination

momentanée du voyant TO/LDG CONFIG si les conditions d’altitude, la vitesse-air et le taux de
descente décrites plus haut sont rencontrées ou le WOW.
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Voyants de trains sorti
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Figure 1-18

Les 3 voyants verts de train sorti (figure FO-15) sont disposés sur la silhouette avion. Quand un
train est sorti et verrouillé, son voyant respectif est alumé. Une condition de train rentré et
verrouillé est indiqué quand les 3 voyants et le voyant de la poignée LG sont éteints. Les 3 voyants
nécessitent 1I’énergie du bus batterie et du bus emergency dc n°2.

Boutons poids-sur-train

Les boutons LG WOW, situés sur le MLG et sur le NLG, fonctionne en fonction de I’estension du train
pour permettre ou arréter certaines fonctions systemes. La figure 1-21 énumere les systemes affectés
par les boutons WOW et les symptomes d’une défaillance du bouton WOW.

Utilisation du train d’atterrissage

Le mouvement de la poignée du train vers la position UP entraine les actions suivantes :
¢ | e voyant d’alerte de la poignée de train s allume.

e |e train se déverrouille et se rétracte.

e [es 3 voyants verts de train sorti s’éteignent.

¢ | e roulement des roues du train principal par la pression des freins.
e La trappe se ferme et se verrouille.

e [ e voyant d’alerte de la poignée de train s’éteint.

e La pression hydraulique est évacuée du train.

® [es boutons FLCS passe en mode croisicre.

e Les TEF se rétractent en position normale.

e [ ’énergie électrique est évacuée du canal de frein 1
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Boutor: LG WOW

MLG droit - SYSTEMES

Batterie avion FCR
Altimetre électronique FLCC
Frens/Antipatinage FLCP
ECA Enregistreur de charge de vol
ECS Alarme LG
Controles moteur SMS
Voyant d’alarme moteur (F-16C) Systeme d’isolation des réservoirs
EPU VWCS (F-16C)
Passage en position basse défaillant en vol Passage en position haute défaillant au sol
Le voyant d’alarme ENGINE sera inopérant (F-16C)

Le voyant d’alarme ENGINE sera opérant (F-16C)
L’enregistreur de charge de vol sera inopérant avec la manette

L’enregistreur de charge de vol fonctionnera au sol
des gaz sur IDLE
Le FCR transmettra
Le FCR n’émettra pas
Le chauffeur du réservoir de Halon sera sur marche
Le chauffeur du réservoir de Halon sera inopérant
Les charges peuvent ¢tre larguées méme par jettison si le
Les charges ne peuvent etre larguées méme par jettison sauf si bouton GND JETT ENABLE sur OFF
le bouton GND JETT ENABLE sur ENABLE
VWCS sera opérant (F-16C)
VWCS sera inopérant (F-16C)
Avec une défaillance simultanée du bouton MLG WOW
Les freins peuvent etre appliqués avant le touché si les freins | gauche et du bouton ANTISKID, les freins de palonnier seront]
de palonniers sont pressés

inopérants qaund la vitesse-sol est inférieure a 20 kt
Le bouton ANTISKID se maintiendra sur PARKING BRAKE Avec une défaillance simultanée du bouton MLG WOW
avec la manette des gaz entre OFF et IDLE. gauche, le bouton ANTISKID doit etre maintenu sur

PARKING BRAKE pour faire fonctionner le frein de parking

Avec une défaillance simultanée du bouton MLG WOW
gauche, le voyant ACFT BATT FAIL indique un Le voyant ACFT BATT FAIL s’allume pour une défaillance
disfonctionnement de la batterie avion (voltage de 20V ou de la batterie avion uniquement

moins) , un déséquilibre de voltage entre les cellules ou une

situation de surchauffe L’EPU sera commandé sur marche lors de coupure moteur ;
I’utilisation ne peut pas etre arrétée avec le bouton EPU

La valve de refroidissement radar peut etre ouverte avec le
radar sur OFF

Le voyant A/R DISC n’indiquera pas une défaillance du relai
B ou C du phare AR

Le voyant CADC peut etre allumé

L’auto-test FLCS ne peut pas etre initié

Figure 1-19 (1° partie)
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Boutor: LG WOW

MLG gauche - SYSTEMES

FLCP
Batteries FLCS
Panneau test sol (voyants pompes carburant)
Coupure sol JFS

Batterie avion
Transmetteurs AOA (les deux)
Frens/Antipatinage
BUC (a2 rpm<80%)

ECA Poignée LG

Voyant d’alarme moteur (F-16D) Alarme LG
EPU Sonde de température totale
FLCC VWCS (F-16D)

Passage en position haute défaillant au sol
Les chauffeurs de sonde AOA (les deux) seront sur marche ;
les voyants ADC, DUAL FC, CADC et LE FLAPS peuvent
s’allumer si les sondes AOA ne sont pas positionnées de
maniere égale

Passage en position basse défaillant en vol
Les chauffeurs de sonde AOA (les deux) seront inopérants a
moins que PROBE HEAT soit sélectionné

A rpm<80%, le bouton test sol BUC s’engagera sur BUC en
vol
A rpm<80%, le bouton test sol BUC ne sera pas opérant

Le voyant d’alarme ENGINE sera inopérant (F-16D)
Le voyant d’alarme ENGINE sera opérant (F-16D)

Le JFS s’arrétera automatiquement apres le démarrage moteur
Le JFS ne se coupera pas automatiquement apres le démarrage

La poisition LG UP ne peut pas etre sélectionnée a moins que moteur

le bouton DN LOCK REL ne soit appuyé
La position LG UP peut etre sélectionnée sans que le bouton

Le voyant d’alerte TO/LDG CONFIG sera allumé avec les DN LOCK REL ne soit appuyé
TEF non baissés
Le chauffeur de sonde température totale sera sur marche

Le chauffeur de sonde température totale sera inopérant
VWCS sera opérant (F-16C)

VWCS sera inopérant (F-16D)
Avec une défaillance simultanée du bouton MLG WOW droit
et du bouton ANTISKID, les freins de palonnier seront

Les freins peuvent etre appliqués avant le touché si les freins
inopérants qaund la vitesse-sol est inférieure a 20 kt

de palonniers sont pressés

Avec une défaillance simultanée du bouton MLG WOW droit,
le bouton ANTISKID doit ¢tre maintenu sur PARKING
BRAKE pour faire fonctionner le frein de parking

Le bouton ANTISKID se maintiendra sur PARKING BRAKE
avec la manette des gaz entre OFF et IDLE.

Les voyants pompe carburant sur le panneau de test sol
externe seront inopérants

Le voyant ACFT BATT FAIL s’allume pour une défaillance
de la batterie avion uniquement

L’EPU sera commandé sur marche lors de coupure moteur ;
I’utilisation ne peut pas etre arrétée avec le bouton EPU

L’auto-test FLCS ne peut pas etre initié

Les batteries FLCS ne se couperont pas apres 1’arret moteur

Figure 1-19 (2° partie)

88



Boutoi; LG WOW

N DL flp el

NLG - SYSTEMES

Sonde de donnée air/pitot static
AR (F-16C)
FLCP
Energie FLCS
NWS (F-16C)
Aérofreins

Passage en position basse défaillant en vol

Passage en position haute défaillant au sol

Les chauffeurs de la sonde de donnée air/pitot static seront
inopérants a moins que qu’ils ne soient sélectionnés avec le
bouton PROBE HEAT

Le bouton A/R DISC sera inopérant (F-16C)

Le voyant d’avertissement FLT CONT SYS ne peut pas etre
remis a zéro jusqu’a ce que le servo soit remis a zéro

Le NWS peut etre engagé et suivra les impulsions du
palonnier avec le NLG sorti

Les aérofreins ne sont pas limités a 43° avec le NLG sorti

Le voyant ACFT BATT TO FLCS indique que le bus batterie
alimente en énergie une ou plusieurs chaines FLCS

Le voyant FLCS PMG indique que I’énergie FLCS PMG
n’est pas disponible sur une ou plusieurs chaines FLCS

Les chauffeurs de la sonde de donnée air/pitot static seront sur|
marche

Le bouton A/R DISC sera opérant (F-16C)
Le FLCS ne pourra pas faire d’auto-test
Le NWS sera inopérant

Les aérofreins ne resteront pas ouverts de plus de 43° apres le
touché des roues

Le voyant ACFT BATT TO FLCS indique que le bus batterie
aliment une ou plusieurs chaines FLCS (voltage du bus 25vdc
ou moins)

Le voyant FLCS PMG indique que le FLCS PMG n’alimente
pas de chaines FLCS

Figure 1-19 (3° partie)

Le mouvement de la poignée LG vers la position DN entraine les actions suivantes :

e e voyant d’alerte de la poignée LG s’allume.

e [es trappes de train et le déverrouillage, s’ouvrent et se verrouillent en place.

¢ [ es 3 voyants verts s’allument.

e e voyant de la poignée LG s’éteint.
¢ [es TEF sortent.

e [e FLCS passe en mode TO/LDG.
e [a gestion du train avant est activée.

e [es aérofreins se ferme vers 43° si non surpassés.
e De I’énergie électrique est fournie au canal de frein 1.
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SYSTEME DE CONDUITE DE LA ROULETTE DE NEZ (NWS)

Le NWS est controlé électriquement en utilisant 1’énergie du bus dc n°1 et est utilisé électriquement en
utilisant la pression du systeme hydraulique B. Les signaux de conduite sont fournis aux moyen des
pédales du palonnier. Lorsque le NWS est engagé avec les pédales en position non-neutre, la roulette
de nez sera dirigée dans la position des pédales. Le NWS est limité a 32° de part et d’autre ; cependant,
le rayon de virage (figure 1-20) peut etre réduit en utilisant les freins différenciels. Le NWS est
automatiquement désengagé quand la jambe du NLG est détendue. Le NWS n’est pas disponible a la
suite d’une sortie du « alternate LG » et peut ne pas &tre disponible quand le voyant vert du train avant
n’est pas allumé.

MOTES:

- Le rayaon de virade peut &re
réduit & 11m en wutilizant l& frein
int&risLr.

- Déflexion maximale du bW,
- Toutes les distances sont
approximatives .

1.12m

211 m

3 ES0Om

4. 6m

S 2 atkm

6. Centre du cercle de virage

Petche PITOT

R MISSILE
Figure 1-20
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Bouton Nosewheel Steering/Air Refuel Disconnect/Missile Step

Le bouton NWS A/R DISC MSL STEP (figure 1-28) est situé en bas vers I’avant du manche et est
utilisé pour engager ou désengager le NWS quand I’avion est au sol. Une fois appuyé, le NWS est
engagé et le bouton peut etre relaché. Si le bouton est maintenu appuyé, un NWS continu est fourni.

Voyant NWS

Le voyant NWS est I’élément
central de I’indicateur de statut
NWS AR situé sur la partie haute du
tableau de bord (figure FO-15). Le
voyant s’allume quand le NWS est
engagé. Le NWS ne fonctionnera
pas méme si le voyant NWS est
allumé quand le voyant
d’avertissement est allumé ou
quand la pression du systeme
hydraulique B est indisponible. Au
sol, le NWS continura de
fonctionner avec le bouton AIR
REFUEL sur OPEN méme si le
voyant NWS est éteint.

HWS

Voyant d’alerte NWS FAIL

Le voyant d’alerte NWS FAIL est situé
sur le panneau de voyant d’alerte
(figure FO-15). Le voyant d’alerte
NWS FAIL s’allume quand quand le
NLG est verrouillée bas et qu’ une
défaillance dans le systeme NWS a
causé une coupure d’alimentation
électrique.
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SYSTEME DE CONDUTE DE LA ROULETTE DE NEZ (NWS) sur le F-16D

Le poste arriere du F-16D a les mémes indicateurs et controles que la place avant. Chaque poste du F-
16D peut controler le NWS. Le contrdle est effectué au moyen d’un bouton/indicateur de contrdle
NWS situé juste a I’avant du manche. Appuyer sur ce bouton/indicateur transfere le contrdle du NWS ;
I’indicateur s’allume en vert dans le cockpit qui a le controle. Le contrdle reste dans ce cockpit méme
si le moteur est coupé et que I’énergie €lectrique est déplacée. Le NWS peut seulement etre engagé et
utilisé depuis le cockpit qui a le contréle. Quand le NWS est sélectionné, le voyant AR/NWS s’allume
dans les deux cockpits. Le bouton palette a I’avant du manche permet un surpassement immédiat du
cockpit avant si le bouton de contrdle du manche est sur AFT ; Le bouton/indicateur de controle NWS
dans le cockpit arriere et le voyant OVRD s’allumeront. Le bouton palette du cockpit avant ne peut pas
surpasser le cockpit arriere quelque soit la position du contrdle du manche. Quand le bouton AIR
REFUEL est sur OPEN, le NWS peut etre engagé ou désengager depuis chaque cockpit sans utilisé la
bouton palette quelque soit le cockpit qui en a le contrdle.
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SYSTEME DE FREINS DE ROUES

Chaque roue du MLG est équipée d’un disque frein multiple alimenté hydrauliquement. Les freins sont
controlés électriquement par les pédales de palonnier connventionnel. L’effort de freinage augmente
graduellement en fonction de la pression appliquée sur les pédales. Un frein de parking est également
fourni. Un systeme anti-dérapage protege contre I’éclatement des pneux et est seulement utilisable
quand ce sont les pédales qui sont utilisées.

Sur le F-16D, les freins peuvent etre appliqués singulierement ou simultanément du cockpit avant ou
arriere. Les signaux de freins des deux cockpits sont additionnés afin que le signal total aux freins soit
la somme des forces sur les pédales des 2 cockpits.

L’énergie hydraulique des freins est fournie par le systeme B. Si le systeme B lache ou que le moteur
est utilisé a moins de rpm 12%, les freins de pédales et le frein de parking sont disponibles jusqu’a ce
que les accumulateurs JFS soit vidés. Une utilisation continue des freins de pédales, cependant, videra
le fluide de I’accumulateur et entrainera une perte de toute capacité de freinage apres environ 75s
(accumulateurs initialement complétement chargés). Pour attendre a 1’arret, utiliser le frein de parking
est préférable puisque le fluide de I’accumulateur n’est pas vidé.

SYSTEME DE FREINS DE PEDALE

BRAKE ERAKE
EHA‘H 1 EHA_H 2
Inverseurs

Freins de | L
pédales

Figure 1-21

Les freins de pédales (figure 1-21) utilisent I’énergie électrique des 4 inverseurs FLCS et des sources
d’énergie dc CHAN 1 et CHAN 2. Les freins de pédales 1’énergie d’un inverseur FLCS pour
fonctionner. Les signaux des pédales sont fournies a la boite de contrdle de freins qui, a son tour, utilise
les 2 sources d’énergie dc CHAN 1 et CHAN 2 pour faire fonctionner les valves pour controler la
pression hydraulique des freins.

Les sources d’énergie électrique sont groupées pour fournir 2 canaux redondants. Le canal 1 utilise les
inverseurs FLCS A et C et I’énergie dc CHAN 1. Le canal 2 utilise les inverseurs FLCS B et D et
I’énergie dc CHAN 2. Si un inverseur est défaillant, Un frein de pédale, soit CHAN 1 ou CHAN 2, sera
inopérant. Si une défaillance double d’inverseur survient, les 2 freins canal 1 ou 2 peuvent etre
inopérant, ou un frein dans chaque canal peut etre inopérant. Une défaillance d’inverseur peut etre
indiquée par les voyants FLCS PWR sur le panneau de
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bouton test (figure 1-9). Les labels adjacents aux voyants indiquent le frein et le canal affecté par
chaque défaillance.

Les sources d’énergie dc CHAN 1 et CHAN 2 sont sur les bus batterie n°1 et n°2 respectivement.

SYSTEME DE FREIN DE PEDALES

Quel que soit le canal sélectionné, la pression hydraulique de 3 des 6 pistons de chaque frein est
controlé par énergie électrique de la source d’énergie dc CHAN 1 et la pression vers les 3 autres
pistons de chaque frein par énergie électrique de la source dc CHAN 2. Si I'une de ces sources dc
lache, seule la moitié d’un piston est alimenté et davantage de force d’appui sur pédale sera nécessaire
pour s’arréter. Si les 2 sources dc lachent ou si tous les inverseurs FLCS sont coupés, les freins de
pédales seront totalement inopérants.
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Les canaux 1 et 2 utilisent des éléments de circuit redondants séparés pour controler les freins et utilise
les memes sauf quand CHAN 1 est sélectionné, les 2 sources dc sont placées sur OFF

quand la poignée LG est sur UP. Avec le CHAN 1 sélectionné, les freins fonctionnent seulement avec
la poignée LG baissée ; avec le CHAN 2 sélectionné, les freins sont utilisables avec la poignée LG soit
sur UP soit sur DN. Si la poignée LG est bloquée en position UP, le CHAN 2 doit en plus sélectionné
pour permettre le freinage.

SYSTEME DE FREINAGE DU ROULEMENT DES ROUES

Le systeme de freinage du roulement des roues fournit de la pression de freinage hydraulique pour
stopper le roulement des roues lors de la rétraction du train. La pression hydraulique est évacué quand
le train est rentré et verrouillé.

BOUTON DE CANAL DE FREINS

BRAKES hil" . x]
CHAN 1 BRAKE

£

| f‘}l ANTI-00

L

[ LK,
REL

RN T LIGHTS 7'@7‘

FLEWLER LANDING

. crdlarara o
TAx

Figure 1-22

Le bouton de canal BRAKES (figure 1-22), situé sur le panneau de contrdle LG, a comme positions
CHAN 1 et CHAN 2 et permet une sélection du systee de frein. CHAN 1 est la position normale.

FREIN DE PARKING

Le frein de parking maintient I’avion immobile sans utilser les freins de pédales. Le frein de parking
est activé par le bouton ANTI-SKID (figure 1-22), situé sur le panneau de contrdle LG, et fournit une
pression complete aux freins de roues. Il peut également ¢tre utilis€é comme frein de secours si les
freins de pédales sont inopérants. Le frein de parking nécessite 1’énergie du bus batterie et du systeme
hydraulique B ou un des accumulateur JES (I’accumulateur qui n’est pas utilisé au démarrage pour
START 1).
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SYSTEME ANTI-PATINAGE

Le systeme anti-patinage est disponible dans chacun canaux de freins a tout moment ou les freins de
pédales sont alimentées.

Les fonctions sont :

e Contrdle du patinage au touché des roues — Evite I’ application des freins avant le roulement des roues
méme si les freins de pédales sont appuyés.

e Controle de I’anti-patinage proportionnel — Evite un dérapage due a un surfreinage a une vitesse-sol
de plus de 5 kt.

e Controle de I’anti-dérapage des roues verrouillées — En secours du contrdle de 1’anti-patinage
proportionnel, il fonctionne a une vitesse-sol de plus de 20 kt.

e Détection d’une défaillance de I’anti-patinage — Détecte un disfonctionnement du systeéme d’anti-
patinage.

Si une panne est détectée, le voyant d’alerte ANTI-SKID s’allume et le systtme de frein bascule
automatiquement sur pression oscillatoire ( pression on-off a impulsions de fréquence constante). Dans
ce mode, ’efficacité de freinage est réduite d’environ 50% ; cependant, le freinage est meilleur qu’en
freinage manuel (ANTI-SKID sur OFF). La somme des oscillation de freinage est fonction de la
pression appliquée aux pédales. Les oscillations de freinage continuront jusqu’a ce le bouton ANTI-
SKID soit placé sur OFF. A ce moment, le voyant d’alerte ANTI-SKID restera allumé et le systeme de
frein reviendra en contr6le manuel. Puis les freins peuvent etre verrouillés en appliquant davantage de
pression sur les pédales, ce qui peut entrainer un éclatement des pneux.

Le systeme d’anti-patinage ne fournira pas de protection de roue verrouillée ou patinée si les roues du

MLG ne roule pas du fait d’un aquaplanning. Si un WOW survient avant le roulement d’au moins 1
roue du MLG, les freins de roues deviendront opérants sans la protection anti-patinage.
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Bouton ANTI-SKID

LARDIHG

wrilParara o

. /il
Hoa LIGHTS r@

Tas

Figure 1-22
Le bouton ANTI-SKID (figure 1-22) est situé sur le panneau de contrdle LG.

Les fonctions sont :

e PARKING BRAKE — Une pression de freinage compléte non-mesurée est appliquée avec la manette
des gaz entre OFF et IDLE et WOW. Avancer la manette des gaz de plus d’1 pouce au-dela du IDLE
libere automatiquement le frein de parking et replace le bouton sur ANTI-SKID.

e ANTI-SKID - Ia protection anti-patinage est disponible.

¢ OFF - I’anti-patinage et le frein de parking sont désactivés.
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Voyant d’alerte ANTI-SKID

Le voyant d’alerte ANTI-SKID
(figure FO-15), situé sur le panneau
de voyants d’alerte, s’allume quand
un disfonctionnement survient avec le
bouton ANTI-SKID sur ANTI-SKID.
Il s’allume également quand la
poignée LG est abaissée et que le
bouton est sur OFF.
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Le systeme d’aérofreins comprend 2 paires de surfaces haute et basse situées de cahque coté de la
tuyere moteur et vers l’intérieur des gouvernes de profondeur et est alimenté par le systeme
hydraulique A. Les aérofreins s’ouvriront de 60° avec le train rentré. Avec le train sorti, I’ouverture des
aérofreins est limité a 43° pour éviter aux surfaces basses de toucher la piste lors de I’atterrissage. Cette
limitation peut etre surpassée en maintenant le bouton SPD BRK en position ouverte. Quand la jambe
du NLG est comprimée a I’atterrissage, les aérofreins peuvent etre complétement ouverts et resteront
completement ouverts sans maintenir le bouton SPD BRK.

Bouton SPD BRK

www . xFlight. de

Ouverture des AF par incréments Fermeture des AF

Figure 1-23

Le bouton SPD BRK (figure 1-23), situé sur la manette des gaz, est un bouton a 3 positions. La
position ouverte (vers I’arriere) est commandée sur OFF (centre) et permet une ouverte par incréments.
La position fermée (vers ’avant) a une détente permettant en un clic de ferme les aérofreins. Pour
éviter un possible oubli, le bouton devrait etre maintenu en position fermée.

Sur le F-16D, les bouton d’aérofreins sont connectés en parrallele et chacun peut etre surpassé par

I’autre en maintenant la position ouverte. Si un bouton est en position fermée, les aérofreins se
fermeront quand 1’ autre aura relaché la position ouverte.
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Indicateur de position des aérofreins

Aérofreins fermés

Aérofreins ouverts

Figure 1-23
Un indicateur a 2 position SPEED BRAKE (figure 1-23) est situé¢ sous le panneau de contrdle LG.

Les fonctions sont :
e Ronds — les aérofreins ne sont pas fermés.
e Rayures — I’énergie électrique est retirée de 1’indicateur.

103



104



O —— < - _— -l -~ . 2 .

= e
T AR g ¥, S e

-




NEDEVOL F e

ok R——

SYSTEME D’ARRET

La crosse (hook en anglai) est controllée électriquement et utilisée pneumatiquement. La pression
pneumatique est fournie par la boite pneumatique d’urgence LG/hook qui contient suffisamment de
pression pour baisser le train et la crosse.

Lorsque sortie, la pression pneumatique maintient la crosse sur la piste. Quand rétractée de maniere
significative, la crosse monte suffisament pour permettre au cable d’etre libéré ou désengagé. La crosse
est prépositionnée partiellemet levée pour permettre de rouler au-dessus du cable. La crosse doit etre
relevée manuellement pour la remettre en place.

Bouton HOOK

BRAES  PARFING
CHAK 1 BRAKE

e f",q-‘.'.ﬁ
: \:_-::.I' AT

OFF DN LOCK
REL

WORN T LiGWTS :fg‘

51 PNZER LAMTENG

@ @B ow-.
Taxl

Figure 1-22

Le bouton HOOK (figure 1-22) est situé sur le panneau de contrdle LG. Le bouton est bloqué en
position UP ou en position DN. Placer le bouton sur DN entraine I’abaissement de la crosse. Le retour
en position UP rétracte partiellement la perche. Sur le F-16D, chaque bouton HOOK peut etre utilisé
pour sortir la crosse. Les 2 boutons HOOK peuvent etre positionnés sur UP pour relever la crosse.
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Voyant d’alerte HOOK

Le voyant d’alerte HOOK (figure
FO-15), situé sur le panneau de
voyants d’alerte, s’allume chaque fois
que la crosse n’est pas relévé et
verrouillée.

107



108






NSO Py e

SYSTEME DE VOLETS D’AILE

BECS DE BORD D’ATTAQUE (LEF)

Figure 1-23

Les LEF (Figure 1-23) comprennent un volet sur toute la longueur du bord d’attaque de chaque aile
controlés en fonction du nombre de Mach, de I’AOA et de I’altitude par signaux de commande de
I’ECA.

Les LEF sont automatiquement programmés quand le bouton LE FLAPS est sur AUTO.

Les exceptions sont :
¢ Quand du poids est sur le MLG (les LEF seront 2° haut).

¢ Quand la manette des gaz est sur IDLE et que la vitesse des roues du MLG est supérieure a 60 kt (les
LEF seront 2° haut).

¢ Quand le FLCS est en fonctionnement mode de secours. Référez vous a Mode de Secours dans cette
section.
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Bouton LE FLAPS

DIGITAL ALT FLARS
BACKLP EXTEND

KRORM

MANLIAL TF
FLYUP
DISABLE

)
EMABLE

LEFLAPS FLCS
LOCK RESET

F
L
T
c
0
N
T
R
0
L

il

HUTEG

Figure 1-24

Le bouton LE FLAPS fait partie du panneau de controle de vol.
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VOLETS DE BORD DE FUITE (FLAPERONS)

Figure 1-25

Les flaperons (Figure 1-25) sont situés sur le bord de fuite d’aile et fonctionnent comme ailerons et
TEF. Les flaperons ont une déflexion maximale de 20° vers le bas et de 23° vers le haut. Quand
actionnés comme volets, la déflexion est vers le bas ; quand actionnés comme ailerons, la déflexion est
vers haut ou vers le bas, comme commandé. Les 2 fonctions sont utilisables tant que le FLCS est
alimenté. Les TEF sont controlés en fonction de la position de la poignée LG, du bouton ALT FLAPS,
de la vitesse-air et du nombre de Mach. Positionner la poignée LG sur DN ou le bouton ALT FLAPS
sur EXTEND entraine une déflexion vers le bas des TEF et le FLCS passe en mode TO/LDG. Pour une
vitesse-air inférieure a 240 kt, la position des TEF sera 20° bas. Au-dessus de 240 kt, les TEF réduisent
la déflexion en fonction de la vitesse-air jusqu’a etre completement rentrés a 370 kt.
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Bouton ALT FLAPS

DIGITAL ALT FLAPS
BACKUP EXTEND

_ »

NORM
MANUAL TF
FLYUP

DISABLE
i [ "\3
EN.-'-";EL E

LE FLAPS LCS
LOCK RESET

F
L
T
C
0
N
T
R
0
L

Figure 1-24

Le bouton ALT FLAPS (figure 1-24) est situé sur le FLCP pour le F-16C. Avec le bouton sur NORM,
les TEF sont controlé par la poignée LG et la vitesse-air. Placer le bouton sur EXTEND abaisse les
TEF seulement en fonction de la vitesse-air. Le bouton ALT FLAPS n’affecte pas I’utilisation des becs
LEF a moins que le FLCS ne soit utilisé en mode de secours. Voir Mode de Secours dans cette section.
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SYSTEME DE CONTROLE DE VOL (FLCS)
Généralités
Les commandes de vol, servent a actionner les gouvernes de I'avion afin de controler sa trajectoire.

Classiquement, les ordres que donne aux commandes le pilote, sont répercutés tels quels via des
liaison rigides utilisant des cables et/ou des biellettes, des renvois, des poulies etc...jusqu'a la
gouverne elle méme. Les efforts engendrés par les forces aérodynamiques sur les avion de grande
taille et volant vite sont tels que ces commandes sont muent par énergie hydraulique afin d'aider le
pilote. Ces circuits hydrauliques exercent des efforts nécessaire sur la timonerie de la commande
comme une direction assistée dans une voiture. La liaison mécanique entre la commande et la
gouverne demeure et tout déplacement de I'une entraine le déplacement de I'autre.

Mini-manche Calculateurs Servo-commande

Liaison eléctrique

ou fibre optique
— l
! >
’ —_— Lizison éléctrique
ou fibre optique
B
e

Le systeme de commande de vol électrique est radicalement différent en ce sens qu'il n'existe plus de
liaison mécanique entre la commande (manche a balais) et la gouverne (profondeur et ailerons). Le
déplacement du manche est capté et quantifié par des capteurs électriques (potentiometres) et
envoyé vers un calculateur qui répercute cet ordre a des vérins hydrauligues commandés
électriquement qui eux actionnent la gouverne.

On y gagne en poids, en simplicité puisque la liaison mécanique n'existe plus et surtout, étant donné
que l'ordre donné par le pilote transite par un calculateur avant d'étre répercuté a la gouverne, on
peut envisager toute forme d'aide ou de surveillance a ce stade. Les Airbus nouvelle-génération
fonctionnent selon ce principe: Si le pilote donne un ordre que le calculateur considére comme
pouvant entrainer des dommages a l'avion, il refuse de le répercuter a la gouverne, ou bien il le
module en intensité pour rester dans les limites du domaine de vol de I'avion. Ce dernier est protégé
de toute manceuvre dangereuse que pourrait faire le pilote par inadvertance. Les calculateurs de
commandes de vol ne se contentent pas de "surveiller" les ordres des pilotes, il les aide en donnant
aux gouvernes des ordres compensant de facon transparente les effets secondaires aérodynamiques
génants tels que le lacet inverse, le roulis induit, ou bien en aidant le pilote en effectuant par exemple
la coordination en virage.

L'ensemble des conventions auquel se conforme le calculateur en fonction des demandes des pilotes
s'appellent "loi de pilotage". La loi normale ou loi C* (prononcer "¢é star") permet un pilotage aisé, siir
et précis écartant tout problemes tels que la mise en virage engagé par inadvertance, le décrochage, la
mise en vrille ou 1'adoption de positions scabreuses (vol inversé, piquer ou chandelles exagérées etc...).
De plus, cette loi permet au pilote de braquer a fond les
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commandes, laissant en situation d'urgence au calculateur le soin de tirer la quintessence
aérodynamique de I'avion en I'emmenant aux limites extrémes de ses possibilité bien plus siirement et
efficacement que ne saurait le faire le pilote le plus entrainé sur un avion conventionnel.

FLCS du F-16C

Le FLCS est un systeme fly-by-wire a 4 chaines controlé par ordinateur qui positionne
hydrauliquement les gouvernes. Des signaux électriques sont générés par le manche, les palonniers et
un panneau de trim manuel. La redondance est fournie en chaines électroniques, systemes hydrauliques
et alimentation en énergie. Un panneau de contréle de vol (FLCP) fournit des controles et indications
de disfonctionnement.

Des signaux de commande au FLCC sont initiés en appliquant une force sur le manche et les
palonniers. Ces signaux sont analysés par le FLCC avec les signaux du systeme de données air, les
gyros de taux de contrdle de vol et les accélérometres. Les signaux analysés sont transmis aux ISA des
gouvernes horizontales, des flaperons et du gauvernail qui sont positionnés pour donner la réponse
commandées.

Le mouvement de tangage est controlé par le mouvement symétrique des surfaces horizontales. Le
mouvement de roulis est controlé par le mouvement différentiel des flaperons et des surfaces
horizontales. Le lacet est controlé par le gouvernail. La coordination du roulis est fourni par un ARI.

Limitateurs FLCS

Des limitateurs sont fournis sur les 3 axes pour aider a I’évitement de départs de vrilles. Voir le tableau
figure 1-23 pour les valeurs de limitations.

Limitateur AOA/G

En mode croisiere, le limitateur AOA/G réduit les G positifs possible en fonction de I’AOA. Les G
négatifs possibles sont fonction de la vitesse-air. En-dessous de 15° d’AOA, le maximum de G positifs
possible est de +9G. Au fur-et-a-mesure que I’AOA augmente, le maximum de G positifs possible
diminue. La limite de G positifs et ’AOA maximal dépend de la position du bouton STORES
CONFIG. En CAT I, les G positifs diminuent a une valeur de 1G a 25° d’AOA (figure 1-26). L’AOA
maximal commandé est d’environ 25.5°. En CAT III, I’AOA maximal varie d’environ 16-18° en
fonction du Gross Weight (GW) et des G.
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FONCTIONS DE LIMITATION FLCS

AXE DE AXE DE AXE DE
TANGAGE ROUILS LACET
CATI AOA max = Le taux de La déflexion
25° roulis max max (pédales
diminue de
Systeme de avec : palonniers)
commande réduite pour :
de G jusqu’a e AOA >
15° d’AOA 15° e AOA > 14°
(taux de
Systeme de e Viteese-air roulis nul)
commande <250 kt
de G/AOA e Taux de
au-dessus de e Déflexion roulis > 20°/s
15° d’AOA des surfaces
horizontales NOTE
supérieure a
5° bas pour Débattement
le bord de des pédales
fuite nul a 26°
d’AOA
CAT I AOA max = Le taux de La déflexion
16-18° roulis max est max (pédales
(fonction du réduit de palonnier)
GW) d’environ est réduite
40% par pour :
Systeme de rapport au
commande de CATL I e AOA >3°
Gde 7° diminue (taux de roulis
d’AOA 4 100 davantage nul)
kt jusqu’a 15° avec ’AOA,
d’AOA a 420 la vitesse-air e Taux de

kt au-dessus

Systeme de
commande de
G/AOA au-
dessus de ces
valeurs

et la position
des surfaces
horizontales

roulis > 20°/s
NOTE

Débattement
des pédales
nul a 15°
d’AOA
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NOTES

e En mode
TO/LDG, le
FLCS utilse le
systeme de
commande de

En mode
TO/LDG, le
taux de roulis
max est fixé a
environ la

e Au-dessus
de 29°
d’AOA, le
limiteur de
taux de lacet

taux de moitié du taux se déconnecte
tangage de roulis max des entrées de
jusqu’a 10° possible en roulis du
d’AOA et le mode manche et
systeme de croisiere, fournit des
commande de quelque soit entrées de
taux de I’AOA, la controle
tangage/AOA vitesse-air ou d’anti-vrille.
au-dessus de la déflexion
10° d’AOA. des surfaces e Au-dessus
horizontales. de 29° d’AOA
® +9G est avec le MPO
possible engagé, la
jusqu’a 15° déflexion du
d’AOA. Les gouvernail
G max commandé par
diminuent en le palonnier
fonction de est possible.
I’AOA etde la
vitesse-air. e La déflexion
max (30°) est
toujours
possible via le
ARI et une
augmentation
de stabilité.
Figure 1-26
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Figure 1-27

Les G négatifs possibles au-dessus d’environ 250 kt est de —3G. En-dessous de 250 kt, les G négatifs
possibles diminuent jusqu’a en-dessous d’environ 100 kt ou les G négatifs max possibles sont de zéro
G.

En mode TO/LDG, le bouton STORES CONFIG n’a pas d’effets sur les limitations ou les modes. Les
G positifs max sont fonctions de la vitesse-air et de I’AOA. La limite de commande de G négatifs n’est
pas fonction de la vitesse-air. C’est une limite fixe. L’ AOA max pour 1G est d’environ 21°.

En inversé ou départs vers le haut a droite, le limiteur d’AOA/G surpassera les commandes de tangage
du manche si le MPO n’est pas engagé. Le MPO peut toujours surpasser la fonction de G négatifs du
limiteur. II peut également surpasser la fonction d’AOA du limiteur quand I’ AOA est au-dessus de 29°.
Voir le MPO dans cette section.
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Limiteur de taux de roulis

En mode croisiere, le limiteur de taux de roulis réduit le taux de roulis possible pour aider a la
prévention de départs en roulis déclenché. L’action est réduite au fur-et-a-mesure que la vitesse-air
diminue, que I’AOA augmente ou que la déflexion des surfaces horizontales de bord de fuite diminue.
En mode TO/LDG, la limitation du taux de roulis est possible mais est une valeur fixe indépendante de
I’AOA, de la vitesse-air ou de la position des surfaces horizontales.

Limiteur de lacet

En mode croisiere, le limiteur de lacet réduit la déflexion des palonniers en fonction de I’AOA, du taux
de roulis et de la position du bouton STORES CONFIG pour assurer une protection contre les départs
de vrilles. Cependant, 1’autorité de I’ARI, la I’augmentation de stabilité et autorité du trim ne sont pas
réduits. En mode TO/LDG, la limitation de 1’ autorité du lacet en CAT I est fournie.

Limiteur de taux de lacet

Quand I’AOA dépasse 29°, le limiteur de taux de lacet surpasse les entrées de roulis du manche. Le
limiteur de lacet fournit le contre-lacet et flaperon avec le taux de lacet jusqu’a un AOA en-dessous de
29° pour améliorer la résistance aux vrilles. Le limiteur de taux de lacet n’est pas actif pour des départs
inversés ; en-dessous de 29° d’AOA, le limiteur de taux de lacet fournit aucune protection contre les
départs contre-lacet.

MODES FLCS

Lors d’une utilisation normale, le FLCS recoit les entrées de I’ ADC et fournit une réponse de 1’avion
relativement constante pour des mouvements du manche donnés, quel que soit 1’altitude ou la vitesse-
air. Cette réponse varie légerement en fonction de la configuration. Dans 1’éventualité d’une
défaillance des données air doubles, le FLCS passera en mode de secours.

Mode croisiere

Le FLCS est en mode croisiere avec la poignée LG sur UP, le bouton ALT FLAPS sur NORM et le
bouton AIR REFUEL sur CLOSE. A faible AOA, I'axe de tangage du FLCS est un systeme de
commande de G. Au fur-et-a-mesure que I’AOA augmente, le FLCS passe en systeme G mélangé au
systtme AOA pour fournir une alerte de fort AOA/faible vitesse. La limitation du taux de roulis
diminue en fonction de la faible vitesse-air, d’un fort AOA et de la position des surfaces horizontales.

Mode décollage/atterrissage TO/LDG

Le FLCS est en mode TO/LDG avec la poignée LG sur DN, le bouton ALT FLAPS sur EXTEND ou
le bouton AIR REFUEL sur OPEN. En mode TO/LDG, I’axe de tangage du FLCS fonctionne en
systetme de commande de commande du taux de tangage jusqu’a 10° d’AOA et en systeme de taux de
tangage mélangé au systeme d’AOA au-dessus de 10° d’AOA. La limitation du taux de roulis est
disponible mais est une valeur fixe indépendante de I’AOA, de la vitesse-air ou de la position des
surfaces horizontales.
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Mode secours

En mode secours, la réponse de contrdle est taillée pour une altitude fixe ( au niveau de la mer, jour
standard) et vitesse-air fixe (la poignée LG sur UP, enviran 600 kt ; la poignée LG sur DN, environ 230

kt). Les voyants suivants s’allument : STABY GAINS, ADC, LE FLAPS et FLT CONT SYS. Le
voyant ADC peut se remettre a z€ro en fonction de la panne.

Quand utilisé en mode secours, les LEF seront a zéro degres avec la poignée LG sur UP et le bouton
ALT FLAPS sur NORM. Les LEF s’abaissent de 15° si la poignée LG est sur DN ou que le bouton
ALT FLAPS sur EXTEND. L’utilisation des TEF n’est pas affecté par le mode secours.

Le voyant STBY GAINS ne peut pas etre remis a z€ro en vol et le FLCS continue d’utiliser des ains
fixes mé€me si les pannes sont résorbées. Le voyant peut etre remis a zéro quand du poids est appliqué
sur le MLG.

Enregistreur de données FLCS

L’enregistreur de données FLCS conserve les mémes informations que les enregistreurs du FLCC et de
I’ECA y compris les données de pannes FLCS, les données de position des gouvernes, la vitesse-air,
I’altitude, ’AOA et le temps écoulé depuis le décollage. Un ensemble de données peuvent etre
enregistrés a tout moment en vol en appuyant sur le bouton FCS CAUTION RESET. Cette information
est particulierement utile pour déterminer 1’origine d’un disfonctionnement de la réponse du FLCS. Le
bouton FCS CAUTION RESET doit etre utilisé avec modération dans certaines circonstances du fait
de la capacité de mémoire limitée. L.’enregistreur de données FLCS est relié au sicge éjectable (avant
pour le F-16D) (figure 1-38) et part avec le siege lors de 1’éjection.

COMPENSATION DU CANON

Le FLCS compense automatiquement le canon décentré et les effets aérodynamiques des émissions de
gaz du canon lors de tirs en déplacant les flaperons et le gouvernail. La compensation du canon est
optimisée pour une zone de Mach 0.7 a Mach 0.9 ; de plus, tout mouvement doit etre éliminé. Par
exemple, un tir canon a faible Mach va généralement entrainer un déplacement du nez vers la gauche
alors qu’un mouvement du nez vers la droite est plus fréquent a un Mach plus élevé. Une défaillance de
la surveillance des circuits de compensation du canon n’est pas fournie et il n’y a pas d’indications ou
de voyants d’alerte pour une compensation incorrtecte.

123



WEEDEYOL -l el

CONTROLES DU FLCS

Mini-manche

Le mini-manche (figure 1-28) est un
systeme a capteur d’effort qui comprend
des potentiometres pour les axes de
roulis et de tangage, bouge d’environ Y
de pouce sur les 2 axes et est tourné
légerement vers I’avant.

Les pressions vers I’arriere et
vers I’avant maximales sont
respectivement de 25 et 16
pouces. La pression en roulis
maximale est de 17 pouces en
mode croisiere et de 12 pouces
en mode TO/LDG. Quand les
boutons du manche sont utilisés,
les entrées du FLCS sont
possibles.

Un support de bras peut etre
utilisé en conjonction avec le
manche et est situé a I’arriere du
manche.

www . xflight.de » .
Figure 1-28
Palonniers

Les palonniers sont a capteurs de force et comprennent des potentiometres. La force appliquée sur les
pédales produit des signaux électriques de commande.

Les pédales des palonniers sont également utilisées pour les freins et les signaux NWS. Le palonnier
est activé mécaniquement.

Panneau de Trim Manuel

Le panneau de trim manuel (figure 1-26), situé sur la console de gauche, comprend les controles de
trim et des indicateurs.
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Panneau de controle de vol (FLCP)

Le FLCP (figure 1-24), situé sur la console de gauche, comprend des indicateurs et des controles liés
aux fonctions de contrdle de vol.

Bouton de surpassement de tangage manuel (MPO)

MANUAL PITCH
= EN

| | .
[ il OVRD l' NORM

@—

+

Figure 1-29

Le bouton MPO (figure 1-27) a 2 positions, NORM et OVRD, et est pré-positionné sur NORM. Ce
bouton est utilisé par de conditions de décrochage pour permettre un contréle manuel des surfaces
horizontales. Positionner et maintenir le bouton OVRD surpasse le limiteur de G négatifs. Si 1’ AOA est
supérieur a 29°, il surpasse le limiteur d’AOA/G et permet des impulsions du gouvernail.
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Bouton STORES CONFIG

BRAKFY  PARMING
[T EAAAE

iy :..!1' LRTI-ERID

CHAN T

STORES CONFIT
GAT |

£,

CAT B

Figure 1-30
Le bouton STORES CONFIG (figure 1-30) a 2 positions, CAT I et CAT III. La position CAT I doit
etre sélectionnée quand I’avion est configuré avec un chargement de catégorie 1. La position CAT III

est sélectionnée quand I’avion est configuré avec un chargement de catégorie III.

La limitation d’ AOA est fournie. Voir les LIMITEURS FLCS dans cette section pour une description
du limiteur d’ AOA des catégores I et III.

Voyants d’indication, d’alerte et d’alarme FLCS

Le tableau de bord, la console de droite, le FLCP et le panneau de boutons test comprennent des
voyants d’indication, d’alerte et d’alarme pour le FLCS.
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Voyant d’alarme DUAL FC

Figure 1-31

Le voyant d’alarme DUAL FC, situé sur la casquette droite du cockpit, s’allume pour indiquer qu’un
disfonctionnement double s’est produit sur I’un des axes de controle électrique, dans un ISA ou une
portion AOA du systeme de données air. Le voyant d’alerte FLT CONT SYS et les voyants
d’indications associés sur le FLCP s’allumeront également.

Voyant d’alarme TO/LDG CONFIG

Voir SYSTEME DE TRAIN D’ ATTERRISSAGE dans cette section.
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Voyant d’alerte FLCS FAULT

A 0T
ENGAGED

AFT
FUEL LOW

Le voyant d’alerte FLCS FAULT (figure FO-15), situé sur le panneau de voyant d’alerte, s’allume

quand une panne survient sur le FLCS. Les voyants d’indication FLCP associés s’allumeront
également.

MINI-MANCHE

Figure 1-25
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CONTROLES DU MANCHE
CONTROLE POSITION FONCTION
1. Bouton NWS | NWS Appuyé (au sol) Active le NWS
A/R DISC MSL
STEP Appuyé (2° fois) Désactive le NWS
A/R DISC Appuyé (en vol) Déconnecte I’attache de la
perche. Le bouton AIR
REFUEL doit etre sur OPEN
MSL STEP Appuyé (en vol) Active la fonction rail de

missile.

2. Bouton TRIM | NOSE DOWN

Vers I’avant

Compense le nez vers le bas

NOSE UP

Vers 1’arriere

Compense le nez vers le haut

LWD

Vers la gauche

Compense le roulis vers la
gauche

RWD

Vers la droite

Compense le roulis vers la
droite

3. Bouton Display Management

Vers le haut

Vers le bas

Vers la gauche

Vers la droite

Voir T.O. 1F-16C-34-1-1 pour
une description détaillé des
fonctions des boutons

4. Bouton Target Management

Vers le haut

Vers le bas

Vers la gauche

Vers la droite

Voir T.O. 1F-16C-34-1-1 pour
une description détaillé des
fonctions des boutons
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5. Bouton WPN REL Appuyé Un signal est envoyé au FCC ou
SMS pour initier le largage
d’une munition et utilise la
caméra HUD quand elle est sur
AUTO

6. Expand/FOV Appuyé Des pressions successives
modifie la sélection du champs
de vision (FOV) du
systeme/capteur affiché comme
capteur d’intéret (SOI)

7. Bouton palette Appuyé Interrompt le pilote
automatique tant que le bouton
est pressé

Sur le F-16D, pour le
surpassement de manche, Voir
F-16D dans cette section

8. Gachette CAMERA/GUN 1° détente Débute I’ utilisation de

(2 positions) I’AVTR/CTVS avec AUTO
sélectionné sur le panneau de
contrdole AVTR et fournit une
illumination laser constante (si
sélectionné et armé)

2° détente Tir canon (si sélectionné et
armé), |’utilisation de
I’AVTR/CTVS continue ainsi
que I’illumination laser

Avec le WOW, si un voyant servo s’ allume avec le FLCS qui n’est pas sur auto-test, le voyant d’alerte
FLCS FAULT ne pourra pas etre remis a zéro jusqu’a ce que le servo soit mis a zéro.

Voyants d’indications du Panneau de Contréle de Vol (FLCP)

Voir figure FO-15 pour les voyants d’indication situés sur le FLCP.
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Signal d’alerte Basse Vitesse
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Un signal d’alerte Basse Vitesse (son continu) sonne dans le casque quand I'une des conditions
survient :

e [’ AOA est supérieur a 15° avec la poignée LG sur DN ou le bouton ALT FLAPS sur EXTEND.

e La vitesse-air conjuguée a I’angle d’incidence se situe dans la zone rayée de la figure 1-29 avec la
poignée LG sur UP et le bouton ALT FLAPS sur NORM.

Le signal d’alerte Basse Vitesse a priorité sur 1’alarme d’alerte de train d’atterrissage. Appuyer sur le
bouton « horn silencer » coupe la sonnerie d’alarme.

La sonnerie d’alarme est réactivée seulement aprés que les conditions d’alerte ont été éliminées. Le
bouton test MAL & IND LTS ne testera pas le son d’alarme de basse vitesse.

TRIM

Les entrées trim tangage peuvent etre initiées depuis soit le bouton TRIM du manche soit la roulette
PITCH TRIM du panneau de trim manuel. En mode croisiere, les entrées du trim tangage sont des
signaux a commande de G indentiques aux commandes de tangage normales du manche. En mode
TO/LDG, le FLCS utilise un systtme de commande de taux de tangage jusqu’a 10° d’AOA et un
systeme de commande de taux de tangege et d’AOA au-dessus de 10° d’AOA.

Avec le WOW sur les 2 MLG et la vitesse des roues du train principal a plus de 60 kt ou plus, le trim
de tangage se centrera automatiquement.
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Les entrées de trim roulis peuvent etre initiées depuis soit le bouton TRIM du manche soit de la
roulette ROLL TRIM du panneau de trim manuel. Pour des configurations assymétriques ou une
mauvaise compensation du palonnier, une recompensation du roulis peut etre nécessaire au fur-et-a-
mesure que les conditions de vol changent. Les entrées de trim roulis commandent également une
défexion proportionnelle du palonnier via la fonction ARI.

Le trim de lacet est initié depuis le bouton YAW TRIM sur le panneau de trim manuel uniquement.

Pour des configurations assymétriques ou une mauvaise compensation du roulis, une recompensation
de lacet peut etre initiée au fur-et-a-mesure que les conditions de vol changent.

PANNEAU DE TRIM MANUEL

; TREM S&P DISC -
B — L TRIM—— MR
ﬁ?ﬂ' 2 LWINGDN -
i M 3
| JEL —
N .
EO E RWINGDN *
—— PITCH TRIM —
2 L
L ] [ ]
9] _ T YAW TRIM I8 -\' " 2
1 F[" i
e | M NOSE NOSE

UP s—g——p [N

Figure 1-26
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INDICATEURS ET CONTROLES DU PANNEAU DE TRIM MANUEL

CONTROLE

POSITION

FONCTION

1. Bouton TRIM/AP
DISC

NORM

Alimente les boutons
de trim du manche.
Permet
I’engagement du
pilote automatique.

DISC

Déconnecte les
bouton de trim du
manche, évite
I’engagement du
pilote automatique et
désactive les
moteurs du trim
(roulettes manuelles
toujours disponibles)

2. Indicateur PITCH
TRIM

Visuel

Indique la
compensation en
tangage

3. Roulette PITCH
TRIM

Rotation NOSE UP

Compense le nez
vers le haut

Rotation NOSE DN

Compense le nez
vers le bas

4. Bouton YAW
TRIM

Rotation CCW

Compense le nez
vers la gauche

Rotation CW

Compense le nez
vers la droite

5. Indicateur ROLL
TRIM

Visuel

Indique la
compensation en
roulis

6. Roulette ROLL
TRIM

Rotation L WING
DN

Compense I’aile
gauche vers le bas

Rotation R WING
DN

Compense I’aile
droite vers le bas
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PILOTE AUTOMATIQUE

Le pilote automatique (figure 1-27) fournit le maintient d’attitude et la sélection de cap sur ’axe de
roulis et le maintient d’attitude et le maintient d’altitude sur I’axe de tangage. Ces modes sont
controllés par 2 boutons sur le panneau divers (MISC). Le bouton TRIM/AP DISC sur le panneau de
trim manuel désengagera le pilote automatiquement. Le bouton palette sur le manche interrompra
I"utilisation du pilote automatiquement pendant que la pression est maintenue.

Les boutons sont coniques en position engagée et passeront en position OFF si I'une des conditions
suivantes existent.

Les conditions sont :

¢ Bouton AIR REFUEL — OPEN.

¢ Bouton ALT FLAPS — EXTEND.

e Poignée LG — DN.

e Voyant STBY GAINS — ON.

¢ Bouton TRIM/AP DISC - DISC.

Les boutons ROLL et PITCH sont a 3 positions et engagent les axes respectifs du pilote automatique
afin que chaque mode soit sélectionné. Des combinaisons des positions des boutons peuvent etre
utilisées.

UTILISATION DU PILOTE AUTOMATIQUE

Le pilote automatique est completement engagé (bouton TF sur OFF) quand les boutons ROLL et
PITCH ne sont pas sur OFF. Les options du pilote automatiques sont sélectionnées en plagant le bouton
PITCH (ATT HOLD, ALT HOLD ou OFF) et/ou le bouton ROLL (ATT HOLD, HDG SEL ou OFF).
L’utilisation du pilote automatique sur un seul axe est possible.

Le trim du manche est inopérant avec le pilote automatique engagé. Cependant, du fait de 1’autorité
limitée du pilote automatique, I’engagement d’un mode en dehors d’une condition de vol trimmée
dégrade les performances du pilote automatique. Le pilote automatique ne fonctionne pas si le tangage
ou I'angle de roulis dépasse +/- 60°; cependant, le/les boutons du pilote automatique resteront
engagés.

Il n’y a pas de voyants d’alerte ou d’indication du fonctionnement du pilote automatique, de

disfonctionnement ou de déconnexion. Le pilote automatique ne comprend pas la redondance du FLCS
donc son utilisation doit etre étroitement surveillée a basse altitude ou en patrouille serrée.
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Positionner le bouton PITCH sur ALT HOLD permet au FLCS d’utiliser 1’information CADC pour
génerer des commandes sur les surfaces horizontales qui permet & 1’avion de maintenir une altitude
constante. Le FLCS limite la commande de tangage a -0.5G / +2G. L’engagement du maintient
d’altitude a un taux de montée ou de descente inférieur a 2000 ft/mn sélectionnera une altitude a
I’intérieur de limites de commande de G. L’engagement a un taux de montée ou de descente supérieur
a 2000 ft/mn entraine des manceuvres non sécurisées ; cependant, I’altitude engagée peut ne pas etre
capturée. La précision de controle de +/-100 ft/mn est fournie jusqu’a 40 000 ft par conditions de
croisiere normales. L’altitude de référence peut etre changée en appuyant sur le bouton palette, en
changeant d’altitude et en relachant le bouton palette. La fonction ALT HOLD en régime transsonique
peut etre irréguliere.

Positionner le bouton PITCH sur ATT HOLD désengage le CADC et un signal d’attitude de I'INU est
utilisé pour maintenir 1’attitude de tangage sélectionnée. Positionner le bouton ROLL sur HDG SEL
permet au FLCS d’utiliser le signal du HSI pour maintenir le cap sélectionné sur le HSI. Ajuster le
marqueur de référence de cap du HSI sur le cap de I’avion avant I’engagement maintiendra le cap
actuel. Quand le pilote automatique est engagé avec le mode roulis sur HDG SEL, I’avion virera pour
capturer le cap indiqué par le marqueur de référence de cap du HSI. La commande de roulis n’excédera
pas 30° d’inclinaison ou un taux de virage de 20°/s.

Positionner le bouton ROLL sur ATT HOLD transmet un signal d’attitude de I'INU au FLCS qui
entraine un maintient de 1’attitude roulis sélectionnée.

SILENT

ECM

ALT REL

OFF

SIMULATE

ADV
MODE

PITCH
ALT HOLD

C sResEL AT HOLD
Figure 1-27
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1. Voyants ADV
MODE

ACTIVE Suivi de terrain
activé
STBY Suivi de terrain en

attente

Voyants éteints

Suivi de terrain
inactif

2. Bouton pilote
automatique ROLL

STRG SEL

Engage I’axe roulis
du pilote
automatique. Le
pilote automatique
maintient I’ attitude
de roulis comme
déterminé par I'INS

OFF

Désengage 1’axe
roulis du pilote
automatique

HDG SEL

Engage I’axe roulis
du pilote
automatique. Le
pilote automatique
fait virer I’avion
pour capturer et
maintenir le cap
sélectionné par le
marqueur de
référence de cap sur
le HSI
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ATT HOLD Engage I’axe
3. Bouton pilote tangage du pilote
automatique PITCH automatique. Le

pilote automatique
maintient une
attitude de tangage
constante comme
déterminée par I'INS

OFF Désengage 1’axe
tangage du pilote
automatique

ALT HOLD Engage I’axe

tangage du pilote
automatique. Le
pilote automatique
maintient une
altitude constante
comme déterminée
par le CADC.

CONDUITE DU MANCHE

La conduite du manche est possible seulement avec les modes de maintient d’attitude tangage et
roulis. L’utilisation du manche est effectuée en appligant un effort sur le manche. Avec le mode
ATT HOLD sélectionné, un effort appliqué sur I’axe approprié suffisament important pour activer
la conduite du manche entraine un saut du pilote automatique de la référence sélectionnée et le
systeme acceptera les entrées du manche.

139



140






R DEVOL F % 0 E - 4

SYSTEME AOA

Le systeme comprend 2 transmetteurs coniques situés de chaque coté radome, les ports AOA sur les
sondes de données air montées sur le fuselage, un ADC, un dispositif de correction d’AOA sur le
CADC, un indexeur d’AOA et un indicateur a échelle verticale d’AOA. En vol, la direction du flux
d’air est captée par les sondes coniques d’AOA et les ports AOA sur les sondes montées sur le
fuselage. Les signaux d’AOA de ces 3 sources sont envoyés a I’ ADC pour comparaison et correction
en AOA vrai qui est utilisé pour la gestion des LEF. Un signal d’AOA vrai est envoyé de I’ADC vers
le FLCC et est utilisé pour la stabilisation et la limitation d’AOA/G. Le CADC convertit un signal
d’AOA indiqué recu de I’ADC en un second signal d’AOA vrai (figure FO-13) pour etre utilisé par
I’indexeur d’AOA, I'indicateur d’ AOA et d’autres équipements avioniques.

Indicateur d’AOA

L’indicateur d’ AOA (figure 1-29), situé sur le tableau de bord, affiche I’ AOA actuel en degrés.
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Panneau de Controle de Vol

Figure 1-28

[HGETAL ALT FLAFS .

AACHUR EXTERD

= ==
v 4
NOR

[n 8]

MARLIAL TF
FLYUPR
DISABLE

INDICATEURS ET CONTROLES DU SYSTEME DE CONTROLE DE VOL

CONTROLE/INDICATE POISITION/ FONCTION
UR INDICATION
1. Bouton DIGITAL BACKUP
OFF
2. Bouton ALT FLAPS EXTEND L’utilisation des TEF est controlée
par la poignée LG
ON Les TEF sont abaissés quelle que soit
la position de la poignée LG
3. Voyants de statut RUN Test en cours
FAIL Défaillance lors de la phase de test
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4. Bouton MANUAL TF FLYUP ENABLE La protection en remontée lors de
suivi de terrain est disponible

DISABLE La protection en remontée lors de
suivi de terrain n’est pas disponible
5. Bouton BIT BIT Commande un test (BIT) quand le

MLG est comprimé et que la vitesse
des roues est inférieure a 28 kts

OFF Position normale

6. Bouton FLCS RESET Position momentanée qui effectue
une remise a z€ro de 1’électronique
ou des servo des pannes du FLCS.

Remet & zéro le voyant d’alerte
FLCS, CADC, FLCS FAULT et le

voyant MASTER CAUTION
OFF Position normale
7. Bouton LE FLAPS AUTO Les LEF sont automatiquement

controlés en fonction du nombre de
Mach, de I’altitude et de I’ AOA.

LOCK Les LEF sont verrouillés dans la
position actuelle et le voyant d’alerte
LE FLAPS s’allume
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L’indicateur a une plage d’affichage indicative amovible verticale de —5° a environ 32°. La plage est
codifiée en couleur de 9° a 17° pour coincider avec les symboles colorés de I’indexeur AOA.

Indexeur AOA

Figure 1-29

L’indexeur AOA (figure 1-30), situé
au-dessus du tableau de bord du coté
gauche du cockpit, comprend 3
symboles de couleur placés
verticalement. L’ indexeur fournit une
indication tete haute visuelle de
I’AOA de I’avion par I’illumination
individuelle des symboles ou en
combinaison comme montré dans la
figure 1-31. Les voyants de
I’indexeur affiche la correction
d’AOA (basé sur environ 13°
d’AOA). Cette correction peut etre
utilisée lors des phases d’approche et
d’atterrissage comme recherche
visuelle de I’AOA optimal
d’atterrissage. Bien que I’indexeur
AOA fonctonne constamment avec la
poignée LG sur UP ou DN,

I’ affichage AOA du HUD est
disponible seulement avec la poignée
LG sur DN ou I'ILS sélectionnée.

Un levier de niveau de luminosité, situé sur le coté de I’indexeur, contrdle I’intensité d’éclairage des

symboles.

Les voyants de I’indexeur sont testés par 1’activation du bouton MAL & IND LTS sur le panneau des
boutons test (figure 1-9). Le test doit etre effectué avec le levier de niveau de luminosité en position

brillante.
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Affichage AOA du HUD

Les crochets AOA du HUD et le vecteur vitesse (figure 1-30) fournit une indication visuelle tete haute
de ’AOA de I’avion. Le vesteur vitesse aligné avec la partie supérieure des crochets indique 11°
d’AOA. Le vecteur vitesse centré sur les crochets indique 13° d’AOA. Le vecteur vitesse aligné avec la
partie inférieure des crochets indique 15° d’AOA.

INDICATOR INDEXER HUD DISPLAY

| |

ATTITUDE

HIGH ADA xh"‘“‘--q___hh

N SPEED

OPTIMUM ADA — ——

=

IE-FRC1-00ae

Figure 1-30
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SYSTEME DE DONNEES AIR

Le systeme de données air utilise des sondes et capteurs pour obtenir les pression d’air statique et
totale, I’AOA, le dérapage et la température d’air. Ces parametres de données air sont analysés et
ditribués aux différents systemes. Voir la figure FO-13 pour le schéma du systeéme de donnéees air.

Transmetteur ADA  |ndex A08

Prize d'air statique du coté droit f
[Coté droit
! ;
| I,.-”’" : Eaptaumie “woyant d'alerte
I (8, PyesiMittérence de
a | |pression dérapage
I I\u_.?,_., | pag
e ettty e i
| 14 &
1
8 b+ d zignaux
= iy : ] ]
= — R o
< 4 cu g
- :.:..:.:. AR DAT A |
Prize d'air | [het 4 i':'ql'{"_'-'t'“"ﬂ
montée | P s o |
=urle | e _:l_..ﬂ.! ! b=
fuzelage |_ L ; PaA e
st BN
Prize d'air statique ; ‘N
[Coté gauche | | i |
| o b B I %
Prize d'air | o — : ‘A
mantée I oo
dansle o c TR _! 4 zignaux - g ‘Al
nez i I ‘m-
| Rl
Pry
e
& Caloulateur de
Seruo-commands | Sortrole de ol
Calculateur central LE FL&PS
Transmetteur ADA de données air o ; .
AT h Lkilize par les systémes:
qende; U cote gqauche (C.I':'l.DC:I . Ahtimitre
Py = Pression totale 4 - Systéme de conduite de tir (HUD et
fe  =Pression statique I:F FCC)
B TAOA ; - Indicateur A0A
Pg “Pression statique de la prize Prise temp - Transpondeur IFF
Pz * Pression staitque gauche totale - Propulsion
Peg = Prezsion statique droite - MWawigation
- EC%
- Controles de wal
- Pilote auto
- Aatotest

Figure 1-31

148

- BEnregistreur de wol




N DL flp el

Sondes de données air

Les 2 sondes de données air fournissent des données au systeme de données air. Une sonde de données
air est montée sur le nez et fournit une double source de pression totale et statique. L’autre sonde de
données air est montée a 1’avant droit du fuselage et fournit une source pression statique et totale.

Transmetteurs d’AOA

Les transmetteurs d’AOA sont des détecteurs coniques de flux d’air. Un transmetteur est monté de
chaque coté du radome et chacun fournit 4 signaux a I’ADC proportionnel a I’AOA local. La sonde du
transmetteur s’avance le long du radome pour s’aligner avec le courant d’air. Quand les sondes sont
completement tournées vers 1’avant de 1’avion (ccw sur la gauche, cw sur la droite), la fente basse doit
pointer légerement vers I’ arriere (vers le bas).

Sonde de température totale

La sonde de température totale fournit le CADC avec un signal analogique qui est nécessaire pour la
vitesse vraie et le calcul de densité de I’air. La sonde est située sur le coté gauche de I’entrée d’air
moteur.

Ports de pression statique

2 ports de pression statique montées a fleur de peau utilisés pour mesurer le dérapage sont situés sur la
gauche et la droite du fuselage derriere la trappe d’accés de I’équipement avant. Ces 2 ports fournissent

des entrées a un capteur de pression différentielle pour la mesure de 1’angle de dérapage. La mesure est
également utilisée pour compenser 1’erreur de la 3° source d’AOA.
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Bouton réchauffage de sonde

Les réchauffeurs de sonde de donnéea air de nez, la
sonde de données air du fuselage, les transmetteurs

FIRE & Oy MAL & d’AOA et la sonde de température totale sont sur
OHEAT DETECT QY IND LTS marche chaque fois que I’avion est en vol, quel que
T . . soit la position du bouton.

E e
S OFF _ Le bouton de réchauffage de sonde (figure
T oWR |H 1-9) est situé sur le penneau de boutons test.
PROBE
HEAT EPU/GEN Les fonctions sont ;
() orr | ’, ; . )
S i PROBE HEAT - Au sol, cette position
TEST OFF alimente les réchauffeurs de la sonde de
oot PROBEHEAT jonnées air de nez, de la sonde de données
= air de fuselage et des transmetteurs d’AOA
) o pour tester le fonctionnement ou dégivrer.

Pour tester la sonde de température totale, le
fusible poids-sur-le-MLG doit etre tiré.

MAINT

+
® OFF - Le circuit n’est pas alimenté au sol.

Figure 1-9
Convertisseur de Données Air (ADC)

L’ADC est un dispositif électro-pneumatique composé de 2 sections distinctes : le PSA et '’ECA. Le
PSA comprend des capteurs qui convertissent les entrées pneumatiques des sonde de données air de
nez et de fuselage en signaux électriques. Le PSA fournit les signaux de pression d’impact et static et
des signaux d’AOA simples a 'ECA.

L’ECA convertit les signaux du PSA en 4 signaux identiques pour chaque parametre requis (AOA,
pression statique et pression d’impact). La proportion de pression d’impact a la pression statique est
générée au sein de 'ECA et est utilisée avec I’AOA et la pression statique pour gérer les LEF. Cette
proportion de pression, I’AOA et la pression d’impact sont fournis au FLCC pour la gestion des gains.

Une surveillance est fournie dans 'ECA pour détecter des disfonctionnement simple ou double des
signaux des capteurs triples. Un disfonctionnement simple d’un des signaux de capteur allume le
voyant d’alerte ADC. Un disfonctionnement double des signaux de la pression d’impact ou de la

proportion de pression entrainera les actions suivantes :

e [llumination des voyants d’alerte ADC, FLT CONT SYS et LE FLAPS et du voyant STBY GAINS
(sur le FLCP).

e Activation du mode secours FLCS. Voir MODE SECOURS dans cette section.

e Perte du pilote automatique.
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Une formation de givre sur le bout de la sonde de nez entrainera des indications erronées de basse
vitesse, I’illumination du voyant d’alerte ADC et les gains des commandes de vol seront gérées comme
pour des conditions de vol a basse vitesse.

Calculateur de Donné Air Central (CADC)

Le CADC recoit les informations de pressions statique et totale et de température totale, il convertit les
entrées en données digitales et les transmet ensuite aux systemes qui les utilisent.

Un diagramme de la circulation du signal CADC montrant les systemes inter-agissant avec le CADC
est présenté en figure 1-32.

Voyant d’alerte CADC

Le voyant d’alerte CADC s’allume quand un disfonctionnement est détecté. Le voyant d’alerte
EEC s’allumera également si le disfonctionnement affecte le signal du nombre de Mach.
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VOYANTS D’ALARME, D’ALERTE ET D’INDICATION

Des voyants d’alarme, d’alerte et d’indication sont utilisés dans le cockpit pour attirer 1’attention sur
une condition ou pour permettre a un point d’etre facilement lue. Des voyants d’alarme rouges et le
voyant ambre MASTER CAUTION sont tous situés sur la casquette du tableau de bord. Tous les
voyants, excépté le voyant MASTER CAUTION sont décrits dans leurs systemes respectifs.

Les voyants d’alarme et d’alerte (sauf le MASTER CAUTION) ne sont pas des voyants qu’on appui
pour tester ou remettre a zéro. Appuyer sur ces voyants les libere de leurs modules et les désactive.
Pour réengager un voyant qui a été libéré, il doit etre tiré 1égerement puis pressé pour le réengager dans
son module.

SYSTEME D’ALARME/ALERTE VOCAL (VWCS)

Le VWCS fournit un message d’alarme ou d’alerte vocal dans le casque. Le message d’alarme vocal
(WARNING - WARNING pause WARNING - WARNING) est automatiquement activé apres
I’illumination d’un voyant d’alerte sur la casquette. LLe message d’alerte vocal (CAUTION -
CAUTION) est automatiquement activé vite apres I’illumination d’un voyant d’alerte. Si le voyant
MASTER CAUTION est remis a zéro immédiatement apres son illumination, le message vocal n’aura
pas lieu. Le message d’alerte vocal a volume fixe n’occultera pas les autres sons et, de plus, il peut ne
pas etre entendu. Les messages vocaux sont remis a zéro pour d’autres messages d’alarme/alerte en:

e Remettant a zéro le WARN RESET sur I’ICP pour les alarme vocales.
e Remettant a zéro le MASTER CAUTION pour les alertes vocales.
¢ Eliminant la condition qui a activé a I’origine les voyants et messages.

Les message d’alarme vocals ont priorité sur les messages d’alerte. Les 2 messages vocals ont priorité
sur le signal d’alarme basse vitesse et I’alarme de train d’atterrissage.

Le VWCS ne fonctionne pas avec le WOW. Cependant, il peut etre testé en appuyant sur le bouton
MAL & IND LTS du panneau de boutons test. Le VWCS est alimenté par le bus batterie.

154



N DL flp el

VOYANT MASTER CAUTION

Figure 1-32

Le voyant MASTER CAUTION (figure 1-32), situé sur la casquette gauche du tableau de bord,
s’allume vite aprés qu’un voyant individuel sur le panneau de voyants d’alerte pour indiquer un
disfonctionnement ou une condition spécifique existe.

Il ne s’allume pas en conjonction avec les voyants d’alarme. Le voyant MASTER CAUTION peut etre
remis a zéro en appuyant dessus a moins qu’il n’ait été allumé par les voyant d’alerte FLT CONT SYS
ou ELEC SYS. Le voyant doit etre remis a zéro aussi tot que possible afin que d’autres voyants
d’alarme puisse etre remarqués si des disfonctionnement supplémentaires ou conditions spécifiques
surviennent.

A moins d’etre remis a zéro, le MASTER CAUTION restera allumé tant que le voyant d’alerte est
allumé. Le voyant peut etre vérifié en appuyant sur le bouton MAL & IND LTS sur le panneau de test.

N

Sur le F-16D, le voyant MASTER CAUTION est un répétiteur et ne peut etre remis a zéro
individuellement.

PANNEAU DE VOYANTS D’ALERTE

Le panneau de voyants d’alerte est situé a 1’avant sur la console de droite. Les 2 voyants d’alerte
suivants doivent etre remis a zéro sur leurs panneaux de contrdle systéme respectifs :

e FLCS FAULT - panneau FLCP, bouton FCS CAUTION RESET
e ELEC SYS — Panneau de contrdle électrique, bouton ELEC CAUTION RESET.

Exception : Une panne du systeme de charge batterie avion ou du systeéme batterie FLCS peut
entrainer un voyant ELEC SYS impossible a remettre a zéro. Le voyant peut apparaitre impossible a
remettre a zéro dans des situations ou le voyant d’alerte ELEC SYS est clignotant on-off.

Les voyants d’alerte suivants peuvent etre remis a zéro sur les panneaux de contrdle systeme :

e AVIONICS - Sur I'ICP.
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e LE FLAPS, CADC — Sur le FLCP, bouton SERVO ELEC RESET (position ELEC).

Bouton test MAL & IND LTS

FIREE OxY NAL &
OHEAT DETECT  QTY INDLTS

¥ Ne

S OFF
T

PROBE
HEAT EPL/GEN

Pi |l —= ZFI=IT O

(@ Yo (7]
h I'..,J \d 'J

-
TEST OFF
TEST

(&) NORM
MAINT

+

Figure 1-9

Le bouton test MAL & IND LTS (figure 1-9) est situé sur le panneau de boutons test. Le bouton
utilise des relais qui testent I’illumination de tous les voyants d’alerte et d’alarme (sauf le servo

FLCP et les voyants points), les messages d’alarme et d’alerte vocaux et les voyants du panneau de
controle de pod ECM.
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ECLAIRAGE EXTERIEURE

Tous les feux extérieurs sauf les phares de roulage/atterrissage sont controlés par le panneau de
contrdle de I’éclairage extérieur (Figure 1-33).

ANTI — POSTION — 3
COLLISON FLASH WIS TAIL FUSELAGE
7 il "I il & BRT——

\
Filk o
; | — oFF—§

(EF BTEADY 5 4
~ hoe 1

L
1
E
Ar
TI
N
G

MASTER
KOAM
e

KERIAL REFUELING

+ .
%3

1 i L]
|
7
Figure 1-33
CONTROLES DU PANNEAU DE CONTROLE DE L’ECLAIRAGE EXTERIEUR
CONTROLE POSITION FONCTION
1. Bouton ANTICOLLISION ANTICOLLISION Allume le feux anticollision
blanc au sommet de la dérive
OFF Eteint le feux anticollision
2. Bouton FLASH STEADY FLASH Place les feux controlés par le
bouton WING TAIL en

clignotant quand placé sur ON

STEADY Place les feux controlés par le
bouton WING TAIL en stable
quand placé sur ON
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3. Bouton WING TAIL BRT Allume les feux rouges et verts
de bout d’aile et d’entrée d’air

et le feux blanc a I’arriere de la
dérive

OFF Eteint le feux blanc a I’arriere
de la dérive. Il permet aux feux
d’aile et d’entrée d’air d’étre
controlé par le bouton FORM

DIM Allume les feux rouges et verts
de bout d’aile et d’entrée d’air

et le feux blanc a I’arriere de la
dérive en faible luminosité

4. Bouton FUSELAGE BRT Allume le phare blanc a la base
de la dérive a rpm < 83% et le
phare blanc du bord d’attaque
de dérive (trappe AR fermée)

OFF Eteint le phare blanc a la base
de la dérive a rpm < 83% et le
phare blanc du bord d’attaque
de dérive (trappe AR fermée)

DIM Allume le phare blanc a la base
de la dérive a rpm < 83% et le
phare blanc du bord d’attaque
de dérive en faible luminosité
(trappe AR fermée)
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5. Bouton AERIAL Variable de OFF a BRT Fait varier I’intensité du feux

REFUELING de la trappe AR de éteint a fort
si le bouton AIR REFUEL est
sur OPEN

6. Bouton MASTER NORM Permet I’allumage de tous les

feux extérieurs sauf les phares
de roulage/atterrissage

OFF Interdit I’allumage de tous les
feux extérieurs sauf les phares
de roulage/atterrissage

7. Bouton FORM Variable de OFF a BRT Fait varier I’intensité des feux
de formation des parties
inférieure et supérieure du
fuselage et, qaund le bouton
WING TAIL est sur OFF, fait
varier les feux de bout d’aile
vert et rouge de éteint a fort

Feux Anti-collision

Ils sont blancs et clignotent. Appellation usuelle : "strobe lights" ou "rotating strobe lights".

Ces feux permettent d'avertir de la mise en route d'un avion au sol, et contribuent a sa visibilité en vol.
Ils sont cependant utilisés sur les ravitailleurs avec les deux autres (feux a éclats et feux anti-collision)
pour gérer les procédures de ravitaillement sans utiliser la radio.
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Feux de position

F‘enx.de pnsi‘tinn!fﬂrm aiinn

Ce sont les feux qui sont utilisés lorsqu'on vole de nuit, ou par mauvais temps histoire d'étre plus sir
d'étre vu. Trois feux: blanc vers larriere, rouge a gauche et vert a droite.
Leur disposition précise ainsi que les angles couverts servent aux autres avions a évaluer la trajectoire
d'un autre appareil de nuit. Il est important de confirmer rapidement si le trafic en vue s'éloigne ou se
rapproche.

Autre nom usuel : "Feux de navigation".

Feux de positions
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Feux de Ravitaillement en vol

Feu de ravitaillement en vol

Photo Copyright © Michael Ivanin

Le phare AR partage I’emplacement avec le feu de formation de fuselage. Le feux est dirigé vers
I’arriere pour éclairer le réceptacle, le fuselage, 1’aile et I’empenage. La trappe AR comprend des feux
noyés de chaque coté de la trappe. Ces voyants sont activés quand le bouton AIR REFUEL est sur
OPEN.

Projecteur monté sur la dérive
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Un projecteur blanc est monté sur le bord d’attaque de la dérive verticale et est dirigé vers le réceptacle

AR et le la partie surpérieure du fuselage. Le phare est allumé par la position OPEN du bouton AIR
REFUEL ou par le bouton des feux FUSELAGE sur le panneau de contrdle de I’éclairage extérieur a

pm < 83%..

Phare de roulage et d’atterrissage

Un phare d’atterrisage blanc est situé sur la jambe de train gauche. Le phare est incliné pour illuminer
la zone d’atterrissage.

Un phare de roulage est situé sur la trappe de train droit pour éclairer le sol, entre autres de nuit. Les
phares sont allumés par le bouton a 3 positions LANDING TAXI LIGHTS (figure 1-34) situé sur le
panneau de controle LG. Le bouton a 3 positions : LANDING, OFF et TAXI.

Le phare s’éteindra lors de la rétraction du LG si le bouton est laissé sur TAXI ou LANDING.

'Hoo
EMER STORES
JEm 3om up

r,./

GND JETT BRAKES PARKING
EMABLE CHAN 1 BRAKE

Fid
'.1 ANTI-SKID

DN

\ I\_.J ¥
CHAN 2 OFF DN LOCK
REL

STORES CONFIG HoRN  * LIGHTS /

CATI SILENCER LANDING

7w
f . m OFF "'4 =

CATIN TAXI

Figure 1-34
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ECLAIRAGE INTERIEURE

Le panneau de controle (Figure 1-35) de I’éclairage intérieur comprend les controles de la puissance et
de I’intensité pour le primaire (console et instrument) et secondaire pour les systemes d’éclairage du
cockpit (lampes). La position haute intensité du bouton FLOOD CONSOLES fournit un éclairage
d’orage.

PRIMARY
g DATA ENTRY
CONSOLES INST PNL DISPLAY

r"i""\ \ _.r"i"'\ \ r"i"\
. I BRT : ¥ BRT {
. -4 b 4 b 4

W BRT
- S

FLOOD
CONSOLES
INST PNL

L
I
G
H
T
I
N
G

!
OFF  HIGH INT

Figure 1-35
Bouton PRIMARY CONSOLES

Le bouton PRIMARY CONSOLES a une fleche pointée vers BRT. Tourner le bouton fait varier
I’intensité de I’éclairage de la console auxiliaire et primaire de faible a fort.

Bouton PRIMARY INST PNL

Le bouton PRIMARY INST PNL a une fleche pointé vers BRT. Tourner le bouton fait varier
I’intensité du panneau d’éclairage du tableau de bord de éteint a fort.

Bouton DATA ENTRY DISPLAY

Le bouton DATA ENTRY DISPLAY a une fleche pointée vers BRT. Le bouton controle I’éclairage du
DED de éteint a fort.
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Bouton MAL & IND LTS

Le bouton MAL & IND LTS a des positions BRT et DIM et est pré-positionné en position centrée. Si
le bouton PRIMARY INST PNL est sur ON, une activation momentanée du bouton sur DIM placera le
systeme d’éclairage en position DIM. Le systéme reviendra automatiquement en position BRT si le
bouton FLOOD CONSOLES est tourné sur HIGH INT, le bouton PRIMARY INST PNL est tourné sur
OFF, ou si I’énergie ac non-essentielle est perdue. La condition BRT peut etre manuellement
sélectionnée a tout moment. Le bouton contrdle I’intensité de 1’éclairage de tous les voyants d’alarme,
d’alerte et d’indication sauf les éléments suivants :

Ne peuvent etre dimminué :

¢ Voyants de panne FLCP

e Voyant AIR

e Voyant HYDRAZN

Dimminués individuellement :

¢ [ndexeur AOA

¢ [ndexeur AR/NWS

e Les MFD

e Indicateurs TWS

e DED

Bouton FLOOD INST PNL

Le bouton FLOOD INST PNL a une fleche pointée vers BRT. Tourner de bouton fait varier 1’éclairage
de éteint a fort.

Bouton FLOOD CONSOLES

Le bouton FLOOD CONSOLES tourne de OFF a HIGH INT. Tourner le bouton fait varier I’éclairage
des console de éteint a fort. Si tourné sur HIGH INT, le MAL & IND LTS passera automatiquement
sur BRIGHT et les affichages alphanumériques controlés par le bouton DATA ENTRY DISPLAY
passeront en forte intensité. Une rotation vers ’arriere a un certain point restorera le niveau de
luminosité sélectionné par le bouton DATA ENTRY DISPLAY mais le bouton MAL & IND LTS doit
etre remis sur DIM, si diminué est choisi.
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Lampe utilitaire

La lampe utilitaire est située sur le dessus de la console de droite et
comprend 2 controles : un bouton pour permettre une utilisation
momentanée et un bouton de contrdle rotatif pour permettre une
utilsation continue a un niveau d’éclairage souhaité. L’énergie est
fournie par le bus bus batterie. Pour déloger la lampe de son
emplacement, abaissez la tete et elle sortira de son logement. La
lampe peut etre reverrouillée en place en placant le corp de la lampe
parrallele a I’habitacle et appuyant fermement sur 1’ensemble.

Figure 1-36

Projecteurs de cockpit

Figure 1-37

Les projecteurs de cockpit (figure 1-37) sont situés sous les casquettes gauche et droite du tableau
de bord. En position rangée (horizontale), le projecteur est éteint. Le projecteur est allumé en
mettant le projecteur vers le bas. L’intensité est controlée en tournant la couronne. Pour éteindre le
projesteur, remettez le en position rangée (horizontale). Une sur-rotation de la couronne peut faire
surchauffer ou griller I’ampoule. L’alimentation est fournie par le bus batterie.

166






NOEYOL Fp el
e —————

SYSTEME D’ABANDON DE BORD

VERRIERE

La verriere est en 2 pieces, en plastique, de type bulle. La partie avant de la verriere transparente en
une seule piece qui est séparée a 1’arriere, ouverte ou fermée/attachée par des actionneurs électriques
avec un secours manuel. La verriere peut etre éjectée par des controles internes pour une éjection en
vol ou au sol et par controles externes pour une évacuation au sol. Un boudin gonflable de
pressurisation est situé sur la bordure de la verriere mobile. Un boudin en caoutchoux non-gonflable
sur la verriere évite I’infiltration d’eau quand le cockpit n’est pas pressurisé. La verriere fournit une
protection contre les collisions volatiles et a résisté efficacement a des essais de collisions d’oiseaux de
2 kg a 350 kt. Des collisions volatiles de cette puissance au centre au niveau des yeux environ peut
produire suffisament de déformation de la verriere pour briser la glasse du HUD et entrainerait
généralement une propagation vers 1’arriere d’une onde de déflexion. La déformation de la verriere au
niveau du casque du pilote a été étudiée pour etre d’environ 34 a 1-1/4 pouce. Des impacts décentrés
peuvent ne pas briser la glace du HUD. Des collisions plus violentes peuvent causer une pénétration de
la verriere ou des ondes de déflexion plus fortes.
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Controles/indicateurs verriere

HOL D

CanDPy

T EL

ICANDPY

Figure 1-38

CONTROLES ET INDICATEURS DE VERRIERE

CONTROLE/INDICATEUR POSITION/INDICATION FONCTION

1. Poignée verriere Haute Déverrouille la verriere
Basse Verrouille la verriere

2. Bouton verriere (interne) Haute Ouvre la verriere
Centre Stoppe le mouvement de

la verriere

Basse Ferme la verriere et le
locket
3. Voyant d’alerte CANOPY Off Verriere verrouillée
On Verriere non-verrouillée
4. Poignée d’éjection (tirée Tirée Verriere larguée et
sur EJECT) éjection du siege
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5. Manivelle CANOPY

Tournée vers 1’ arriere

Ouvre la verriére

Tournée vers 1’avant

Ferme la verriere et le
locket

6. Poignée en T de CANOPY
JETTISON

Tirée en appuyant sur le
bouton

Largue la verriere
indépendemment du siege
éjectable

7. Poignée de largage verriere (de
chaque coté du fuselage)

Tirée (d’environ 6 ft de
chaque coté)

Largue la verriere
indépendemment du siege
éjectable

8. Manivelle CANOPY du réceptacle
externe

Sur le F-16C, vers le haut
Sur le F-16D, vers I’ arriére

Ouvre la verriere

Centre

Stoppe le mouvement de la
verriere

Sur le F-16C, vers le bas
Sur le F-16D, vers 1’avant

Ferme la verriere et le
locket

10. Bouchon d’acces verriere

Bouchon enlevé

Accés pour déverrouiller la

verrouillé (externe) poignée verriere interne.
Voir ENTREE
D’URGENCE ET
SECOURS EQUIPAGE,

Section III

Manivelle verriere

Une manivelle (figure 1-38) permet manuellement la méme fonction que le bouton verriere. Du fait de
la lenteur qu’elle occasionne pour ouvrir la verriere, la méthode doit etre utilisée en dernier ressort.

Une manivelle externe dans un réceptacle sur le fuselage du coté opposée a I’ouverture interne
manuelle est utilisée pour I’utilisation manuelle au sol de la verriere.

Poignée verriere

La poignée verriere (figure 1-38), située sur la verriere juste a I’avant de la manette des gaz, s’abaisse
pour couvrir et protéger le bouton verriere interne. La poignée a également comme fonctions de
gonfler/dégonfler le boudin d’étanchéité verriere, pour allumer et éteindre le voyant d’alerte CANOPY
et pour éviter mécaniquement le déverrouillage des actionneurs de verriere. La poignée verriere doit

etre en position haute (déverrouillée) avant d’abaisser la verriere.

Les batteries FLCS sont déconnectées des inverseurs FLCS quand la verriere est déverrouillée.
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JETTISON VERRIERE

Appuyer sur le bouton de chaque coté de la poignée en T CANOPY JETTISON (figure 1-38) et tirer
vers haut initie la séquence de largage verriere indépendemment de I’éjection du siege. Tirer la poignée
d’éjection initie la séquence de largage de la verriere et du siege éjectable.

SIEGE EJECTABLE

Figure 1-39

Le siege éjectable ACES II (figure 1-39) utilise un des 3 modes automatiques vitesse-air/altitude. Voir
figure 3-4.
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Poignée d’éjection

La poignée d’éjection (figure 1-40) est congue pour une utilisation a une ou a 2 mains et nécessite une
traction de 40-50 livres pour I’activer.

Levier SHOULDER HARNESS

Le levier SHOULDER HARNESS (figure 1-40) déverrouille le blocage des harnets d’épaules en
position arriere et les verrouille en position avant. Si une forte décélération logitudinale ou si un fort
déroulement de la couroie se produisent, les harnets seront verrouillés automatiquement.

Poignée RESTRAINT EMERGENCY RELEASE

La poignée RESTRAINT EMERGENCY RELEASE (figure 1-40) surpasse manuellement le systeéme
de séparation siege/pilote si il ne marche pas apres I’éjection. Tirer la poignée vers le haut libere les
sangles et harnets d’épaules. Un interverrouillage mécanique évite une libération du parachute ou du
kit de survie.

Levier de sécurité du siege éjectable

Le levier de sécurité du siege éjectable (figure 1-40) sécurise mécaniquement la poignée du siege
éjectable. Le siege est sécurisé avec le levier en position haute (vertical) et est armé en position basse
(horizontale). Le mouvement vers la position basse éteint le voyant d’alerte SEAT NOT ARMED.
Bouton d’ajustement de la hauteur

Le bouton d’ajustement de la hauteur est situé sur le coté droit du cockpit a I’extérieur du manche. La
psoition centrée est pré-positionnée sur off. LLa psoition haute leéve le siege alors que la position basse le
baisse.

Parachute stabilisateur/ parachute de freinage

Le parachute de freinage (figure 1-40), située sur I’arriere du si¢ge, stabilise le siege lors d’une éjection
de mode 2 ou 3. Lors d’éjection a vitesse élevée, le parachute de freinage ralentit le siege a une faible
vitesse suffisante pour 1’ouverture du parachute stabilisateur. Le parachute stabilisateur est situé sur le
haut du siege.

Sangles de harnets d’épaules

Les attaches supérieures de torse comprennent des sangles de harnets d’épaules qui actionnent
également les suspentes de parachute. Les harnets d’épaules sont attachés aux suspentes du parachute
et peuvent etre libérées manuellement en tirant la poignée RESTRAINT EMERGENCY RELEASE.
Kit de survie

Le kit de survie est positionné sous le sicge. Le bouton de déploiement (figure 1-40) a un mode de

déploiement post-éjection du kit manuel (vers I’arriere) ou automatique (vers I’avant). Tirer la poignée
d’ouverture déploit le kit de survie qui reste attaché par une laniere.
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Bouton RADIO BEACON

Le bouton RADIO BEACON (figure 1-40) permet a I’occupant de sélectionner MAN ou AUTO. En
AUTO, la balise s’active avec la séparation du siege/pilote transmettant sur 243.00 MHz. En mode
MAN, la balise ne s’activera pas. La balise peut etre allumée quand au sol et que le bouton de la balise

est mis sur ON.

Pitot de capteur
d'envirennement

sangles d'épaule

Poignée

d ouverture du
kit de survie

Poignée RESTRAINT

EMERGEHCY RELEASE

Poignée
d'éjection

Bouton KIT
DEPLOYMENT

Parachute stabilisatawm

Poignée EJECTION

MOCDE SEL (En place
Enregistraur de i g
denndes FLES arriere du F-16D)

Vovant d'alerte
SEAT HOT ARMED

Bavteille 2rpgine
Foesurs

Snnglas dii kit de
e

fangle ventrale

Anneau d'oxygene
Hit de survie durgence

Bowuton sangle d épaules
Levier de seécurite du siege ejectable

Bouton RADMO BEACOH

Figure 1-40
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CONTROLE/INDICATEUR | POSITION/INDICATION FONCTION
1. Anneau d’oxygene Tiré Active I’oxygene d’urgence
d’urgence
2. Bouton sangle d’épaules UNLOCKED Déverrouille les harnets d’épaules et
permet une meilleure libertée de
mouvement
LOCKED Verrouille les harnets d’épaules et
évite un mouvement vers I’avant.
3. Levier de sécurité du siege | Up Sécurise le siege €jectable
éjectable
Down Arme le siege éjectable
4. Bouton RADIO BEACON | MAN Sélectionne le mode manuel
AUTO Sélectionne le mode automatique
5. Voyant d’alerte SEAT On Levier de sécurité du siege éjectable
NOT ARMED en position haute
Off Levier de sécurité du siege éjectable

en position basse

6. Bouton KIT
DEPLOYMENT

A (vers I’avant)

Sélectionne le mode automatique

M (vers ’arriere)

Sélectionne le mode manuel

7. Poignée d’éjection Tirée Largue la verriere et éjecte le siege

8. Poignée RESTRAINT Tirée Evacuation au sol-libere les sangles

EMERGENCY RELEASE
Apres I’éjection-surpasse la séparation
automatique siege/pilote

9. Poignée d’ouverture du kit | Tirée Déploit le kit de survie

de survie

10. Poignée EJECTION AFT/NORM/SOLO Sélectionne le mode d’éjection

MODE SEL (En place arriere
du F-16D)
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Oxygene de secours

L’alimentation en oxygene de secours (figure 1-40) est automatiquement activée lors de 1’éjection ou
peut etre manuellement activée en appuyant sur le cercle vert.

UTILISATION DU SIEGE EJECTABLE

Le siege éjectable est initié en tirant la poignée d’éjection. Ceci rétracte les harnets d’épaules et les
verrouille, met a feu les initiateurs de larguage, verrouille et allume 2 fusées de verriere. Lorsque la
verriere quitte I’avion, les 2 initiateurs de siege sont mis a feu.

Une fusées propulse le siege hors du cockpit, les pitots de capteur d’environnement (figure 1-40) sont
exposées et I’oxygene d’urgence est ectivé. Le séquenceur de récupération sélectionne le mode de
récupération approprié et déclenche le paquet de stabilisation (STAPAC) et la fusée de divergence de
trajectoire et (si en mode 2 ou 3) initie le freinage. Voir figure 1-41, TEMPS DE LA SEQUENCE
D’EJECTION dans cette section.

Si le systeme de récupération est défaillant, tirer la poignée RESTRAINT EMERGENCY RELEASE
libere les sangles,lache 1’ensemble parachute et ouvre le parachute du pilote. La poignée ne libere pas
les suspentes de parachute ou le kit de survie que ce soit apres 1’éjection ou une évacuation au sol. Le
radeau de survie, le kit de survie et la balise radio sont déployés suite a la séparation siege/pilote quand
sur AUTO.
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Figure 1-41
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Le systeme oxygene comprend un systeme liquide et un systeme a gaz d’urgence (figure 1-42).

SYSTEME D’OXYGENE LIQUIDE

Un systeme d’oxygene liquide de 5 litres (figure 1-42) fournit de I’oxygene a un régulateur d’oxygene

a pression commandée. Le régulateur fournit fournit une sélection d’oxygene dilué normal et de
I’oxygene 100%. Une déconnection rapide est située entre le masque et le systeme d’oxygene de
I’avion pour évacuer rapidment I’avion au sol. L’autonomie d’oxygene varie en fonction de I’altitude,

des réglages du régulateur et de I’ utilisation. Pour une autonomie de I’oxygene, voir la figure 1-44.

Controles/indicateurs du systéme d’oxygene

Des controles et indicateurs sont présentés et décrits en figure 1-43.

OXYGEN
REGULATOR

EMER 100% O l

NORM

TEST

MASK NORM

Figure 1-43
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CONTROLES/INDICATEURS DU SYSTEME D’OXYGENE

CONTROLE/INDICATEUR POSITION/INDICATION FONCTION
1. Indicateur de débit oxygene | Blanc Indicate un débit d’oxygene
FLOW
Noir Indique que I’oxygene n’est pas
débité
2. Voyant d’alerte OXY LOW | On Indique que la quantité

d’oxygene est inférieure a 0.5 L
ou que la pression du systeme
est en-dessous du niveau de

sécurité
3. Indicateur de quantité 0-5L Indique la quantité d’oxygene
LIQUID OXYGEN restante dans le réservoir
4. CABIN PRESS ALT 0-50 000 ft Indique I’ altitude-pression
cabine
5. Gauge OXYGEN SUPPLY | Pression d’oxygene (psi) Indique la pression d’oxygene
PRESSURE gazeux au régulateur en psi
6. Levier SUPPLY ON Met en marche I’ alimentation

oxygene du masque

OFF Arrete I’alimentation oxygene
du masque
7. Levier du dilueur NORMAL OXYGEN Fournit un mélange régulé

d’oxygene et d’air du cockpit au
masque comme déterminé par
I’ altitude-pression cabine

100% OXYGEN Fournit de I’oxygene 100%
régulé au masque

8. Levier EMERGENCY NORMAL Fournit de I’oxygene
proportionnellement dilué avec
de I’air jusqu’a une altitude-
pression supérieure a 35 000 ft.
Au-dessus de 35 000 ft, de la
pression est fournie.

EMERGENCY Fournit de I’oxygene 100% sous
pression au masque

TEST MASK Fournit de la pression pour
tester le masque et le tuyaux en
cas de fuites
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9. Bouton test d’indicateur OXY QTY L’aiguille pointe vers 0. Lorsque
OXY QTY I’aiguille passe 0.5 L, le voyant
OXY LOW s’allume. Le voyant
s’éteint quand le bouton est
relaché et 1’aiguille repasse le
0.5L

OFF (pré-positionné) Poistion normale

SYSTEME D’OXYGENE D’URGENCE

Le systeme d’xygene d’urgence (figre 1-40) comprend une bouteille haute pression et un régulateur de
pression monté montés sur coté gauche du siege. Le tuyaux est dirigé vers le coté droit du siege. Le
systéeme est activé :

e Automatiquement lors d’une éjection.

e Manuellement par I’anneau vert (figure 1-40) situé sur a I’arriere du coté gauche du siege.
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EQUIPEMENT DE COMMUNICATION, DE NAVIGATION ET IFF (CNI)

Les controles cockpit pour I’utilisation du CNI sont séparés entre des unités de contrdle sur les
consoles et des controles tete-haute situés sur le tableau de bord. Des controles pour des fonctions
utilisées moins fréquemment, tel que la puissance et le volume sonore et des fonctions essentielles tels
que les communications de secours et de guarde sont situés sur les panneaux de controle. Des controles
pour des fonctions fréquemment utilisées du CNI sont situées de le contrdle tete-haute pour permettre
un contrdle tete-haute en vol.

Controles Tete-haute (UFC)

Wil
I.

T

§ [DEST EE D EiU] R
¥ [] EHA SINS (3
M MO 9 0

LLLL
T

LA

L ] DRIFTC/0O
»

L _

NORM AUTO

WARN RESET

Figure 1-45

Les controles tete-haute (figure 1-45) fournissent un moyen tete-haute simplifié, centralisé pour
controler les fonctions les plus fréquemment utilisées du systeme de communication, des systemes de
navigation et d’IFF. La sélection de contrdle tete-haute du DED, le panneau de contrdle intégré (ICP)
et le panneau clavier intégré (IKP). Les controles tete-haute nécessite 1’énergie du bus emergency dc
n°2 et du bus emergency ac n°2. Voir le F-16D dans cette section pour des info