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Introduction générale

Le travail présenté dans ce mémoire résulte d’utepariat, sous forme d’'une convention
CIFRE, entre le laboratoire IMS de I'Université Beaux | et Airbus Operations S.A.S a
Toulouse. Le théme abordé concerne la détectionopeéet robuste de pannes de type
embarquement et jamming (blocage) des gouvernesldaystéme de commandes de vol. Ce
sujet s'inscrit dans le cadre de la politigue mems le constructeur Airbus pour
'optimisation du design structural de ses futukgoms. L’'enjeu est de deévelopper des
appareils plus légers afin de répondre aux exigesoeiétales d’'un aéronef dont 'empreinte
environnementale est améliorée, c'est-a-dire midénsonsommation de fuel, donc moins de
rejet des particules nocives dans I'atmospherea@srde bruit. Méme si de prime abord le
lien parait peu évident, on peut démontrer que keatién précoce et robuste de pannes
d’amplitudes de plus en plus faibles permet d'atdg structure de I'avion. En effet, celui-ci
est congu pour absorber une certaine enveloppdalges. Cependant, en cas de pannes de
type embarquement ou jamming, I'avion pourraitisal¢ cette enveloppe pour laquelle il a
été congcu. C’est pour cette raison que le systeemeamnmandes de vol est équipé de
surveillances spécifiques afin d'éviter la génémtide charges trop importantes et
dommageables. L'amplitude de la panne avant détectinsi que le temps de détection
associé, sont des éléments a prendre en compteglouter les charges structurales agissant
sur l'avion. Dans le cas ou les surveillances ne détectentgsapdnnes en dessous d’une
certaine amplitude, la structure de I'avion doiteétenforcée par des pieces structurales
particuliéres qui I'alourdissent. A contrario, eslperformances en détection sont améliorées,
ces renforts structuraux peuvent étre réduits, pttamt ainsi un gain de poids.

Dans ce contexte, I'objectif de ces travaux estcdecevoir et de mettre en place des
meéthodes de surveillance performantes et robugtesjant faire I'objet d'une utilisation en
environnement opérationnel (tests au sol et egsail) et susceptibles d’étre embarquées
dans le cadre des futurs programmes Airbus. Léstdogies proposées doivent étre capables
d’améliorer les performances en détection des tgaesi actuellement en place, c'est-a-dire
permettre de diminuer les valeurs maximales a#sieh cas d’embarquement et de détecter
les blocages a faibles amplitudes. De plus, elbbgedt satisfaire les contraintes industrielles
trés strictes concernant le co(t calculatoire,plimmtation, le codage, la portabilité, mais aussi
un haut niveau de robustesse. En effet, le systEnmmmandes de vol est un des systemes
les plus critiques a bord d’'un avion, raison paguklle les probabilités de non-détection et
de fausse alarme doivent étre extrémement faibles.

La stratégie utilisée dans cette thése pour résocelte problématique est une démarche a
base de modéle et d’exploitation de la redondanftmmationnelle, assurant une certaine
robustesse vis-a-vis des imperfections de modilisate champ des technigques analytiques
développées en diagnostic est trés vaste et tieedt@ns la littérature un nombre trés important
de travaux. Depuis les premiers filtres de détachipparus au début des années soixante-dix,
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ce champ scientifique a fait I'objet de beaucoupléecloppements en termes de synthese des
filtres de diagnostic, intégrant des spécificatiates performance et des contraintes de
robustesse, et également en termes de modelessitppour la synthése. Une publication
récente d’A. Zolghadri dans "Progress in Aerosp&céences” [19], fournit une vision
synthétique et passe en revue ces méthodes, emsamall’écart important entre les
techniques utilisées dans le domaine de l'aéraapati celles développées au sein de la
communauté académique. En effet, méme si I'on pmutsidérer que les techniques
développées en diagnostic a base de modele omtadtgourd’hui un degré de maturité
suffisant au plan méthodologique, a I'’heure actyadin ne peut pas parler d’'une véritable
percée de ce type d’'approche dans le milieu indligtt en particulier dans I'aéronautique.
Un certain nombre de contraintes industrielles itétapplicabilité de certaines approches
aux systéemes aéronautiques. En premier lieu, landignee de ces systémes est souvent
décrite par des modeéles non-linéaires, issus deéeanique du vol et couvrant un large
domaine de fonctionnement, tandis que la plupastsibdutions de diagnostic proposées sont
établies pour des modeles linéaires qui ne soabled que localement, autour d’'un point (ou
d’'une trajectoire) de fonctionnement. Un secondcpolé est lié a la gestion pratique des
spécifications de sensibilité en détection et destraintes de robustesse, en fonction de
'ensemble des sources d’incertitudes (les errdarmodélisation, les bruits de mesure et les
perturbations physiques) affectant le modéele nohtdnasysteme. Un autre critére important
qui découle du point précédent, est lié au régthege parameétres de haut niveau (ou hyper-
parametres) d’'une méthode de diagnostic, un prablééticat et qui nécessite souvent un
haut niveau d’expertise. Cependant, pour la tramapitité d’une technique de surveillance
vers le monde aéronautique, il est primordial ges parameétres qui conditionnent les
performances de la méthode considérée, puissentagitement réglables par des ingénieurs
et des opérateurs non-spécialistes. Enfin, unee agmiréoccupation qui motive le
développement des approches présentées dans lueses est liée a la portabilité de la
méthode. Plus précisément, la méthodologie retatit offrir un cadre suffisamment
générique afin d’étre facilement adaptable pous ties types de gouvernes, pour différents
modeles d’actionneurs, ainsi que pour différeraesilfes d’avions.

Le travail de these présenté dans ce mémoiretesilarautour de quatre chapitres :

Le premier chapitre a pour objet de présenter la problématique gémétal’introduire le
systeme de commandes de vol électriques chez Aifboigs décrirons brievement le role,
I'évolution, l'architecture générale du systémeadenmandes de vol, ainsi que le principe
général employé par Airbus pour l'asservissement pesition des gouvernes. Nous
présenterons la problématique spécifique abordéesomcerne la détection de pannes de type
embarquement et grippage survenant dans la chafissedvissement d’une gouverne de
profondeur. Dans un premier temps, un descriptéetepannes sera donné. Différents aspects
liés a leurs origines et a leurs natures, ainsa tpurs conséquences sur le design structural de
'avion seront abordés. Nous décrirons ensuiteat’ée I'art des techniques généralement
utilisées par Airbus pour la détection de ces tygegpannes. Cette description abordera la
partie de génération des signaux indicateurs deutieet la partie de prise de décision (fondée
généralement sur une logique a base de seuil é¢ndps de confirmation) qui permet la
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confirmation de la présence d’'une panne. Les enfeajeurs pour les futurs avions seront
ensuite exposés. Enfin, les contraintes industsel respecter lors du développement de
nouvelles techniques de surveillance seront idéetf

Dans ledeuxiéme chapitre nous commencerons par rappeler brievement edeant les
concepts de base liés au diagnostic a base de enetdés techniques existantes dans la
littérature en corrélation avec nos travaux. Nousoves pourquoi, a notre sens, certaines
familles de méthodes ont été écartées dans le dadeeproblématique étudiée. Une premiére
solution simple a base de modéle respectant legaboies évoquées précédemment sera
ensuite proposée. La méthode est basée sur enddtKalman dédié, associé a une procédure
systématique d’optimisation de ses parametres derhigeau. Pour les embarquements, la
synthése de ce filtre est fondée sur la modélisaticecte de la défaillance que I'on cherche a
détecter, et non pas sur un modéle dynamique dersgs Cette caractéristique offre des
avantages importants en termes de robustessecitig fde réglage, de test et de validation,
de colt calculatoire et de portabilite. Nous mesrensuite I'accent sur I'optimisation des
parametres de réglage, en proposant deux procéediigggimisation hors-ligne afin
d’atteindre le meilleur compromis sensibilité/rotasse. Enfin, les résultats de simulation a
I'aide d’un jeu de données reéelles (issu d’enregisents effectués lors des essais en vol d’'un
A380) et d'un benchmark Airbus permettront d’appFédes améliorations apportées par la
technique proposée par rapport a la méthodologieke.

Le troisieme chapitre est dédié a la présentation de deux autres teasidg surveillance a
base de modele, susceptibles d’améliorer les pdaitdes de I'approche proposée au
deuxieme chapitre, a savoir la détection des eroleangnts trés rapides et des blocages
autour de 0°. La premiere méthode correspond ade em place d’'un test paramétrique. Tout
d’abord, les paramétres du modele décrivant la mymae de la boucle d’asservissement
d'une gouverne, seront estimés. Une direction pénague, sensible a l'apparition des
défauts que I'on cherche a détecter sera enswtdifide. Finalement, deux tests de décision
(un pour chague type de panne) adéquats serontja@pldans I'espace paramétrique, pour
conclure sur un changement abrupt du paramétreiiérvA noter que dans cette approche,
les performances du modéle entrée-sortie du systemsont pas primordiales, la méthode
s’appuyant uniquement sur I'existence d’'une dimectparamétrique sensible. La seconde
technique de surveillance consiste a utiliser ufémdintiateur par modes glissants pour
estimer les dérivées du signal d’entrée et de esalé la boucle d’asservissement. Les
performances des méthodes proposées, évaluéeslé d'an jeu de données réelles et du
benchmark Airbus viendront clore ce chapitre.

Le quatrieme chapitre présente les résultats expérimentaux obtenusedaric d’essais au
laboratoire de tests d’Airbus France a Toulouseeffat, encouragés par les résultats obtenus
en simulation numérique, les approches passerord dae phase supérieure de validation
dans le cycle dit en "V", atteignant ainsi un nivee maturité technologique avancé (niveaux
5 et 6 sur I'échelle de maturité technologique émomautique, qui en compte 9). Tout
d’abord, le codage des trois algorithmes dans urgage graphique formel et leur
implantation au sein du calculateur de commandewvaleseront traités. Ensuite, on se
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consacrera aux essais de robustesse et de détactimde d’'un simulateur de bureau, du
Banc d’Intégration Systéme, ainsi que du Simulatiiol. On insistera sur la procédure
stricte employée pour la validation des méthodepgsées afin de pouvoir conclure sur leur
efficacité par rapport a la technique actuellememtplace. Ce chapitre se terminera par
'analyse des résultats obtenus lors des essaislate la méthode a base de filtre de Kalman
dédiée a la détection d’'un embarguement.
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Chapitre | - Problématique de I'embarquement et du
grippage dans le systeme de commandes de vol Airbus

.1 Introduction

Ce premier chapitre introduit le contexte dans leqos travaux de thése se sont déroulés et
la problématique qui nous a été confiée. Apres appel sur le rble, I'évolution et
l'architecture du systeme de commandes de volritecipe général de I'asservissement en
position des gouvernes (surfaces aérodynamiqueslaaphitiisé dans les appareils Airbus,
sera présenté. Puis, les pannes a considérer @aesign du systeme de commandes de vol
seront exposees, notamment celles qui font l'olget ce travail de these, a savoir
'embarquement et le grippage (ou “jamming"”) desvgones. Nous dresserons ensuite I'état
de I'art des techniques généralement utiliséefphus afin de détecter ces types de pannes.
Les surveillances actuelles sont fondées sur dgigues a base de seuil et de temps de
confirmation (ou "temporisation”). On s’intéressepincipalement aux méthodes de
surveillance appliquées sur la gouverne de profendées tendances technologiques
envisagées pour l'aéronef du futur seront ensukpogtes. Il s’agit la d'un axe de
développement majeur permettant de réduire limpantironnemental de nouvelles
générations d’avions civils. En effet, bien quetEshniques actuelles de surveillance assurent
une parfaite couverture des pannes recherchéemromaux exigences de certification en
vigueur, afin de contribuer a I'optimisation du igsaérodynamique et structural de I'avion,
de nouvelles méthodes de détection précoce et tollgspannes doivent étre développées.
Des améliorations des techniques actuelles peueég@iement étre envisagées afin
d’optimiser les performances de ces approches neilance. En effet, il existe un lien fort
entre les techniques de surveillance des surfacedes et I'optimisation du design structural
de l'avion. Il est par exemple possible de mongugen diminuant la valeur maximale atteinte
par la gouverne lors d’'un embarquement, les chasgesturales engendrées par la panne
seront moins importantes, ce qui peut conduire allégement de la structure de l'avion. La
derniere partie de ce chapitre sera dédiée auxatotgs industrielles qui devront étre prises
en compte dans la suite de notre travalil.

.2 Systeme de commandes de vol chez Airbus

.2.1 ROle et évolutions

En aéronautique, le systeme de commandes de valigal est constitué de I'ensemble des
€léments compris entre les organes de pilotage (meapalonnier) localisés dans le cockpit,
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et les gouvernes (surfaces articulées donc mopile)mpris ces deux éléments. Ce systeme
embarqué est destiné a contréler I'attitude, Igettaire et la vitesse de I'avion en mode
manuel de pilotage. Son but est donc de contr@eioh sur les 3 axes de rotation (Figure
I-1), en agissant en vol sur les gouvernes dedtaadr(Figure 1-2):

¥ Q axe de lacet

&

axe de roulis

axe de tangage

Figure I-1 : Axes de l'avion

* Les gouvernes de direction (Rudder en terminol@giglaise) pour I'axe de lacet
(rotation autour de l'axe verticat). Elles permettent de controler le dérapage de
l'avion;

* Les gouvernes de profondeur (Elevator en terminelanglaise) pour l'axe de
tangage (rotation autour de I'axe transvengal Ces dernieres permettent de contréler
l'incidence longitudinale de I'avion, c'est-a-dleemontée/descente de I'avion. Le nez
de I'appareil peut étre dirigé vers le haut (caloréyers le bas (piqué) ;

* Le plan horizontal réglable (Trimmable Horizont#&l$lizer, ou THS en terminologie
anglaise) pour la commande a long terme en tang@djavion, conjointement avec la
gouverne de profondeur. Il assure I'équilibre devibn et permet de conserver un
braquage de la profondeur en moyenne nulle ;

* Les ailerons pour l'axe de roulis (rotation autade l'axe horizontal x). Ces
gouvernes permettent de contréler l'inclinaisoédale de I'avion ;

* Les spoilers utilisés de facon antisymétrique peucontrole de I'axe de roulis, de
facon symétrique pour le role de freinage (aérofreiaugmentation de la trainée pour
freiner 'avion et permettre une descente rapidgjoarr la fonction "ground spoilers™”
(casser la portance pour plaquer I'avion au sol).

Les autres gouvernes appelées volets (Flaps) et (&ats), assurent la diminution ou
'augmentation de la portance de I'avion. Couplad®nsemble du dispositif qui permet de
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les contrbler, elles constituent le systeme de canttes de vol secondaires qui ne sera par
abordé dans le cadre de ce travalil.

>

Eudder
Dhirection

Elevator /",a p Spoilers f %

Profordenr . Y
Trinunable Horizontal Stabilizer Allerons
Plan Horizoutal Réglable

Figure I-2 : Position des gouvernes

L’architecture du systeme de commandes de vol auéwvees significativement au cours des
précédentes décennies. Dés le début de I'aviadies gouvernes manipulées par le pilote via
un systeme de cables mécaniques, ont été intreduitgr le contrdle basique de I'aéronef. Il
s’agit donc d’'un systeme de commandes de vol mgoanou les sources d’énergie pour
actionner les gouvernes en pilotage manuel soneidge musculaire du pilote et I'énergie
aérodynamique. Cette technique est encore utifieée les avions de petite taille comme les
avions de loisir. Cependant, avec l'apparition defons de grande taille, les capacités
musculaires du pilote n’étaient plus suffisantesrpmntréler I'aéronef. Ainsi est apparu le
systeme de commandes de vol hydromécanique pennhdé&dournir aux actionneurs, grace a
I'énergie hydraulique, la puissance nécessaire pommmander différentes surfaces mobiles
(via des liens mécaniques entre le manche et @gegoes).

Mais I'évolution encore plus marquante est celle @dons a Commandes De Vol Electriques
(CDVE) [1], [2], connues également sous le nom Webly-Wire. Dans le domaine civil, les
CDVE ont été développées sous forme analogique lgoGoncorde par Aerospatiale (dans
les années 1960), puis de facon digitale partiatérser les A310 (spoilers, becs et volets).
Fort du succes rencontré, elles ont ensuite étérgksees aux trois axes sur la famille Single
Aisle (SA), avant de devenir un standard Airbus taws les programmes suivants (Long
Courriers A330/A340, gros porteurs A380, A400M, A3®tc...). Ce systeme remplace le
contr6le mécanique et les cables de commande |lemtds |le pilote et les gouvernes, par des
signaux électriques (permettant ainsi une réduction poids), des capteurs, du cable
électrique et par un calculateur de commandes de vo
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‘ il; ﬁ ST

Calculateur de Actionneur
Commandes de Vol Gouvernes

1

<€

Ordre du pilote

Capteurs

Figure I-3 : Fonctionnement du systeme CDVE

Dans le cadre de cette thése, seul le systeme CB&B étudié. Son principe de
fonctionnement est schématiquement décrit dangglaré-1-3. L'ordre du pilote est converti
en signal électrique (a l'aide des capteurs sppmf), puis acquis par les calculateurs qui
établissent une consigne d’asservissement en @oslélivrée aux actionneurs. Ces derniers
déplacent ainsi les gouvernes. Pratiquement, laigosle chaque gouverne est gérée grace a
un asservissement en position. Différents signaaxmnoe la position de la gouverne par
exemple doivent donc étre envoyés au calculateucatemandes de vol, pour réaliser
I'asservissement et la surveillance.

Le contréle plus sophistigué de l'avion grace ast@ye CDVE engendre toutefois une
complexité plus importante des équipements embargtées systémes avioniques, ainsi
gu’une augmentation du nombre de pannes a prendcerapte dans le design de I'aéronef.
En vue de la certification de I'avion, le systemB\WE doit étre concu pour satisfaire des
réglementations internationales tres strictes emde de sécurité et de disponibilité (le
systeme doit étre prét a lutilisation indépendamimedes perturbations externes). Les
réglementations sont imposées par les autoriténalggabilité, par exemple I'Agence
Européenne de Sécurité Aérienne EASA et aux USArikistration Fédérale de I'Aviation
FAA [3]. Du point de vue de la sécurité, les évéamta mettant en cause le bon
fonctionnement du systeme sont caractérisés paritleité de leur effet et leur probabilité
d’occurrence. En conséquence, a titre d’'exemple f\ableau I-1) :

e une panne ou une combinaison de pannes dont legfevlajeur (augmentation de la
charge de travail de I'équipage) ne doit pas survehis fréquemment qu’'une fois
toutes les 10heures de vol

* une panne ou une combinaison de pannes dont legteCritique (potentiellement des
blessés) ne doit pas survenir plus fréquemmentgtLfois toutes les Iheures de vol

* aucune panne simple ne doit avoir d’effet Catasiigppe (perte de I'avion)
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* une combinaison de pannes dont I'effet est Catalsinoe ne doit pas survenir plus
fréquemment qu’une fois toutes les h@ures de vol.

Probabilité de Effet de la panne

I'’événement/heure de v

Mineur Majeur Critique Catastrophique

>10°

[10™; 107

[107; 107

<10°

Tableau I-1 : Correspondance entre la probabilité d’'occurrenoe@panne et sa criticité

[.2.2 Architecture de commandes de vol

Les exigences imposees par les autorités de nakiggimur la certification conduisent, dans
I'état actuel de I'état de I'art, a mettre en plaes redondances matérielles [8]. Chez Airbus,
le systeme CDVE utilise deux types de calculatefis.I’A380, on trouve 6 calculateurs (3
calculateurs primaires appelés PRIM et 3 calculatesgcondaires appelés SEC). Un
calculateur SEC agit comme une redondance d'uruledémir PRIM dans la mesure ou il
utilise un matériel différent et des lois de pifgggplus simples. Chaque calculateur possede
deux unités A et B et chaque unité est capable amen@ander (voie du calculateur dite
"COM") un actionneur (de réaliser I'asservissemde’ gouvernes) et de surveiller (voie du
calculateur dite "MON") un actionneur commandélfzartre unite.

L’architecture du systeme de commandes de vol de l'avion est ueesyunthétique qui
représente I'ensemble des gouvernes (directionppdefur, THS, spoilers, ailerons, volets,
becs), leur nombre, leur emplacement, les actiosneanrespondants, les différentes sources
de puissance pour chaque actionneur (hydrauliglee edlectrique), les calculateurs qui
réalisent I'asservissement en position des gougeehées reconfigurations du systeme apres
la détection de pannes. On a donc la possibilitévigealiser toutes les gouvernes et les
calculateurs qui les pilotent.

Sur 'A380, en prenant comme exemple la gouvernprdéondeur externe, on observe dans
la Figure 1-4 gu’elle est alimentée par une souteepuissance hydraulique jaune et pilotée
par les unités COM des calculateurs P2 et S2. [xasuation ou cette source de puissance
tombe en panne ou en cas de détection d’une pkngeuverne sera pilotée par I'actionneur
adjacent et par les unités MON des calculateuretP31. Cette maniere de faire permet au
systéme d’avoir un haut niveau de disponibilité.
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Figure I-4 : Architecture de commandes de vol de '’A380

Rappelons que la commande des gouvernes correspofa transmission de l'ordre
d’asservissement du calculateur vers les gouvetrmemouvement de la gouverne est assuré
par un actionneur qui peut étre soit en mode aciif en mode amorti. En fonction de la
famille de l'avions (A320 — SA ; A330/340 — LR ; B3; A380 ; A400M) et du type de
gouverne, on trouve au moins deux actionneurs pavegne (sauf pour les spoilers). Un
calculateur"maitre’ réalise l'asservissement en envoyant un courantaiemande sur
l'actionneur actif (en jaune). L'autre actionnean (rouge), associé a un deuxieéme calculateur
"esclave, est forcé en mode amorti afin de suivre le mowmnde la gouverne sans
résistance (Figure I-5).

Asservissement en P2

‘ Outboard ]-Ei:;‘l.-'_a;u_r_ g
B
Pl —=—— P2

s1 -:i 82

Amorti Actif

Outboard Elevator

Figure I-5 : Architecture de la gouverne de profondeur extetrsyseme de reconfiguration
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Si le calculateur maitre détecte, par l'intermédiaie surveillances spécifiques, une panne, il
passe I'actionneur actif en mode amorti et donmadan au calculateur esclave qui asservit le
deuxieme actionneur passé en mode actif. C’estudengappelle la reconfiguration du
systeme (basée sur de la redondance matériella)gmstion automatique du systeme apres la
détection et le verrouillage d’une panne. Le batnesamment d’alléger la charge de travail
du pilote car cette configuration est transparguaer lui. A noter dans cet exemple que le
calculateur P2 ne perd pas toutes ses fonctioBsalinais seulement celles d’asservir
I'actionneur jaune.

[.2.3 Principe d’asservissement en position des gouvernes

Comme il a été souligné dans le paragraphe précddsrdalculateurs de commandes de vol
réalisent, entre autres, I'asservissement en pasites gouvernes de l'avion. Les gouvernes
sont actionnées par différents types d’actionnequs a leur tour sont asservis par les
calculateurs suivant le méme principe. Sur 'A380is différents concepts d’actionneurs sont
utilisés : les servocommandes (ServoControl, SI€3, actionneurs électro-hydrostatiques
(Electro-Hydrostatic Actuator, EHA) et les actionne hydrauliques avec secours électrique
(Electrical Back-up Hydraulic Actuator, EBHA).

MON | Entrée analogique
| 3 :

Surveillance

Servovalve

— 0’/ Capteur tiroir
.

servovalve

v

ordre

Gouverne

—1

|
q
COM |
! mh"@_’ K Hlee=——- Actionneur | -_Tﬂ‘ix —
0 .

\ Capteur surface RVDT

Capteur tige LVDT

Calculateur

Hydraulic Servocontrol EHA
Figure I-6 : Principe d’asservissement des gouvernes

Le retour de position dans l'unité qui asservit ({@)Cest donné par un capteur d’élongation
tige, du type LVDT (Linear Variable Differential &nsducer) via une entrée analogique. La
différence entre I'ordre gouverne du pilote et tzsion de la tige fournie par le capteur
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LVDT est utilisée pour asservir I'actionneur. Cetiiférence est traitée par un gain (Figure
I-6) et le signal résultant est converti en sigrattrique (courant).

En effet, en réalité, un contréleur Proportionmgkgral (Pl) a structure paralléle est utilisé
pour chaque asservissement. La partie proporti;ast obtenue en multipliant la différence
entre 'ordre du pilote et la position de la tigay le gainK de I'asservissement. Un premier
courant est ainsi généré. La partie intégraleegwiesentée par un dispositif de compensation
d’'un biais de l'actionneur. Un second courant edemi par l'intégration du premier. Le
courant total est la somme des deux composantsoQent est la consigne envoyée sur
'actionneur actif en COM, via une sortie analogiqCela représente une commande en
vitesse qui varie en fonction du courant envoyéurPane servocommande hydraulique
classique, le courant est envoyé a une servovalgews un EHA, il est envoyé a umodule
électronique qui transforme cette consigne en camlea&ers un moteur €lectrique.

Sur certaines gouvernes (la profondeur par exemghejonction des besoins de surveillance
et de la famille d’avions, un deuxiéme capteur ptrde mesurer la déflection de la gouverne.
Ce capteur, situé au niveau de la gouverne, esipdeRVDT (Rotary Variable Differential
Transducer). Le capteur sera acquis par la voie M{@Nine entrée analogique et sera utilisé
dans des surveillances de I'ensemble du systénaenma¢nt parce qu’il fournit une mesure de
position redondante.

Une servocommande est un actionneur a puissancautiypie relié a un circuit hydraulique
qui dessert plusieurs actionneurs. L'ordre en autueat envoyeé sur la servovalve, qui envoie
un certain débit haute pression dans une des clkamdbn piston. Cela entraine un
déplacement mécanique de la tige (différence desjfme entre les chambres du piston),
actionnant les gouvernes de controle.

SERVOVALVE

HYDRAULIC
POWER

MODE E:b
SELECTOR

Figure I-7 : Schéma de principe d’un actionneur hydraulique
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Les EHA sont nés d'une décentralisation volontaidee I'alimentation hydraulique des
servocommandes [4]. Ainsi, un EHA est un actionn@yuissance électrique qui possede
localement son propre réservoir d’hydraulique. tiegpe de fonctionnement est similaire.
Le fluide hydraulique est mis en haute pressioruparpompe, elle-méme commandée par un
moteur électrique en fonction du courant de comraahd déplacement de la tige entraine le
déplacement de la gouverne.

w
g %: ELECTRICAL
115V POWER

SELECTO

Figure I-8 : Schéma de principe d’un EHA

Les EBHA [4] sont apparus afin de proposer dest®wis de redondance d’actionnement
efficaces. Ainsi, un EBHA est un actionneur hybrideec la séparation des puissances
électrigue et hydrauliqgue. En fonctionnement nornbalcircuit hydraulique est utilisé et
lorsque la puissance hydraulique est perdue, temsgsélectrique prend le relais.

PUMP

w
§'<:| ELECTRICAL
— 116V POWER

HYDRAULIC

J::| POWER
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SELECTO

Figure -9 : Schéma de principe d’un EBHA

1




Chapitre | — Problématique de 'embarquement ajrifspage dans le systéme de commandes
de vol Airbus

Chaque actionneur est équipé de différents captfinsde réaliser I'asservissement et la
surveillance.

.3 Les pannes dans le systeme de commandes de vol

Le systeme de commandes de vol est un des systésnglsis critiques a bord d’un avion car
les conséquences de ses pannes peuvent étre doafmesge€’est pourquoi la détection de
pannes dans le systeme CDVE est un point impo&gmendre en compte dans le design de
I'avion. Lorsqu’une panne survienne, la probabitigénon-détection doit étre inférieure &°10
par heure de vol. De plus, les méthodes de déteatitisées doivent étre robustes (pas de
fausses alarmes) afin de ne pas passiver des reticmnon défaillants et de dégrader ainsi la
disponibilité du systeme.

Il existe plusieurs types de pannes du systeme CIRdEme par exemple la perte d’'une
fonction de limitation du débattement d’une goueeem fonction du point de vol, la perte
d’'une fonction d’allégement de charge (e.g. dansae d’'une rafale de vent) ou encore la
dégradation de la vitesse de débattement d’uneegoneyOn peut également citer le cas des
pannes oscillatoires (Oscillatory Failure CasesCPR5] dont on va brievement parler dans
la section 1.4.3 ci-dessous. Dans ce mémoire deeth@ous nous intéressons a deux types
particuliers de pannes survenant dans la chairesef@assement en position des gouvernes
(Figure 1-6), entre le calculateur de commandesalest les surfaces de contrble, y compris
ces deux éléments. Notre étude sera principaleroentrée sur la détection de pannes
affectant les gouvernes de profondeur.

On appelle embarquement [8], [9], [11], un mouveim@wmn commandé de la gouverne qui

peut entrainer celle-ci jusqu’a sa butée aérodypaenou mécanique si le phénoméne n’est
pas détecté a temps (Figure 1-10). Du calculateucaimmandes de vol a l'actionneur, on
trouve différents éléments susceptibles de génénremode défaillant, un signal conduisant a
'embarquement de la gouverne : embarquement li@émérateur de courant émis vers la
servovalve (panne de l'ordre d’asservissement CQidine du capteur de position LVDT

(par exemple, une erreur sur le capteur tige LVDTentainer, suite a I'asservissement, un
déplacement non-désiré de la gouverne), panne skntavalve, panne du module électrique
EHA, rupture d’une piece mécanique, ou encore unvaia fonctionnement du calculateur de
commandes de vol.

On appelle blocage de gouverne, ou grippage;jmamming’ en anglais, la situation d’'une
gouverne qui reste figée a sa position courante.

o
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Position surface pour un Position surface
embarquement rapide/lent pour un grippage

Reconfiguration

\

\ _____

Détection Passage de main t

t

Figure 1-10 : Evolution de la position de la gouverne en cas da&muement rapide/lent
détecté et du blocage

Comme la Figure 1-10 le montre, en cas d’embarquemia position de la gouverne
augmente, se stabilise au moment de la détectiota g@mnne pendant un certain temps
(reconfiguration du systéme) et revient ultérieusatna sa position commandée grace a
I'actionneur adjacent.

L’état de I'art industriel actuel pour la détectiehle diagnostic de pannes (Fault Detection
and Diagnosis, FDD) de type embarquement et blodagajouvernes dans le systeme CDVE
est basé sur une logique de seuil et de temps mf@mation. Une panne est détectée et le
systeme est reconfiguré une fois qu’un signal diarcalculé comme une combinaison de
différents signaux acquis via des capteurs) estrgeyr a un seuil pendant un certain temps
de confirmation (Figure I-11).

: . Temps de Détection de
Signal surveillg confirmation panne

Seuil —
Reconfiguration du
systéme

Figure I-11 : Logique des surveillances

Un embarguement peut avoir différentes dynamiquepide, lent. Un embarquement rapide
peut étre caractérisé par une erreur qui croitrmpglement. Par conséquent, un temps de
confirmation faible est nécessaire. Un temps deigoafion trop important entrainerait une
erreur encore plus grande. Par contre, le seuiéection peut étre grand lui aussi. Un
embarquement lent se caractérise par une erreucrgiii doucement. Par conséquent, un
temps de confirmation grand est possible, ce quneed’avoir un petit seuil de détection
(sans engendrer des problemes de robustesse).

Différentes approches sont mises en pratique afinsatesfaire les réglementations de
certification au niveau de I'amplitude de I'embannemt a ne pas dépasser pour chaque
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gouverne. Ces contraintes peuvent étre trés séeardsnction de la gouverne considérée,
surtout dans le cas des gouvernes de profondeler ditection. Comme nous I'avons souligné

précédemment, le seuil et le temps de confirmationditionnent les performances des

surveillances. En réglant le seuil, un compromig étre fait entre la probabilité de fausse

alarme et la probabilité de non-détection. En efietpetit seuil présente le risque de fausse
alarme et pour un seuil plus important, les paravex une faible amplitude peuvent rester
non-détectées.

Concernant le grippage, il est important de prédasdifficulté de détecter, avec les méthodes
actuelles de surveillance, une gouverne bloquéeuaude 0°. Les approches existantes
permettent la détection des surfaces bloquées ampktude supérieure a un certain seuil.

|.4 Etat de l'art sur les méthodes de détection de pams chez
Airbus

Sachant qu’il 'y a pas de méthode de surveillatiasservissement parfaite pour satisfaire
toutes les contraintes et applicable dans toutssslaiations, plusieurs approches de
surveillance sont utilisées au sein d’Airbus (emctmn du type de panne a détecter, de 'unité
du calculateur ou la surveillance est effectuéetetips de confirmation, du seuil, du type
d’actionneur, des parties affectées,...). On peutcdgarler d’'une multiplicité de
surveillances, chacune ayant une couverture padieulLe principe général des surveillances
des boucles d’asservissement a base de redondatéeetie est décrit dans [7], [8].

Comme expliqué dans le paragraphe 1.3, I'état @l &ictuel pour la détection de pannes dans
le systeme CDVE consiste dans la génération d’'gnasid’erreur appelé résidu, suivie par
une prise de décision. Le signal d’erreur est d¢élclifferemment en fonction du type de
panne a détecter, de la méthode de surveillanckgage et de la famille d’avions. Les
valeurs du seuil et du temps de confirmation chan§galement en fonction des contraintes
imposées, tout en respectant la robustesse.

[.4.1 Surveillance d’embarquement des gouvernes

Dans le cas de 'embarquement [9], le signal dierrest généré par la comparaison d’un
courant d'asservissement theoriqug, .. €laboré généralement en MON, avec une

information issue de la mécanisation dans l'actionnge i généralement réalisée en

réel
COM. Cette derniere information représentative dwrant d’asservissement réellement
appligué sur I'actionneur est généralement acqeiis®ON. Ce principe de surveillance est
typiqguement représentatif de I'exploitation desiniations redondantes. Bien que le courant

e
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théorique soit tres simplement établi, on peut tteitméme parler d’une approche a base de
modele.

Génération du signal d’erreur

Ithéorique

iréel :‘
J Prise de décision Reconfiguration

Figure 1-12 : Concept général de la surveillance d’embarquement

Afin de mesurer la bonne application de la mécaioisadans I'actionneur de la commande
issue du calculateur, un capteur est ajouté aidaoeur. Pour une servocommande
hydraulique classique, il s’agit d’'un capteur posihé au niveau du tiroir distributeur de la
servovalve et pour un EHA, il s'agit d’'un capteitué au niveau du moteur électrique. Le
capteur mesure donc une image de la commande enpayd’unité COM. Cette mesure est
directement comparable avec le courant calculé &@NMUnN signal d’erreurs est ainsi
élaboré :

&= ‘Ithéorique - Iréel

(1)

Le courant théorique MON est calculé a l'identigluecourant COM. Il représente le produit
entre le gain d’asservissemelt et la différence entre I'ordre gouverne du pilete MON
Uyon €t la position de la gouverng,,, acquise en MON via le capteur de position (1.2.3)

ithéorique = K(Uyon = Xvon) (2)

L’ordre gouverneest généralement limité en vitesse et en position \ealeurs maximales
opérationnelles de 'actionneur pour rendre la siliance d’autant plus robuste. La position
est en général elle aussi limitée aux valeurs mabesnopérationnelles.

Si la valeur absolue de I'écart entre le courantrilj@e et le courant réel dépasse au moins un
seuil positif pendant au moins un temps de confiknaalors une panne d’embarquement est
détectée, I'asservissement concerné est passiésgsteme est reconfiguré (Figure I-13).
Une condition d’activation de la surveillance egalément appliquée. Cette condition dépend
étroitement de I'état du systeme et de I'actionrguweillé. Le résultat de la détection est
généralement verrouillé, ce qui signifie que lanEaast définitivement passivée jusqu’a la fin
de la mission. L’action de passiver consiste atémou a stopper I'effet de la panne, a éviter
sa propagation.
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Figure I-13 : Schéma détaillé de la surveillance d’embarquement

Le seuil et le temps de confirmation peuvent ékesfou variables en fonction des conditions
externes ou internes influentes (les conditionsvdepar exemple). La temporisation est
réglée en prenant en compte le seuil afin que lattlEment maximum autorisé de la
gouverne soit respecté. Le couple {seuil/tempsaidimnation} propre a chaque méthode de
surveillance est calculé d’'une part afin d’étreustie aux erreurs statiques (la précision du
générateur de courant, la précision de mesureaggsurs, la précision de chaque acquisition,
etc.) et/ou dynamiques (les asynchronismes entredees COM et MON car chaque voie
possede sa propre horloge, le retard entre I'aitquisphysique des informations et leur
utilisation software, etc.) et d’autre part afingirmettre d’atteindre les objectifs assignés a la
surveillance.

Il est essentiel de préciser que la présente mélbgieé de surveillance assure une détection
robuste de I'ensemble des pannes d’embarquemetait un actionneur: embarquement da
a un ordre gouverne erroné en COM, a une erreuwyéthérateur de courant COM vers la
servovalve, a une erreur sur l'acquisition de lsifoan capteur tige, au tiroir servovalve cassé
ou bloqué, etc...

[.4.2 Surveillance de grippage des gouvernes

Dans le cas du grippage [10] le résidureprésente la différence entre la valeur absotue d
l'erreur d’asservissement et la valeur absolue’alelre d’asservissement ('ordre du pilote
interprété par les lois de pilotage). Le résidu pawe formé a l'aide de n’importe quelle
information de I'ordre et de position disponiblendde calculateur. Toutefois, dans la plupart
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des cas, la surveillance utilise l'erreur d’assesement en MON, calculée comme la
différence entre 'ordre du pilota,,,, et la position de la gouvernsg,,, acquise en MON

via le capteur RVDT :
&= |uMON - XMON| _|uMON| 3)

Les notions de seuil, de temps de confirmation 'attidation de la surveillance restent
valables et varient d’'une famille d’avions a unér@et d’'une gouverne a une autre. Comme
dans le cas de I'embarquement, une fois une pann@odage détectée, I'asservissement
concerné est passivé et le résultat de la déteesipgénéralement verrouillé.

[.4.3 Surveillance des pannes oscillatoires

Comme il a été souligné dans la section 1.3, umeatytpe important de panne pouvant
survenir dans le systeme CDVE, correspond a Iaeldss pannes oscillatoires. Bien qu’elles
n'entrent pas dans le cadre de nos travaux, ndassales présenter brievement dans ce
paragraphe. Les pannes oscillatoires sont deslaismis des gouvernes dues a des
défaillances et ayant des conséquences sur legeshatructurales de l'avion [5], [51].
L’objectif est de détecter dans la chaine d’asseement, des pannes oscillatoires au-dela
d’'une amplitude minimale donnée, en un nombre datn@ériodes. A notre connaissance,
c'est le constructeur Airbus qui, pour la premi®ie en aéronautique civile, a équipé un des
avions de sa gamme (le programme A380) d'une gieatile détection & base de modéle sur
'ensemble des gouvernes primaires, fournissant coeverture compléte des pannes
oscillatoires [5]. La méthodologie consiste a corapée fonctionnement réel du systéme avec
le fonctionnement modélisé d’'un actionneur en alesaie pannes, afin de conclure sur
I'existence d’'un disfonctionnement.

On teste donc la cohérence entre le comporteméntéest le comportement de référence du
systeme. En effet, un résidu est généré comme létdiftérence entre la position mesurée de
la gouverne (ou de la tige de la servocommande i@gjoet une position estimée par le
modeéle comportemental de la gouverne couplée adiateur. Le modeéle est excité en entrée
par I'ordre gouverne du pilote qui est non défatljaar il est surveillé et validé en amont. En
fonctionnement nominal, le résidu est un signafaillele puissance, essentiellement di aux
erreurs de modélisation et aux bruits de mesuresqunne panne survient dans la boucle
d’asservissement, elle ne sera pas modélisée etefen apparaitra sur le résidu. Afin
d’optimiser I'étape d’évaluation du résidu, celuiest filtré pour établir un découpage en
sous-bandes, correspondant a des obijectifs detidéte@riables suivant la fréquence et
permettant d'optimiser la détection des oscillatiohtne panne est détectée lorsque
I'amplitude de l'oscillation de la gouverne surrésidu dépasse un certain seuil pendant un
certain nombre de cycles (Figure 1-14).

.,
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Figure 1-14 : Détection de pannes oscillatoires

Il est & noter que plusieurs études ont été ekestrécemment visant a améliorer les
techniques de détection de pannes oscillatoiresletteur intéressé pourra se référer par
exemple a [13], [75], [114], [115].

.5 Besoin d’amélioration pour les avions futurs

L'utilisation des CDVE a apporté de multiples béo&$ comme la protection du domaine de
vol, l'alléegement de la charge de travail des p#ptune maintenance optimisée mais
également une importante réduction de la masseaweri, ayant comme conséquence directe
une diminution du co(t et de la consommation déuwant, accompagnée d’'un impact sur
'environnement. Un autre gain important de masseé@alisé par I'introduction des EHA sur
’A380 [4]. Un circuit hydraulique sur les trois nmoalement présents a été supprimé. On
notera également I'utilisation des matériaux pkgels (comme le carbone) pour la structure
de I'avion.

Plusieurs solutions ont donc été apportées dadsreine de I'aéronautique civile afin de
réduire la masse de l'aéronef et de développer amsavion plus écologique, avec une
empreinte environnementale réduite et plus effichcgoint de vue énergétique. Mais cette

B
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amélioration globale de I'avion se traduit par degences de charge de plus en plus séveres.
Dans le cadre de l'optimisation du design strud¢tut@ l'avion futur, l'utilisation des
approches de détection et de diagnostic a baseddedance matérielle [7], [8], devient donc
problématique. En effet, sa généralisation pour towes besoins de plus en plus séveres,
engendrerait des augmentations de masses antagonaitc les objectifs d’éco-efficience
mentionnés ci-dessus. Bien que les techniquesliestwe surveillance (voir 1.4) assurent une
parfaite couverture des pannes recherchées, lelopgement de méthodes de détection
avancées et a base de modele [14], [15], [16],, [A], [19], s’avére donc nécessaire pour
limiter 'impact des pannes sur la structure deifa.

L’embarquement et le blocage d’'une gouverne, erctiom du point de vol de Il'avion,
peuvent avoir des consequences sur le guidageadn, sur le dimensionnement de sa
structure ainsi que sur ses performances. On saibhg@nomalie de type embarquement par
exemple, a pour effet d’engendrer des charges itaptes sur la structure de I'aéronef. Il peut
étre donc nécessaire de détecter cette anomatierdpgdement, c’est-a-dire avant que la
position de la gouverne ne soit trop importanteefet, 'avion est congu pour absorber une
certaine enveloppe de charge (dimensionnée horsepgbhet il faut garantir, grace a des
surveillances adaptées, la préservation de cettelape. Si cela ne peut pas étre garanti, il
faut renforcer la structure de 'avion, c’est-aedialourdir, au détriment de sa consommation,
de son impact environnemental.

Pour éviter les conséquences néfastes des panm@geau de I'avion, les travaux présentés
dans cette thése ont pour objectif de détectereepaksiver rapidement tous les types
d’embarquements de surface (i.e. tous les profjisachiques) et les surfaces bloquées a
n'importe quelle position, quelle que soit l'origide la panne. Ainsi, en améliorant les
performances actuelles des méthodes de déteamhhrges structurales engendrées par les
pannes seront moins importantes, il sera donc lplesde réduire I'enveloppe de charge de
'aéronef. Cela se traduirait par un gain de paidd'appareil, une diminution de son co(t, de
la consommation de carburant et la possibilité ligsir des matériaux plus légers pour la
fabrication de I'avion. Notons qu’une amélioratide la détection précoce de 'embarquement
et du grippage, tout en maintenant le niveau acteabbustesse, pourrait étre envisagée par
l'ajout d’autres capteurs par exemple. Cependast, récours a des équipements
supplémentaires aurait un impact négatif sur ledgpale I'avion, sur son colt et sur ses
performances. Les approches avancées de surveiltam@se de modéle apparaissent donc
comme une alternative pertinente pour pallier teemvénients précédemment mentionnés et
pour optimiser ainsi le design structural de I'avion

En conséquence, dans le cadre de 'optimisationatgotte I'avion futur et pour continuer a
satisfaire les exigences de navigabilité pour ldifation de l'avion [3] (concernant les
charges maximales admises pendant le vol), 'amadian des méthodes existantes et le
développement de nouvelles approches de survealllatimposent, afin de diminuer les
niveaux d’embarquement détectables et le tempsédectibn. La réduction de la valeur
maximale atteinte par la gouverne lors d’'un embaroure pourrait par exemple étre réalisée

B



Chapitre | — Problématique de 'embarquement ajrifspage dans le systéme de commandes
de vol Airbus

par la diminution du seuil et/ou du temps de comdition de la surveillance dédiée a ce type
de panne.

.6 Contraintes industrielles

Le systéme de commandes de vol est un systeme-téelpsmbarqué. Il doit donc satisfaire

non seulement des exigences temps-réel trés sirinotais également des performances
opérationnelles et de sécurité tres élevées (uabapilité de non-détection et de fausse
alarme trés faible). Concrétement, cela signifieil aut étre capable de développer de

nouvelles méthodes permettant d’obtenir de me#ieyrerformances de détection de pannes,
tout en gardant une excellente robustesse afin algpas dégrader la disponibilité des

commandes de vol.

Les systémes avioniques se basent sur des fondioplsis en plus nombreuses et complexes.
Cela introduit un accroissement des besoins encitépde calcul. Cependant, les ressources
du calculateur sont limitées et ses capacités tmilcaont faibles par rapport a d’autres
applications non critiques (le multimédia par exaeshpl est donc essentiel de développer des
approches ayant un co(t calculatoire réduit.

Un autre parameétre important a prendre en compie lgacadre de I'optimisation du design
structural de I'aéronef est I'impact des méthodmegle détection de pannes sur la masse et
le codt de l'avion. Autrement dit, I'objectif estedvisager des algorithmes qui utilisent des
sources d’information déja présentes dans le ctieut de commandes de vol et donc qui ne
nécessitent pas I'ajout de capteurs supplémentaires

Afin de simplifier le processus de validation ettilisation des méthodes par des ingénieurs et
des opérateurs non-spécialistes et non familiaggés les approches innovantes de détection
et de diagnostic, les techniques mises en placeedbétre simples et facilement réglables,
avec un nombre réduit de paramétres en entréein@licté est également cruciale pour
faciliter la procédure de certification des algumies.

Un autre souci majeur dans le développement de aellesvapproches est d’assurer une
certaine portabilité, c'est-a-dire d’avoir la pbdgé d'utiliser un algorithme avec des

parameétres adéquats, sur tous les types de goswvetrsar différentes familles d’avions, sans
avoir besoin d’apporter des adaptations majeuraseemple, la signification physique des
parameétres des approches développées pourraiteiadiadaptation des méthodes d’une
gouverne a une autre ou d’'un avion a un autre.

Le logiciel du calculateur de commandes de volspskifié grace a un langage graphique
dédié. Pour le codage, les méthodes proposéesndalvac satisfaire aux contraintes d’'un
outil certes certifieé, mais relativement simplenet permettant pas d’implémenter aisément
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des fonctions complexes. Afin de traduire chaquetigoade la spécification en code
embarquable, l'outii comporte un nombre limité dgmboles. Peu de blocs-fonctions
complexes sont disponibles, mais plutbét des bldéméntaires (addition, multiplication,
filtrage, intégration...). Par exemple, le calcul neal, vectoriel, ou 'ensemble des branches
conditionnelles ne sont pas facilement gérés paitil. Une boucle algorithmique de tyfar
dont la dimension est variable n’est pas impléntdataisément, il faudra donc prévoir le cas
dimensionnant qui sera celui du nombre maximun@idiions souhaité et dupliquer chacune
des itérations (voir Figure 1-15). En conséquerbague partie plus ou moins complexe d’'un
algorithme doit étre réduite a une combinaison éfapons de bas niveau. Cela peut
augmenter considérablement le nombre de blocs été&imes a utiliser pour retranscrire le
code Matlab. Il faut donc étre astucieux afin daiduer au maximum le nombre de blocs.

Une attention particuliere est également portée @hvergence et a la stabilité des solutions
proposeées et également au comportement des algestbuite a des resets calculateurs.

Enfin, pour I'implantation dans le calculateur darenandes de vol, les approches doivent
étre compatibles avec l'architecture existante etsdan premier temps préserver le plus
possible la structure des méthodes de surveillaotellement utilisées par Airbus.
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Figure 1-15 : Exemple de spécification fonctionnelle

.7 Conclusion

Dans ce premier chapitre, nous avons d’abord présemble, I'évolution et I'architecture du
systeme CDVE, ainsi que des généralités concerlentprincipes d’asservissement en
position des gouvernes utilisés par Airbus. Noussrsbmmes ensuite intéressés a deux types
particuliers de pannes dans le systeme de commaledgsl, pouvant générer des charges
structurales importantes. La détection précocelmiste de ces pannes, dites d’'embarquement
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et de grippage des gouvernes est un aspect impdeasa le cadre de I'optimisation du design
structural de I'avion futur. L'état de I'art des thédes actuellement utilisées au sein d’Airbus
pour détecter ces pannes a été brievement drés&git de techniques a base de redondance
matérielle. Plus précisément, un signal d’erreurcesstruit comme une combinaison de
différents signaux acquis via des capteurs déedigaeslogique a base de seuil et de temps de
confirmation est ensuite appliquée. Les contraimedastrielles tres strictes a satisfaire lors du
développement de nouvelles approches de détectipégalement été identifiées. Il s'agit
d’exigences concernant le temps de calcul, I'imj@aion et le codage, mais aussi les
performances en détection et la robustesse. L'anaéiibn des méthodes existantes a l'aide
des stratégies a base de modéle, tout en gardarg, wapremier temps la structure des
surveillances actuellement en place, est un objeajeur de cette thése. C’est dans ce cadre
gue les travaux présentés dans le prochain chapitrese situer.
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Chapitre Il — Ameélioration des taches des surveillances
d’embarquement et de grippage via une technique aase
de modele

1.1 Introduction

Ce chapitre a pour objet de proposer une solutioasa de modéle permettant d’améliorer les
techniques de surveillance actuellement utilisées pabus pour la détection de
'embarquement et du blocage des gouvernes dermmets. Comme nous I'avons souligné au
Chapitre 1, plusieurs techniques de surveillandease de seuil et de temps de confirmation,
faisant appel a la redondance matérielle (voies OVDBN...) et a la dissimilarité (capteurs
LVDT/RVDT...), sont actuellement utilisées au seiidbus. La reconfiguration du systéme
est également basée sur la redondance matérigleul@eur maitre/esclave, actionneur
actif/passif). Bien que les techniques actuellesi@nt une parfaite couverture des pannes
recherchées, I'amélioration de ces méthodes esnjeu majeur pour concevoir des avions
plus Iégers, donc plus performants (voir Chapitre |

Le cahier des charges spécifié par Airbus au démarde mes travaux consistait a rechercher
et valider des techniques a base de modele, sisespde diminuer les valeurs maximales
atteintes en cas d’embarquement et de détectenldeages a faibles amplitudes, tout en
conservant un haut niveau de robustesse. L'améborale ces performances en détection
contribue a I'optimisation du design structural lthevion, ce qui conduit a de meilleures
performances en termes de consommation, de raymtiah et d'impact environnemental de
I'aéronef. Cette démarche s’inscrit donc dans treaes efforts du constructeur Airbus pour
développer des avions plus "verts" et pour garamtitransport aérien plus éco-efficient, en
répondant ainsi aux exigences de la société, toptaduisant une valeur économique.

La démarche proposée dans ce chapitre respectspladfications de performance en
détection et de robustesse, et satisfait en mémestées contraintes industrielles, notamment
en termes d’embarquabilité (codage, colt calculatainplantation...). De plus, la technique
est facilement intégrable au sein de l'architectactuelle des surveillances industrielles
présentées au Chapitre I. La solution présentés darchapitre est basée sur un filtre de
Kalman dédié et présente plusieurs caractéristiqupsrtantes qui ont motivé ce choix. En
premier lieu, pour les embarquements, la syntheseediltre est principalement basée sur un
modeéle de défaillance que I'on cherche a déteetenon pas sur un modéle dynamique du
systeme, c'est-a-dire de I'actionneur chargé de wioley surface de contréle et de la boucle
de commande associée. De ce fait, le filtre estpeddant des variations paramétriques du
processus générateur. La premiere conséquence gsbugdeir réduire les campagnes de
Monte Carlo pour sa validation. Ensuite, ceci al@g maniére significative la charge de
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calcul embarquée, ce qui est un avantage impgptaunt I'implantation de la méthode dans le
calculateur CDVE ou la puissance de calcul dédiéetaches de surveillance est limitée.
Enfin, la portabilité de l'approche est grandeméatilitée et on pourrait envisager son
application sur différents modéles d’actionneurgentes gouvernes ou la généralisation a
d’autres familles d’'avions. Un autre probléme imaot et souvent sous-estimé dans la
littérature académique est le réglage systématigseparametres de haut niveau (parametres
de réglage ou hyper-parameétres) du filtre de déregtour atteindre le meilleur compromis
sensibilité/robustesse. Ce probleme conditionneesdua diffusion d’'une nouvelle technique
vers le monde industriel. Deux procédures d’optatidg seront présentées pour trouver le
meilleur réglage de ces parametres.

La premiére partie de ce chapitre sera consacrappeler rapidement les concepts de base
liés au diagnostic a base de modele. Cette paditvena les choix qui seront faits dans la
deuxieme partie. En particulier, nous montrerons lgugestion pratique des contraintes de
sensibilité et de robustesse est un point clé édiit I'applicabilité, a I'heure actuelle, de
certaines méthodes de diagnostic a base de madégsteme CDVE. Nous argumenterons
ensuite que le filtrage de Kalman fournit un caalléquat, s’il est associé a une procédure de
réglage systématique, afin de satisfaire a lalésscontraintes de sensibilité en détection et
celles de robustesse. La seconde partie sera céasac déeveloppement et au réglage d’'un
filtre de Kalman dédié a la détection d'un embamemet et d’'un blocage de gouverne. Les
résultats de simulation obtenus a l'aide d’'un jeuddnnées réelles (enregistrées en vol) et
d’'un benchmark représentatif de I'avion [12], camieront I'intérét de la technique proposée.
Ces simulations permettront d’apprécier le poténtdes modifications apportées aux
méthodes de surveillance actuellement en place. $dwonde étape de vérification et
validation sera présentée dans le Chapitre IV, apptoche développée sera codée dans le
calculateur CDVE et testée sur le banc d'essaisirii&s et en vol. C'est une phase
indispensable pour toute intégration des méthodegeladpées au sein des futurs
programmes.

Les travaux présentés dans ce chapitre ont doenéalideux brevets [9], [10] et ont été
diffusés via une publication [93] et deux commuhaas internationales [20], [21].

II.2 Diagnostic de défauts a base de modele

De fagon générale, le diagnostic ou la surveillanbase de modeéle fait appel a la redondance
analytique, c'est-a-dire a I'exploitation des liela entre les grandeurs mesurées et estimées.
Les termes "défaut”, "panne” ou "défaillance" ssmivent utilisés pour faire référence a tout
phénomene anormal affectant le comportement dérsgssurveillé, qui peut étre d’origine
externe (lié a I'environnement dans lequel le syst&volue) ou interne (lié a la modification
des caractéristigues d’'une ou plusieurs composahtesysteme) [24]. Tout au long de ce
manuscrit, nous utiliserons, par abus de langageterminologies "défaut” ou "défaillance”
pour designer toute déviation inadmissible de somportement habituel, d’au moins une
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propriété ou d'un parameétre du systeme surveilld, [E25]. Un "modéle" fait souvent
référence a l'utilisation des relations statiquésdgnamiques entre les variables et les
parametres d’'un systeme afin de décrire son comperit du point de vue mathématique et
guantitatif (hard computing). Notons que ces malpleuvent étre a base d’apprentissage ou
de nature connexionniste (soft computing) [92].

De nombreuses méthodes de diagnostic ont été grepakans la littérature et une revue de
celles-ci peut étre obtenue via par exemple lesames de référence [22], [14], [27], [15], et
les articles de synthése récents [24], [26], [E®8Jpuis les premiers filtres détecteurs publiés
au début des années soixante-dix [40], [94], cenghscientifique a fait 'objet de beaucoup
de développements en termes de synthese des diétréimgnostic, intégrant des spécifications
de performance et des contraintes de robustessgakiment en termes de modeles utilisés
pour la synthése. Pour les systemes aéronautiqueEsaspatiaux, le lecteur intéressé pourra
par exemple se référer a une publication récemte dolghadri [19], pour une revue des
méthodes de diagnostic a base de modele.

Les technigues analytiques développées en diagna@stbase de modéle ont atteint
aujourd’hui un degré de maturité suffisant au phaéthodologique [23], [44], [45], [46].
Cependant, a I'heure actuelle on ne peut pas pdilere véritable percée de ce type
d’approche dans le milieu industriel et notammentsdBaéronautique. Une analyse des
différentes raisons a l'origine de ce "gap" estrdmndans [19]. Les techniques a base de
modele ne doivent pas étre percues comme desaswulie remplacement de la redondance
matérielle largement répandue dans I'industrie,sncamme un supplément utile et puissant
[30]. Ainsi, le juste équilibre entre les méthodesventionnelles, actuellement en place et les
méthodologies avancées a base de modele pounmitaébonne solution dans un grand
nombre d’applications, si ces dernieres sont impkEmt de maniere a exploiter
convenablement la redondance matérielle. C’est danesprit que se situent nos travaux de
these. La littérature associée a ce theme étantdahta nous avons fait le choix de rappeler
tres rapidement les concepts de base et de mettgte 'accent dans ce chapitre sur notre
travail personnel.

[1.2.1 Concept de base

La démarche générale consiste a estimer (ou reage3tles variables internes et/ou externes
dont la déviation en dehors d'une plage de référesst révélatrice de I'apparition d'un
phénoméne anormal. Le fonctionnement estimé estpamma un fonctionnement de
référence, attendu en I'absence de pannes. La carspa peut étre effectuée dans I'espace
des variables externes (sorties), ou dans I'espécevant I'état interne (états/paramétres) du
systeme. Un signal indicateur (résidu) est ainsiegé& Les signaux indicateurs sont ensuite
structurés et traités par des tests de décisidagda a fournir les indicateurs de diagnostic.
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La détection de défauts basée sur l'utilisationnttedéles peut donc étre divisée en deux
étapes principales : la génération de résidus (prapla méthode utilisée) et la prise de
décision qui génére un ensemble de décisions humdesur la présence de défauts (Figure
[-1).

Consigne Sortie mesurée Reconfiguration
‘ du systéeme

Signal indicateur Message
de défaut d’'alarme

Génération de résidummmm)  Prise de décision

Affichage

FDD

Figure 11-1 : Architecture générale de la détection de défabissé de modele

La phase de génération de résidus peut correspandresstimateur de défauts, ou les défauts
recherchés sont directement reconstruits. Voiregample [74], [75].

Afin d’estimer, de facon compléte ou partielle, \@siables internes et externes du systeme a
surveiller, on est amené a appliqguer des technigliestimation et de filtrage. Si on
s’intéresse aux sorties estimées, la démarche stengénéralement a former des résidus
définis par la différence entre les sorties mesusddes sorties estimées. Dans ce contexte, la
valeur moyenne des résidus doit étre proche deeréfonctionnement normal et s’en écarter
lors de l'apparition des défauts auxquels ceuxqti été rendus sensibles. Les signaux
indicateurs sont ensuite traités par un test desidécde facon a fournir le message d’alarme.
Le test de décision peut étre une simple logiqumse de seuil (fixe ou adaptatif) ou un
mécanisme plus complexe. Il s’agit par exempletests statistiques comme le test séquentiel
de Wald, de Pearson, ou du CUSUM [29], [31]. ShI'gintéresse a la surveillance des
variables internes, il existe des tests de cohérdans I'espace paramétrique ou dans I'espace
d’état pour conclure sur un changement abrupt danpetre surveillé lors de I'apparition d’'un
défaut. Un exemple de test de décision qui semllééet appligué au Chapitre Il est le test
dit "RC2" (deux régions de confiance) [32], [33]n Eutre test de détection de changements
internes qui repose sur le suivi de I'évolutionr@uwistance dans I'espace paramétrique est le
test de Chi-deux. Les tests dans I'espace parajuétferont I'objet d’'une étude détaillée au
chapitre suivant.

[1.2.2 Approches par observateurs

Une technique trés populaire pour la génération ré&dus repose sur la synthese
d’observateurs pour la reconstruction complete antiglle des sorties du systéme [14], [22],
[34], [35], [36]. Pour ce faire, on utilise un madel@ui décrit le comportement dynamique du
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systeme en fonctionnement normal. Le résidu esinéopar l'erreur d’estimation qui
correspond a la différence entre les sorties mesugéles sorties estimées (pas affectées par
la panne). L'effet d’'une défaillance se manifeség pn changement de comportement du
résidu. L’'observateur est un modele parallele atesye avec une contre réaction qui pondere
I'écart des sorties. Il est a noter que I'approphe projection dans I'espace de parité est un
cas particulier d’'un observateur de diagnostic.

De prime abord, les méthodes a base d'observaspparaissent comme une solution
attractive de surveillance lorsque I'on dispose dhudéle qui représente le comportement du
systeme a surveiller. En aéronautique, les coraraies en mécanique du vol fournissent des
modeles de connaissance, souvent non-linéaires requésentent bien le comportement
dynamique des aéronefs. Cependant, dans le casafélaésynthése d’'un observateur de
diagnostic a base de modeles non-linéaires ountadians le temps pose encore bien des
difficultés méthodologiques en termes de stabfbi@rnitude des trajectoires) et de propriétés
de convergence. Lorsque les gains d’observatioh Sgoposés constants, une méthode est
développée dans [13] pour détecter de facon préeeExpannes oscillatoires pouvant survenir
au sein du systeme CDVE. Ceci dit, de maniere géméoour les observateurs non-linéaires,
ces propriétés sont souvent prouvées pour deseslasgticulieres de non-linéarités, et ne
sont garanties que localement. Cela vient du fatspuvent il est nécessaire d’employer des
transformations (variant ou invariant dans le temaBn de pouvoir utiliser les outils
d’analyse et de synthése linéaires. Notons égalementes gains d’'un tel observateur, qui
jouent un réle important dans la génération dedussisont souvent délicats a régler pour
respecter les spécifications d’'un cahier des clsaegesurveillance.

[1.2.3 Robustesse et sensibilité d’'un systeme de diagnasti

La robustesse et la sensibilité des filtres derthatic ont fait I'objet d’'un nombre important
de travaux [14], [22], [29], [38], [53], [54], [S5]En effet, un filtre de détection doit étre
synthétisé afin d’offrir un compromis acceptablerentes objectifs contradictoires, de
maniére a assurer des taux de fausse alarme (déeteent intempestif d'alarme en
'absence de défaut) et de non-détection (abseatamie a I'apparition d’'un défaut) les plus
faibles possibles (idéalement zéro). Les résidugetiviétre sensibles a tout phénomeéne dont
'effet peut étre interprété comme un défaut agissr le systeme. La sensibilité peut
caractériser par exemple, I'aptitude du systemeecty les défauts d’'une certaine amplitude
en présence des perturbations. D’autre part, Isslug doivent étre robustes, c'est-a-dire
générés de maniére a ne pas déclencher de falasmgsasuite a des variations internes
jugées normales ou suite a des perturbations egemnant de I'environnement dans lequel
le systeme est amené a fonctionner. En d’autreseterles résidus(t) doivent étre sensibles

a un ou plusieurs défautis t (dp systeme surveillé, tout en minimisant le retatd détection

et en restant en méme temps insensibles aux beuiesyrs de modélisation, incertitudes,
perturbationsd t() Le retard a la détection correspond au temps |€centre l'instant
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d’apparition de la panne et I'instant ou le bool@endécision change d’état (la présence du
défaut est confirmée).

Pour illustrer ces idées, considérons que le systesurveiller fonctionne en boucle ouverte.
Le signal de commande(t) est alors parfaitement connu et n’intervient pasisdles

propriétés du signal indicateur de défauts (quiedépuniquement des perturbations et des
défauts) :

r(t) =¢d@®, f ) (4)

Les objectifs du probléme de diagnostic peuvensa@xprimer de la maniére suivante :

dt)0) =0
{689 %y 0 ©)

Ces objectifs expriment un découplage parfait degeffets des perturbations et des défauts.
Il est rare que I'on puisse atteindre en pratigeteabjectif de découplage parfait. Pour cette
raison, la problématique de détection peut étréfreié comme un probleme de découplage
approximatif. Supposons que la taille du signaldiésst exprimée a travers une certaine

norme [ , ou p={12»}. Par exemplep= 2eprésente la norme Euclidienne, liée au

contenu énergétigue du résidu. Supposons égalequenty , 8 représentent les niveaux

respectifs de robustesse vis-a-vis des perturtmtéinde sensibilité vis-a-vis des défauts.
L'objectif de découplage approximatif se traduntsaipar :

@), f@), > B

Le probléme de générer un signal indicateur qui Isoplus robuste possible vis-a-vis des
bruits, des erreurs de modélisation, des incedgudies perturbations et le plus sensible
possible vis-a-vis des défauts agissant sur lesyst peut étre formulé comme un probleme
d’optimisation de type min/max. Qualitativementpi®bleme de robustesse se traduit par la
génération d’'un vecteur des résidus de telle spreele rapport entre une mesure rd¢au
sens d’'une certaine norme) et une mesure du vedesirperturbationsl soit minimisé
(minimisation sous contrainte de type "gain maXJg méme, on peut considérer que la
contrainte de sensibilité revient a générer unewgctles résidus afin que le rapport entre une
mesure der et une mesure du vecteur des défafitssoit maximisé (maximisation sous

contrainte de type "gain min"). Ce qui revient enfaler le probleme d’optimisation min/max
suivant :

=)
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],

min sup;—=
wﬂﬂr, Ne0Q, @)
r
2

xinf
Ilo] £,
ou Q, représente la zone de fréquence sur laquelle bgsctds de sensibilité sont

définis. Typiquement, il s'agit de la zone de fréqoe dans laquelle les défauts se
manifestent.

En termes d’opérateurs, ces relations peuventiggéde la facon suivante :

min [Tl
max T,|

ol |T,|. représente la norme.Hiu transfert entre le résidu et les perturbationsl et

Trd |
T

Trd
Trf

<a
o 8
s p De0Q, (8)

représente la "norme" Hdu transfert entre le résidu et les défauts a détectdr.

Trf

Idéalement, pour obtenir un bon niveau de détectoniveau de robustesge doit étre le
plus petit possible. A l'inverse, le niveau de seifiee £ doit étre le plus grand possible.

Ceci conduit & minimiser le critére suivant powgoddre le probleme de détection robuste :

5, =Ml ©)
Trf

Ce probleme de découplage entre les effets desrpations et des défauts a fait I'objet de
nombreux travaux durant les deux dernieres décenwigr par exemple I'ouvrage [22]. Le
probléme de découpage approximatif peut étre égaiedire formulé dans I'espace de parité
comme un probléme de vecteurs propres/valeurs gsogénéralisés, dont la solution est
donnée par le théoreme de Gantmacher [34].

Les techniques d'optimisation .JJH. ont été récemment appliguées aux systémes de
commandes de vol dans le cadre du projet ADDSABE]. L'expérience de ce projet a mis
en évidence que le réglage des fonctions de pamuer@aduisant les objectifs de synthese)
est parfois délicat et nécessite un haut niveaupakise. Ce point pourrait étre considére
comme un obstacle quant a la transportabilité dedthode vers le monde aéronautique. En

2 Notons que”.”_ n'est pas véritablement une norme, c’est une reeguirest utilisée pour évaluer la sensibilité
vis-a-vis de f sur une plage fréquentielle spécifi€k; .

% Advanced Fault Diagnosis for Sustainable Flighidance and Control ( http://addsafe.deimos-spao®.co
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effet, comme il a été souligné dans la sectionlé$ parametres de haut niveau doivent étre
aisément réglés et suffisamment génériques pouvpioétre appliqués sur tous les types de
gouvernes et sur difféerentes familles d’avionsssaroir besoin de réadaptations majeures.

C’est la raison pour laquelle nous nous sommesit@severs une solution a base de filtre de
Kalman, que nous avons adaptée a notre probléneat@omme nous le verrons dans la

section 1.3, la procédure développée fournit udreaou la gestion de différents compromis

peut étre facilement réalisée. Le concept du filleeKalman est rappelé dans le paragraphe
suivant.

[1.2.4 Filtre de Kalman linéaire

Les techniques a base de filtre de Kalman ontaggeiment utilisées dans la littérature depuis
le début des années soixante-dix [37], pour coriceles méthodes de détection et d’isolation
de défauts. De maniere générale, le filtre de Kalmise a estimer I'état d’un systeme
évoluant dans le temps a partir des mesures bsyitéesqu’un modele de I'ensemble des
sources d'incertitudes affectant le modele nomuhalsystéme est disponible sous forme
stochastiquel’estimée calculée est optimale au sens du minindienvariance (de I'erreur
entre |'état réel et son estimatiompa séquence d’innovation est ensuite utilisée cormme
signal indicateur de défauts. En utilisant la reprgéation d'état du systeme, le filtre de
Kalman se présente sous forme d’un algorithme e&tuiNous rappelons brievement ici les
eéguations de filtrage.

Soit la représentation d’état linéaire a tempsrdissuivante :

X = AX + Byuy + W, (10)
{Yk =Cy % TV,

ou AOR™", BOR™™, CORP", k est le temps discrets, représente le vecteur d’état,
représente I'entrée du systémeyetreprésente la sortie du systéme. Les bruits demaedt
d'état v, et w, sont supposés blancs, gaussiens, de moyennes rtllde matrices de
variance-covarianc® et Q :

(0o )]-(S gl -

ou E désigne I'espérance mathématiq®ereprésente la matrice de corrélationdetest le
1sii=k

symbole de Kronecked, = {0 Giizk’

)
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Basé sur la représentation d’'état linéaire discdetenée par la relation (10), le filtre de

Kalman estime les états d’un processus dans ue staathastique, ou I'existence des sources
d’incertitudes affectant le modéle nominal du systeest explicitement prise en compte. Plus
précisement, il s'agit de caractériser le bruitatév, (connaissance imparfaite du modéle) et

le bruit de mesure, (imperfection des chaines d’instrumentation/cagdeur

L'état x, et I'observationy, qui se déduisent linéairement des bruifs et w, et des

conditions initiales gaussiennes, sont eux ausypcsgs gaussiens. En notaxqt la valeur

initiale de I'état, de moyenne nullE[x,] =0 et de matrice de covariand® = E[x,X, ], le
filtre de Kalman fournit une estimation du vecteiétat X, du systéme, telle que la variance
de l'erreur d’estimation soit minimale, c'est-aedir

%, = argmin{E[XX"|yy ]} (12)

ou X, =X, — X, -

Le calcul est basé sur deux étapes successivesetape de prédiction (estimatiamriori de
I'état et de la matrice de covariance associe€gquée par une phase d’initialisation, et une
étape de correction (mise a jauposterioride I'estimation avec les dernieres observations),
mettant ainsi en ceuvre I'équation d’état puis I'égumad’observation. Le fonctionnement du
filtre de Kalman est résumé ci-dessous.

Filtre de Kalman

Initialisation :

Q = E[ww] (13)
R=

Pour k=1, 2,...00:
Etape de prédiction

Xk = AXige + By

14
Pk = AkPk/kAkt +Q (14)
Etape de correction

Ky = Pk+;/kat(CkPk+1/kat + |:\,)—1

Xesrior = %ok T Kia (Vier = CuXanri) (15

kerrkri— W7 KL ) P

8
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ou K,,, est le gain du filtre de Kalmarx,,,,, et X,,,,.., Sont respectivement I'état prédit et
I'état mis a jour,B,,,, . etP..,,., sont respectivement la matrice de covarianceélatlprédit
et de I'état corrigé.

L'implantation pratique de l'algorithme (13) - (1% filtre de Kalman a été largement
étudiée dans la littérature (voir par exemple [41}prsque le signal d’entrée n’est pas
suffisamment excitant, I'algorithme devient tressble au bruit. Ce phénomene est connu
sous le nom de "covariance wind-up" ou "blow-up& plus, le filtre peut devenir instable
numeriquement en raison de I'accumulation des esrdiarrondi (troncature) introduites par
le calculateur apres un grand nombre d'itérati@rems le Chapitre Ill, nous reviendrons sur
ces problémes d’'implantation du filtre dans le enilindustriel et notamment dans le systéme
CDVE.

Il est & noter que le point crucial d’optimisatidas parameétres de haut niveau du filtre de
Kalman (les matrices de variance-covariariReet Q) sera abordée ultérieurement dans la

section 11.3.2.3.

1.3 Intégration d'un filtre de Kalman dans le systeme @
commandes de vol

Cette section concerne le développement et I'aalgs performances de I'approche destinée
a I'amélioration des techniques de surveillancaiglds (présentées au Chapitre 1), pour la
détection de I'embarquement et du blocage d’'une/ggme de profondeur. Dans ce contexte,
un filtre de Kalman dédié est inséré dans le syst€mDVE, permettant de :

> Preéserver la structure des surveillances actuglles

» Maintenir le méme niveau de robustesse ;

» Diminuer le seuil et/ou le temps de détection exitt afin d’assurer la détection de

pannes d’amplitude réduite (plus faible par rappdiétat de I'art industriel).

Tout d’abord, la motivation pour une telle méthedé exposée en sous-section 11.3.1. Puis, la
conception du filtre obtenu a partir de la modélsad’'un embarquement est introduite en
sous-section 11.3.2. Dans un premier temps, urefde Kalman a gain variable est calculé. On
s’intéresse ensuite a sa représentation en régationmaire. Le filtre inséré entre le signal
d’erreur et le bloc de prise de décision (Figul8); vise a filtrer le signal résidu, tout en
provoquant un transitoire le plus court possiblén a’améliorer les performances en
détection d’'un embarquement. Ce point est crutidlest directement lié aux parametres de
réglage du filtre. Ainsi, I'étape d’optimisation gldnyper-parametres qui conditionnent les
performances du filtre est ensuite exposée. Le gnobld’optimisation est abordé d’'un point
de vue "détection” et non pas dans un cadre "estimiaEn effet, il existe quelques travaux

S
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pour I'optimisation des matrice® et R pour améliorer les estimations dans le cas ou les

hypothéses de Kalman ne sont pas vérifiees [30Q]lelcéglage des parametres est réalisé de
maniere a assurer un bon compromis entre la cgpaeifiltrage et le transitoire introduit par
le filtre, en fonctionnement nominal ou défaillaDeux procédures différentes d’optimisation
sont ainsi présentées. Pour la version du filtrgagn variable, les matrices de variance-
covariance sont réglées a l'aide d’'une approchppiéntissage itératif qui introduit un critere
permettant la prise en compte des performanceséectibn. En régime stationnaire, la
procédure d’optimisation correspond a une démadehgpe "model matching" (poursuite du
modele de référence) [43].

Le paragraphe 11.3.3 montre que la méme structurdildle en régime stationnaire donne
également de bons résultats dans le cas d'un blaageuverne. Cependant, le filtré n’est
pas appliqgué sur le méme signal résidu, mais darntexte différent. La robustesse et les
performances en détection de la méthode sont enwsitees. Le paragraphe 11.3.4 expose les
résultats de simulation sur un jeu de donnéeseeeliregistré en vol, en injectant des pannes
a différents moments de temps. D’autres simulatgnrd réalisées a I'aide d’'un benchmark
Airbus, développé pendant le projet européen ADDSAMR]. Ce modéle représentatif d’'un
avion générique civil contient un certain nombresdénarios de vol, dont une partie a été
considérée pendant les tests.

[1.3.1 Motivation

La technique proposée est basée sur la modélisdeidm panne a détecter et sur I'estimation
de ses paramétres caractéristiques. Le modéle dynardu systéme n’est donc pas utilisé
pour le développement de I'algorithme de détectaenqui représente un avantage important
du point de vue pratique. Plus précisément, laigadterministe du modele de défaut est
indépendante des paramétres du systeme et la ptartibastique est utilisée pour gérer le
compromis performances/robustesse en optimisant pggametres de réglage. Cette
caractéristique assure la portabilité de I'approgtaposée et facilite la phase de réglage du
filtre et la validation de la méthode (indépendadt toute variation paramétriqgue du
systeme), tout en assurant une robustesse acaept@bh-vis des incertitudes liées a la
modélisation du systeme. En effet, le modéle dctioaneur évolue d’une technologie a une
autre (servocommande, EHA...) et dépend des parasnadréois difficiles a estimer. Afin de
répondre aux criteres de portabilité et de robastess-a-vis de I'évolution de ces parametres
du modeéle, il semble donc préférable de se focakse des approches ou les défauts
recherchés sont directement reconstruits.

Un autre avantage réside dans la facilité d'inté¢gaeméthodologie développée au sein du
systeme CDVE, la structure des surveillances deteht utilisées (voir 1.4.1, 1.4.2) étant
entierement conservée. De plus, l'approche sdtistgalement les autres contraintes
industrielles mentionnées dans le paragraphe loBpne par exemple un faible colt
calculatoire et une grande flexibilité de mise envee et de réglage. Ces dernieres
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caractéristiques permettent en outre de faciléergrocessus de validation et de certification
et de rendre la méthode accessible pour un opératen-expert”.

[1.3.2 Application a 'embarquement

Dans ce paragraphe nous présentons les dévelopieassociés a la technique dédiée a
améliorer la chaine de surveillance décrite augrapne 1.4.1, pour réduire le retard a la
détection. En d’autres termes, cette amélioratiermettra de diminuer la valeur maximale
atteinte par la gouverne au moment de la confionati’'un embarquement. L’approche
consiste a insérer en amont du seuillage, entraltail du signal d’erreur (résidu) et la prise
de décision, un élément dynamique (Figure 1I-2) dentble est de filtrer le signal, en
garantissant un transitoire compatible avec lesdraotes opérationnelles. Plus précisément,
le résidue, généré par la surveillance actuelle (1) est fétréin nouveau signal d’erredy

est obtenu. Le but du filtre est donc de déteapidement un changement brusque dans les
caractéristiques du signal d’erreur afin de détaateembarquement le plus vite possible.

Génération du
signal d’erreur

Prise de décision

Figure 1I-2 : Introduction d’un filtre de Kalman dans la chattleesurveillance

Dans la nouvelle configuration, la prise de déciseffectuera sur le signal, . L'étape de

génération du résidu est donc légéerement modifédd’iptroduction d’un filtre de Kalman
dans la chaine de surveillance. En revanche, gt&eesimplicité et a sa fiabilité, la structure
de la procédure actuelle de prise de décision ¢a ba seuil et de temps de confirmation)
reste inchangée. La méthodologie développée aftretois la possibilité de réduire le temps
de confirmation utilisé dans le module de prisaldeision, puisqu’au moins une partie de ce
temps peut étre absorbée par la dynamique du. fideeplus, grace a une procédure optimale
de réglage des parametres du filtre, il est égalerpessible de diminuer le seuil, ce qui
conduit a de meilleures performances en détection affecter la robustesse du systéeme.

[1.3.2.1 Modélisation

Pour la synthése du filtre de Kalman, on part damladélisation d’'un embarquement.
Schématiquement, I'effet de ce type de panne sergmuverne d’aéronef se traduit par une
dérive (drift) :

&
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t

Figure 1I-3 : Illustration d’'un embarguement rapide/lent sur laifion de la gouverne

De maniére générale, I'évolution d’'un signdlt) (la position de la gouverne) affecté par un
embarquement peut étre représentée par :

y(t) =at+b (16)

Une dérive"rapide’ ou "lente’ correspond respectivement a un embarquement rgf@de
coefficienta est grand) ou lent (le coefficieatest petit). Le termé représente le point de
départ de 'embarquement.

La modélisation d’état a temps continu d’'un sigagant le comportement décrit par (16)
s’écrit de facon suivante :

X. (1) =0
{);1((3) =, (t) (17)
y(t) = X, (1)

ou x, et x, sont les variables d’état et les conditions ite8asont donnees par :

0) =
e

La discrétisation du systeme (17) peut étre réaléséaide de I'approximation d’Euler, avec
la période d’échantillonnagg :

X(t) - Xk+TT_ Xk (19)

ou k représente le temps discret. En considérant teesoestimere, , on obtient le modele
d’état discret :
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e ol 2
X T 1%, W,, (20)

& =[0 ]-][il; +V

k

ou, comme expliqué dans la section 11.2/4,et w, sont respectivement les bruits de mesure
et d’état, supposés étre des séquences blanchtsnishires, gaussiennes, mutuellement non-
corrélées §=0), de moyennes nulles et de matrices de variancariemeceR et Q a priori
connues (voir équation (11)).

. : ; \ . 10
Il est & noter que les matrices d’état du modedg $dnt completement connués= {T J,

C:[O 1], B=0, D=0 (pas d’incertitudes de modéle). En effet, les ritiiteles sont
rapportées au niveau des entrées inconnues. Lesessigns des matrice8 et D
s’expliquent par le fait que lI'on s’intéresse idaamodélisation du comportement dynamique
du signal d’erreurs, dans I'espace d'état, le processus générateur degoal (qui intégre

I'entrée forcéeu, et son canal d'action) n’est pas modélisé.

11.3.2.2 Synthése du filtre

L’estimation de la sorties, peut étre donc réalisée via un filtre de Kalman eotionnel qui

fournit une estimation récursive optimale au sensadminimisation de I'erreur quadratique
moyenne. Les équations du filtre se présententladosme :

K= F>|<+1/|<ACt (CR,, C" + R):l

Xesaien = Xk T K(Er = Ceaqi)

Pk (I =KC)Beyi (21)
Xerk = Xk

Pk+1_/k = Apk/kAt +Q

A

gk - k+1/k+1

OU X1/ €t X1 SONt respectivement I'état prédit et I'état misarj P,,,,, etP,,,/.. sont

respectivement la matrice de covariance de I'éedipet de I'état corrigé &K représente le
gain du filtre de Kalman :

K :[Kl} (22)

¢
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La relation entreg, et & est ainsi de nature linéaire variant dans le tethfy/). Une
discussion approfondie sur les matric@set R de pondération du bruit d’état et du bruit de

mesure, qui conditionnent les performances duefile Kalman classique sera réalisée
ultérieurement (section 11.3.2.3).

A partir du (21), I'état et la sortie estimés peutvétre calculés selon I'expression :

{&ﬂ = A +K(& = &) (23)

&, = CX,

ou les matricesA et C sont obtenues a partir du modele (20).

Sachant que le gain variablke du filtre de Kalman converge trés rapidement veues valeur
constante, on peut s’intéresser a la représentdtidiitre en régime stationnaire. En partant
du systeme (23), on obtient une fonction de trahsieple, récurrente, linéaire et invariant
dans le temps (LTI) entre la sortie estimée ebitiesréelle:

@ _ F(2) =C(zl - A+ KC) 'K (24)
£(2)

L’expression analytique du filtre dé%ordre F(z) est facilement calculable en introduisant
les valeurs des matrices et C dans (24) :

F(g = TKa+(Z-DK,

= 25
(z-1+K,)(z-D)+ KT (29)

Il est a noter que le filtre (25) a un comportemeagse-bas et un gain statique unitaire, quel
que soit le coupleK,, K,). Plus précisément, en régime permanent, le réRdiétat de 'art

industriel reste inchangé et le filtre agit uniqeependant les phases dynamiques.

Remarque 1.Un embarquement peut avoir un comportement pluples@: démarrage lent,
et la vitesse augmente au fur et a mesure, ce qui§tee modélisé par un comportement
parabolique. Dans ce cas, la procédure décrite deagparagraphe conduirait a un filtre
stationnaire d'ordre 3, avec 3 trois parametresdbqu'il faudrait optimiser.

Remarque 2.Si K, =0 dans (25), I'expression du filtre devient :

F(2)= z—;(-iz-K .
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Ce filtre sera également utilisé au Chapitre Il dda chaine de surveillance de blocage, en
amont d'un différenciateur. En pratique, ce filoBre des avantages par rapport a un filtre
MA équivalent dont la fréquence caractéristiqueidim avec l'ordre.

Pour la mise en ceuvre opérationnelle du filtre, om&hode systématique de réglage des
parametres est nécessaire pour assurer un bon @mispentre la capacité de filtrage et la
réponse transitoire (rapidité). Ce point est essleptiisque la qualité de I'amélioration des
performances en détection dépend du bon réglagepaesnetres du filtre. Le prochain
paragraphe est donc consacré au développemenugeoeédures d’optimisation : uné®
approche pour le réglage des hyper-paraméred R du filtre de Kalman conventionnel et

une 2%méthodologie pour le réglage des deux degrés dedil, et K, du filtre en régime
stationnaire.

11.3.2.3 Optimisation des parameétres de réglage

a) Filtre de Kalman a gain variable

De maniere générale, dans la version classiquétdude Kalman, le réglage des parametres
de haut niveau (ou hyper-parametres) que sont &gams de variance-covariance des bruits
d'état et d'observationQ( et R) constitue un probleme délicat et crucial. Cesriced

représentent le degré de flexibilité (ou de cor@grgue I'on peut accorder respectivement au
modéle d'état et aux observations, et conditionfeEnperformances du filtre. En particulier,
la matriceQ (qui permet de moduler la flexibilité du modela)ree influence déterminante en

ce qui concerne la vitesse de convergence et larpances du filtre. Elle définit le bassin
d’attraction du filtre de Kalman et influence fartent la bande passante de celui-ci. La
matrice de covarianceR des bruits d’observation contréle la flexibilité diéquation
d’observation. Compte tenu de linfluence du rappQR™ sur la valeur du gain de

I'estimateur, le réglage des hyper-parametres ne s se faire de fagon indépendante. Une
grande valeur d€) et une petite valeur dB conduisent a une large bande passante et donc

une bonne capacité de poursuite. Cependant, le gonppayer dans ces conditions est la
mauvaise qualité de détection. En effet, en igrofées informations du modele”, les
parametres deviennent insensibles par rapportxaaell en résulte une faible sensibilité vis-
a-vis du profil de panne considéré. A contrariog petite valeur d&) et une grande valeur

de R se traduisent par une bonne vitesse de convergeinde bonnes performances de
détection. Cependant, la capacité de poursuitdézgtidée et le filtre présente des difficultés
a suivre les grandeurs estimées.

D’un point de vue "estimation", le probleme d’opsation des hyper-parameétres est traité
par exemple dans [48] pour le cas linéaire et dd8kpour le cas non-linéaire. Ce dernier
correspond au filtrage local non-linéaire basélsdiltre de Kalman étendu ou ses variantes.
Ces techniques fournissent une solution qui dofinkraneilleure estimation au sens d'un
critere de qualité. Dans ce cas, les parametramigps conferent au filtre une tres bonne

o
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capacité de poursuite. Méme si le résultat dartasion est trés bon, ce phénomeéne engendre
de toute évidence une importante difficulté pouldéection de pannes : I'adaptation rapide ne
permet pas de mettre en évidence l'apparition dhare dont l'effet est toute de suite
masqué par le mécanisme d'adaptation. Dans lexterde détection, il faudra donc modifier
les techniques existantes pour intégrer un critgre tient compte des performances en
détection. C’est dans ce cadre que I'optimisatichpgametres va étre realisée.

Dans un premier temps, les valeurs des hyper-parasnésont déterminées de facon
heuristique et approximative (variation dans unagel de fonctionnement admissible, en
employant un processus d’affinement itératif), afiobtenir un couple qui produit un filtrage
raisonnable, tout en assurant un transitoire ls plwrt possible. Sachant que le seuil est
déterminé en fonction de la plage de variationidana d’erreur en fonctionnement normal,
une réduction de la plage de variation du résiltt¢ f{tout en conservant un transitoire court)
entrainera la diminution du seuil de détection.r@mment dit, le filtre est optimisé afin que le
bilan entre les degrés gagnés (en termes de pogsigtola gouverne au moment de la
confirmation de la panne) par I'abaissement dul ssuies degrés perdus a cause du retard
induit par le filtre, soit positif.

Dans un second temps, le réglage hors-ligne de gtasdeurs est réalisé de facon
systématique. Pour assurer un bon compromis eneseie robustesse et de sensibilite,
'approche d'apprentissage itératif est utiliséeett€ démarche est inspirée des travaux
présentés dans [47], adaptés a notre probléematiguméthode présente un colt calculatoire
réduit et offre une estimation hors-ligne précises chyper-parametres du filtre. Dans
l'utilisation de I'approche d’apprentissage itéfsatious porterons une attention particuliere au
choix de la matrice, puisque la matricdR peut étre choisie en fonction des caractéristiques

des capteurs de position. L'approche d’optimisatieria matriceQ qui confére au filtre de

Kalman de bonnes performances en détection de pamomsiste alors a appliquer la
démarche ci-dessous.

Apprentissage itératif pour le réglage des hypeaipatres

a) choisir des données de test
b) choisir le modéle de panne a détecter avec lesstatepdétection autorisés. Pour
'embarquement, le modele de panne le plus probadue étre caractérisé en termes
de vitesse d’embarquement

c) choisir une plage de variation de la matriQequi couvre I'ensemble des valeu

-

S

possibles de celle-ci
d) choisir un critere de performance qui integre kesgrmances de détection du filtre
e) optimiser le critere (calculé a partir des donregest) en faisant varier la matrice|de

covarianceQ dans la plage de fonctionnement choisie.

B
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En considérant le filtre de Kalman donné en (2&gcades valeurs initiales pour I'étas,, et
pour la matrice de covariand®,, associée, la démarche d’apprentissage itératifnest en

place. Pour I'étape a), on considére deux scéengtiosorrespondent a deux jeux de données
enregistrés en vol, en fonctionnement nornl«2). Ces scénarios sont utilisés car ils sont
tres représentatifs du comportement réel d’'une goevde profondeur. Sur chaque jeu de
données, un embarquement avec différentes dynamigsieinjecté de maniere artificielle
(voir Figure II-4 ou un embarqguement apparait a2@6k). Cette démarche correspond a
I'étape b). A partir des données de test, on gasge plus particulierement au résidu de I'état
de l'art calculé via (1) et au résidu obtenu afiteage.

..........................................................

Residu en fonctionnement normal
L5
Residu en mode défaillant

0 500 1000 1500 2000 “0 500 1000 1500 2000
temps (s) temps (s)

Figure II-4 : Résidu non filtré en fonctionnement normal et disfai

Pour satisfaire les demandes de I'étape c) de b d’optimisation, la plage de

1

0 Q
campagne de type Monte Carlo ou a partir des cesaacesa priori sur les valeurs
représentatives de la matrice.

_ _ 0 R - - ;
fonctionnement de la matrid® :{ } peut étre choisie en utilisant les résultats d’une

On s’intéresse ensuite au critere d’optimisatiomiaimiser (étape d) de la démarche). En
faisant varier la matrice de covariance dans lgeptie fonctionnement choisie, le critére final
de performancel) est le compromis entre deux sous-criteres: destebseJ, , et de régime

transitoire J,.,.. En effet, on se propose d’optimiser les pararméleeréglage afin d’obtenir

un bon filtrage du résidu en fonctionnement nor(aatle pouvoir ainsi baisser le seuil tout en
gardant la robustesse) et de garantir un transifaible sur le résidu aprés I'apparition d’'un
embarquement (afin que les degrés gagnés graceimilaution du seuil soient pas inférieurs
aux degrés perdus a cause du retard introduit gdiltte). Les deux sous-criteres sont
pondérés par un parameétie pour gérer le compromis bonne capacité de filifadse
transitoire. Le critére final de performandeest alors donné par :
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_ N
J=N lzi:l[/L]rob_i + (1_/])Jtrans_i] (27)
ouN représente le nombre de jeux de donnéés<ed <1.

Le critére J, peut étre directement lié a un compromis entreplitude maximale de

rob

I'erreur d’estimationg, en fonctionnement normétar comme on I'expliquera par la suite, le
seuil de détection minimum sans fausse alarmesgh# & partir des données hors paratdy
qualité du filtrage, c'est-a-dire a la vitesse dgation y, du signal filtré. En effet, une vitesse
de variation significative du résidu filtré se tu@it par lintroduction d’un bruit
relativement important aprés filtrage. Pour chagguede données], , est alors donné par :

Jo i =M (B ele, + A=A Vi) (28)

ou M représente le nombre d’échantillons des résidilisastet 5 (0< £<1) est un poids

constant pour régler l'influence de chaque termeasdBexpression du sous-critere de
robustesse.

Pour le régime transitoire, on s’intéresse au detaaximal entre le résidu filtré et le résidu
non filtré en mode défaillant. Sdit(r=1,2,3..) l'instant d’intersection entre le signal filtré e
non filtré. Le sous-critere lié au régime transaas’écrit de fagon suivante :

Jtrans_i =maX._;,3 n (tr+l _tr) (29)

Pour I'étape e), la fonction de codt calculée a partir des sous-critéergg, et J,.... (obtenus

pour différentes valeurs de la matrice de covagatens la plage de fonctionnement donnée)
est ensuite minimisée. La valeur optimale du patee@ est la valeur pour laquelle le critéere

J est minimal. La matrice de covariance ainsi obteassure des performances optimales en
détection de pannes, compte tenu de la plage datigar choisie, de la dynamique de
'embarquement injecté et des données de testdEnéss.

b) Filtre en régime stationnaire

Dans ce cas, le principe de réglage hors-lignegpdesmeétres est formulé comme un probléme
d’optimisation non-linéaire sous contraintes debiité. Plus précisément, une démarche
globale de type "model matching" (poursuite du nedke référence) [43] est utilisée pour
'optimisation des paramétrel, et K,. L'approche consiste a choisir une réponse "cible"
M, du systeme et a minimiser I'écart entre cette mépmptimale et la sortid du filtre,

tout en garantissant la stabilit¢ de (25). Pluscipéinent, on ajuste, via un processus

B
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d'optimisation approprié, les paramétres libresykieme de facon a ce que la réponse réelle
suive au plus prés la réponse du modéle de référeacréponse réelle représente la réponse
générée par le filtre avec le signal d’erreur (@nme signal d’entrée. Cette étape revient
donc a trouver un réglage optimal qui donne unenbapproximation de la solution idéale
fournie par le modele de référence. Cette démanshthodologique a fait I'objet de la
publication [20].

La Figure 1I-5 permet d'illustrer la démarche. @miarque que la réponse désirée (cible) est
une rampe, pour coller au comportement du signarrelir apres I'apparition d'un
embarquement. Cette rampe dépend de la dynamiqleepdane injectée. Plus précisément,
la réponse de référence est le résidu en fonctinanedéfaillant, obtenu a partir d’'un jeu de
données réelles, une fois le bruit enlevé. La répatu filtre est obtenue en mettant en entrée
le méme résidu (bruité) du jeu de données.

12 :
: E : T A ) I L Bl L
o (1] _E ________ E_ _______ _E ______ ; ki O O T T
]SSR RS RS W S S L
E Réponse du filtre
= [ J ________ L _______ J . Reéponse cible i
= : : ' '
= 1 1 1 1 1 1
= 1 1 1 1 1 1
W ' :
Sl R rERRE poreooes o IR oo IR .
o R | """" Ty ]
| : |
U 1 1 1 1 1 1
0 1 2 3 4 ] B T
temps (s)

Figure 1I-5 : Réponse désirée et réeponse réelle du filtre pouribesese donnée de la panne

Le probleme d’optimisation pour obtenir le cour(l@l,Kz) recherché, peut étre résumé
ainsi :
(K, Ky) = argminKl,KZHM o ~M (K, Kz)”|

sous contraintes de stabilité :

K,>0
KT-2K,+4>0
K.T-K,+2>0
-K,T+K, >0,

(30)

<
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ou I=1,2 représente la norme de la fonction de colt a m&amlci, | = 2 afin de minimiser
I'écart quadratique global entre la réponse ciltleagéponse réelle, tout en restant dans la
région de stabilité. Les techniques standard diogéition [50] peuvent étre utilisées pour
résoudre ce probleme de poursuite du modele deengfé. La fonction standard "fmincon”
est appliquée ici.

Les contraintes de stabilité (30) de type "inédalinéaire” sont déduites a partir de
I'application du critere de Jury au dénominateufitite (25). Ce critere algébrique donne les
conditions nécessaires et suffisantes pour quedks d’'une fonction de transfert soient de
module strictement inférieur a 1.

[1.3.3 Application au grippage

L’objectif de ce paragraphe est de montrer quéltie fde Kalman de @ ordre en régime
stationnaire (25) donne de bonnes performances amss d'un grippage de gouverne
également. Cependant, le filtre est appliqué damsantexte différent. Contrairement a
"lapproche signal" ('apparition d’'une panne pegire visible directement sur le signal
estime) développée dans le cas d’'un embarquementapproche systeme" (on modélise un
systeme dont un ou plusieurs parameétres sont sessibldéfaut que I'on cherche a détecter)
est envisagée ici. Plus précisément, l'idée comsastnodéliser la dynamique de la boucle

d’asservissement de la gouverne (dont I'entré&eesgnal de commande, ., et la sortie est
la position de la gouverng,,,, ) par (25). De ce fait, I'écart entre cette consign,, et la

position x,,,, de I'équation (3) sera diminué. Le signal indicatde défauts devient :

€= ‘UMON_filtré - XMON‘ _|UMON| (31)

ol Uyoy e €St la sortie du filtre ayant en entrée la coresigy,, (Figure 11-6) calculée par

le calculateur CDVE (a partir notamment de I'ordomné par le pilote).

Grace a l'ajout du filtre permettant de réduirepl@miére quantité de (31), il sera donc
possible de baisser le seuil de I'état de I'arustdel (en diminuant I'amplitude maximale du
résidu ) et de détecter ainsi des blocages de plus fadtnhgsitudes.

Sachant que l'erreur entre la position de la serfat le signal de commande est
principalement liée a celle due a la réponse dditianeur, le filtre doit reproduire le plus
fidélement possible la réponse de I'actionneur. 9@rpropose dans la suite de traiter cette
meéthode de surveillance dans le cas d’'une servoemenhydraulique [13], [51].

B
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COM l
l Ordre

Lif- lsurrace ror

Trastement

Seuil — Teonf —|Due:1:e:'_

Filtre

MONITORING

I Traitement

Figure 1I-6 : Introduction d’un filtre sur le signal de commande

[1.3.3.1 Modélisation d’'une servocommande

La représentation d'état du modele non-linéaire €’'wservocommande hydraulique est
donnée par [51]:

SAP() — F,o (1)
+ K (O[K K u(t) - x(®)]° (32)

X(t) = Ko K(u(t) - X(t))\/
y(®) = x(t)

AP

ref

y est la position de la tige de I'actionneur ;

u est l'ordre issu des lois de pilotage, c'est-a-thr position de commande vraie de
I'actionneur ;

* AP est la difféerence de pression hydraulique disderalix bornes de I'actionneur ;

« AP_ estla difféerence de pression de référence wdilp®ur calculer les performances

ref
du vérin ;
« F_ sontles forces aérodynamiques appliquées a hegoe ;

aero

e S estla section du vérin ;

* K, estle coefficient d’amortissement de la servocamae ;

« K et K, sont des gains (constants ou des fonctions pluplexes) utilisés lors des
conversions.
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11.3.3.2 Optimisation des parametres de réglage

La procédure de réglage des parametres du filtreistencomme précédemment, dans une
démarche de type "model matching". Afin que ladilmodélise la dynamique de la boucle
d’asservissement en fonctionnement nominal (sapbsabgk), la position mesurée de la
gouverne est choisie comme réponse de référendée @esition étant dépendante d’'un
certain nombre de parametres (voir (32)), le prolelé’optimisation revient a trouver une
réponse cible qui traduit le comportement moyeradgervocommande pour des parametres
(K,, AP et F_,,) variant de maniere aléatoire dans la plage detfmmement autorisée. Le

aero
couple optimaI(Kl, KZ) est donc obtenu en minimisant la différence (aléaile la fonction
standard "fmincon") entre la sortld du filtre (ayant en entrée la méme consigne doteil

que celle utilisée pour fournir la réponse désieiep position mesurée de la gouverde
(Figure 1I-7) :

(Kl, Kz) :argminKlvK2

M, or ~M(K,K,)

Ka AP, Facro | (33)

Sachant que le filtre présente un gain statiquéaimai et que la boucle d’asservissement
possede également un gain entrée-sortie égal dpmtixement a 1, le processus
d’optimisation porte d’avantage sur la minimisattenl’écart dans les phases dynamiques.

Position mesurée
Boucle de la surface

d’asservissement

Ordre

Filtre F(2) Optimisation I:> (Rl, Rz)

Figure II-7 : Procédure d’optimisation dans le cas d’'un blocaggaliverne

Les parametres libres du filtre sont réglés a €aitlin jeu de données entrée-sortie (consigne
du pilote - position mesurée de la surface) ent€gen vol (voir section 11.3.4). Il est a noter
gue dans le cas de la surveillance de grippagegdesernes, les erreurs statiques et
dynamiques participent au réglage du seuil de tétecaniquement pour des consignes du
pilote de faible amplitude. En effet, pour des esdplus importants, sachant que I'erreur entre
'ordre de déflexion de la gouverne et la positoasurée est relativement faible, le résidu
calculé via (3) est négatif et donc loin du seliih conséquence, dans le processus
d’optimisation, on injecte des consignes du pilaggant "de petites variations" afin de
diminuer, grace au filtrage, les erreurs statiqetedynamiques et de baisser ainsi le seuil de la
meéthode. Les allures de l'ordre du pilote utiliggé entrée et de la sortie respectivement
désirée (vraie réponse de l'actionneur) et estirfs@etie du filtre) correspondante sont
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illustrées sur la Figure 1I-8. Une fois les param&tainsi optimisés, il est important de
s’assurer que par l'application du filtre sur la ©igne du pilote, la dynamique de l'ordre
envoyé en basse fréquence (voir Figure 1I-9) n'a p& altérée, en y supprimant des
composantes dont les spectres se situent danada bia réjection du filtre.

consigne pilote

20
temps (s)

25 30 35 40

2.5
0

Sortie désirée

_____________________________________

Sartie réelle

_________________________________________________________

20
temps (s)

Figure 11-8 : Ordre du pilote et signaux de sortie correspondants

Densité spectrale de puissance de ['ordre d'assemnvissement

Puissance/frequence (dB/Hz)

P I N S
0 20

30 35 40 45 50

Fréguence (Hz)

40

Figure 11-9 : Densité spectrale de puissance de la consigndate gu jeu des données

[1.3.4 Résultats de simulation

Apres avoir mis au point la démarche méthodologiglee réglage des filtres et avant
limplantation des méthodes dans le calculateur EO§ui sera abordée au Chapitre V), une
premiére étape de validation est réalisée. Le butd@valuer la conformité des approches
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développées aux exigences opérationnelles et ¢gwrdislité imposées par le cahier des
charges et de les comparer avec la technique brherit employée au bord de I'A380. La
structure de la procédure actuelle de prise desibécétant conservée (voir paragraphe 11.3.2),
la différence des performances sera donc liée umigoea la phase de génération du résidu.
Le critere d’amélioration choisi est de comparex tetards a la détection entre le signal
d’erreur non-filtré par rapport au seuil actuelestésidu filtré par rapport au nouveau seuil.
En conséquence, I'objectif de cette premiere étlpealidation consiste également a fixer les
nouveaux seuils et les temps de confirmations gi@® (pour la détection de chaque type de

panne) et notamment le seuil minimum de détectimis $ausses alarmes.

La robustesse et les performances en détectiorfilttes avec les parametres de réglage
optimisés sont testées dans deux environnemeifésetifs :

» sur un benchmark aéronautique développé par Aidbussu du projet ADDSAFE
[42], qui permet de prendre en compte la réacties lbis de commande suite a
'apparition d’'une panne. En revanche, les signatilisés ne sont pas affectés par les
erreurs statiques et dynamiques ;

» al'aide d’'un jeu de données réelles ou les infdiona mesurées sont bruitées mais on
n'a pas la réaction de l'avion.

Le benchmark est un modeéle non-linéaire représédtan avion générique civil commercial
d’Airbus. Il nous permet de tester les méthodesutgeillance en boucle fermée. Ce modéle
complet développé sous I'environnement Matlab/SinkulFigure 11-10) prend en compte les
consignes du pilote, le calcul des lois de pilotaes modeles d’'actionneurs, des modeles de
capteurs, I'ensemble des surfaces de controle. adge | éventail d’ordres du pilote et de
perturbations peut étre appliqué.

/ N\
| |
ORDRES PILOTE - | . |
?P | | : |
| | | r:@

k. J

v

*

\, ACTIONNEURS
LOIS DE PILOTAGE

SORTIES

» CAPTEURS

YEMNT

MECAMNIQUE DU VoL

Figure 11-10 : Benchmark Airbus

Le jeu de données est issu d’'un vol réel completARB0 (incluant des phases avec des
dynamiques différentes comme les phases de déeplidg croisiere et datterrissage)
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d’environ 6 heures. Il contient des signaux reprtgéds pour une gouverne de profondeur.
Un exemple de position réelle dynamique (qui codorde la plage de fonctionnement) est
donné dans la Figure II-11. Pour des raisons dédmoriialité, toutes les données ont éte
normalisées.

Puosition de la surface

| i
0 200 400 600 8OO 1000 1200 1400 1600 1800 2000
temps (s)

Figure 1I-11 : Position réelle normalisée d’'ugeuverne de profondeur

11.3.4.1 Réglage du seuil et du temps de confirmation

Des essais en robustesse pour déterminer le seurham de détection sans fausses alarmes
sont réalisés dans un premier temps. Le seuikgst en fonction de la plage de variation du
résidu filtré (ou du résidu obtenu par (31)) enctamnnement normal. Le protocole consiste a
baisser progressivement le seuil de détection haisgqu’au déclenchement d’'une fausse
alarme. Les tests sont réalisés sur le jeu de @dsnnéelles qui présente un domaine de
variation riche et réaliste. En effet, il est né&adse d’avoir des résidus avec un domaine de
variation important pour que les fausses alarmenstes plus négligeables possibles. Pour
obtenir de tels résidus, il faut mettre en entrée lkbis de commande, un ordre qui couvre
toute la plage de fonctionnement autorisée. La tiposide la gouverne normalisée
correspondant a un tel ordre est illustrée suidare 11-11.

Pour trouver les instants d’apparition d’'une fausseme, la premiére idée a été de garder le
temps de confirmation a la valeur a laquelle ilagtiellement fixé. Les premiers résultats de
simulation ont cependant mis en évidence le caetiiaisé de cette démarche. En effet, le
temps de confirmation pénalise le signal d’errdtnéfdont le comportement est moins agiteé.
En d’autres termes, soier@sidu Ale signal d’erreur de I'état de I'art industri¢lrésidu Ble
signal d’erreur obtenu apres filtrage. Comme laufggl-12 le montre, leésidu Best moins
agité grace a l'introduction du filtre de Kalmahrdste donc plus longtemps supérieur a un
seuil élevé esidu Bdépasse un seuil normalisé égal a 3 pendant waircéemps, ce qui

=)
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n'est pas valable pouésidu A. Autrement dit, malgré un bon filtrage, le nouveseuil de
détection pourrait étre supérieur ou égal au shuifétat de I'art, si on n'agissait pas sur le
temps de confirmation. Ce phénomene s’explique lpafait que le filtre introduit une
mémoire (une dynamique) qui doit étre prise en deng@ans la détermination du temps de
confirmation. C’est la raison pour laquelle le piale permettant d’obtenir le seuil minimum
sans fausses alarmes et la comparaison entrerfesnpgnces des méthodes du Chapitre | et
Il sont réalisés sans la prise en compte du terapsodfirmation. Notons qu’'une marge de
50% par rapport au seuil minimum sans fausses akest appliquée et la valeur du seuil
ainsi obtenue est fixée dans la fonction de préesdétision.

5 T T T T T ——
Résidu A
Résidu B

temps (s)

Figure 1I-12 : Zoom sur le comportement du résidu avant et ajitesge

Remarque 3.0n néglige le temps de confirmation uniquement peugglage du nouveau
seuil et pour chiffrer les améliorations apportges le filtre. Lors de l'implantation de la
méthode de détection d'un embarquement dans leulatdcir CDVE, un temps de
confirmation non nul mais inférieur au temps dedtale I'art est fixé (40% plus petit). Pour
le blocage d’'une gouverne, le temps de confirmadnel est conserve car les contraintes en
termes de temps de détection sont moins séveratagade cas d’'un embarquement.

11.3.4.2 Cas de I'embarquement

Suite aux essais en robustesse, d’autres simwasianle jeu de données et sur le benchmark
sont réalisées pour valider le seuil fixé dans te@dure de prise de décision utilisée pour la
détection d’'un embarquement. En effet, le benchrparknet de vérifier les réglages lors de
différentes manceuvres. Aucune fausse alarme roestatée.

o)
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Les résultats de simulation confirment la théodealoppée dans les paragraphes précédents.
Sur la Figure 1I-13, en utilisant un jeu de donndles, on remarque que l'introduction d’'un
filtre de Kalman de ™ ordre optimisé de maniére & avoir une bonne cpdeifiltrage et une
réponse rapide a comme conséquence la réductitanv@eiabilité du signal d’erreur et donc

la diminution du seuil, sans affecter la robusteksse méthodes actuellement en pl&b&sidu

B permet une diminution du seuil d’environ 30%.

L S S S B B A
: : : : : : : Résidu A
Btk L] RésiuB

_1 A R
0 200 400 600 800 1000 1200 1400 1600 1800 2000
temps (s)

Figure 11-13 : Comportement des résidus normalisés sur le jewdeéks (résidu actuel et
filtré avec le filtre stationnaire dé%ordre)

1.2 . : : .

Residu A
Residu B

7.7 SUSESEIRS LR ) SEESRNY SR

' d | . 4
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Figure 1I-14 : Comportement des résidus normalisés sur le beng&himidu actuel et filtré
avec le filtre stationnaire dé%brdre)
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Les tests sur le benchmark, sur plusieurs scéndeas| en fonctionnement normal attestent
egalement la robustesse de la méthode. La Figtiré thontre le comportement des résidus
(de I'état de I'art industriel et filtré, avec ldtfe de 2 ordre en régime stationnaire) pour un
scénario ou le nez de I'appareil peut étre dirigésMe haut ou vers le bas. Le pic a t=10s
correspond a une manceuvre de cabré. Malgré lepicine fausse alarme n’est déclenchée.
De plus, la diminution de la plage de variationrdsidu Atout en gardant une dynamique
rapide indique une fois de plus que grace au @#rdes pannes peuvent étre détectées plus
tot.

Une fois les seuils vérifies et validés, des esdaislétection sont réalisés. Pour évaluer les
performances des filtres, des embarquements affécetites dynamiques (entre 5°/s et 40°/s)
sont injectés artificiellement a differents momewnis temps. Dans la Figure 11-15, un
embarquement a t=1200s est simulé.

16 ! ! ! ) )

14 b Résidu A Lro.__i . 2 eeas (U
Résidu B | : : ; :

% I T T A S N
0 200 400 600  BOO 1000 1200 1400 1600 1800 2000
temps (s)

Figure 11-15 : Comportement des résidus normalisés sur le jewdeéks en fonctionnement
défaillant (résidu actuel et filtré avec le fildle Kalman conventionnel)

Remarque 4.En simulation numérique, les défauts sont génémhtrmjectés directement
sur la position de la gouverne, hors boucle d’agssement. Dans ce contexte, la détection
de la panne pourrait correspondre a la détectionrdtdéfaut du capteur. Cette démarche ne
s’appligue pas forcement aux essais sur le banctedts (voir Chapitre V), ou un
embarquement pourrait étre injecté, entre autres,|& courant envoyé sur la servovalve.

Dans le cas d’'une panne de type embarquement gieulgerne, la diminution du retard a la
détection (grace a un seuil plus petit et un ttairsi faible) se traduit par I'abaissement de la
position maximale atteinte par la surface. Le daim position" est calculé comme le produit
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entre la vitesse de I'embarquement et le gain ser rétard a la détection
(gain_ pos=v_embarg* gain_retard). Ceci est indiqué dans le Tableau II-1 sous forme
d'un indicateur de performance évalué sur le jedaienées, pour le filtre de Kalman d¥ 2
ordre en régime stationnaire.

. Diminution du Indicateur

Vitesse de R e o .
rembarquement (°/s) retard & la détection = d’amélioration des
(%) performances (%)

40 ~21 ~ 26

30 ~ 23 ~ 30

20 ~ 28 ~ 36

10 ~21 ~ 25

5 ~ 28 ~ 31

Tableau II-1 : Indicateur de performance du filtre d¥ @rdre en régime stationnaire sur le
jeu de données

On remarque gu’en fonction de la dynamique de tmpale retard a la détection est diminué
d’environ 20% minimum. En conséquence, I'indicatéaemperformance est positif pour toutes
les vitesses d’embarquement. On constate un ab@mstsede la position de la surface
d’environ 25-35% par rapport a la déflexion maxien&nposée pour la certification de
l'avion.

Il est a noter que les résultats de simulation nmeomtdes performances en détection
semblables (dans les mémes conditions et en gaelam®me niveau de robustesse) pour le
filtre de Kalman en régime stationnaire (25) etrleufiltre de Kalman a gain variable (21),
réglés a l'aide des deux procédures présentéedalaastion 11.3.2.3.

11.3.4.3 Cas du grippage

Dans le cas d'un grippage de gouverne, on appligueéme protocole décrit dans la sous-
section 11.3.4.1 pour déterminer le seuil minimuans fausses alarmes. Les résultats de
simulation (voir Figure 11-16 pour les résidus ahie sur le jeu de données réelles)
confirment que I'utilisation du filtre optimisé pda procédure décrite en section 11.3.3.2
conduit a I'amélioration du comportement désidu A dont les valeurs maximales sont
diminuées. Il est donc possible de baisser le siuitlétection, tout en maintenant un haut
niveau de robustessgeésidu Boermet une diminution du seuil d’environ 50%. L'es@ment

du seuil se traduit par la détection des surfatmguées a des amplitudes plus faibles que les
niveaux détectés par la technique actuellement@réplau bord de ’A380. Autrement dit, le
domaine de non-détection d’'un grippage de gouveshe2duit de maniére significative.
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Figure 11-16 : Comportement des résidus normalisés sur le jewdeéats (résidu actuel et
filtré avec le filtre stationnaire dé%ordre)

Les performances en détection de la méthode s@itiéas par la simulation des surfaces
bloquées a différents moments de temps et a ditigseamplitudes (entre -2.5 et 2.5 apres
normalisation). Les résultats sont illustrés sufitgure II-17. Sachant que I'objectif principal
est de réduire la zone de non-détection de cedgpganne, on s’intéresse a I'amplitude de
blocage minimale détectable parnteéthode Al'état de I'art industriel) et lanéthode Hle
filtre de Kalman en régime stationnaire (25) aves parameétres optimisés). On compare
€galement les retards a la détection engendréepateux méthodes. Méme si assurer un
faible retard a la détection n’est pas le but ppalcdans le cas d’'un grippage de gouverne,
pour la poursuite du vol, il est important de dégece type de panne dans le temps impatrti.

Trois régions distinctes sont définies :

» Aire 1 correspond aux grippages a des positions élevéeslenr absolue. Dans ce
cas, les pannes sont détectées par les deux methiameefois, pour des surfaces bloquées a
la méme position, un retard a la détection plubléapeut étre remarqué en appliquant la
meéthode BL’'amélioration au niveau du retard a la détectsh variable en fonction de la
position de grippage.

» Aire 2 correspond aux blocages a des positions faibleérignfres en valeur absolue
au seuil de l'état de l'art industriel). Dans cet#uation, les pannes sont détectées
uniguement par lanéthode Bsans affecter le niveau actuel de robustesse. Guaditrage,
I'amplitude de blocage minimale détectable est dirde d’environ 50%.

> Aire 3 correspond aux grippages a des amplitudes tree$a{butour de 0 en valeur
absolue). Sachant que les positions de blocagergéneures au nouveau seuil de détection,
aucune de deux méthodes ne détecte ce type de.fd2eune approches capables de détecter
les blocages autour de 0° sont présentées darsaj@t® 1.
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Figure 1I-17 : Améliorations dans le cas d’'un blocage de gouverne

1.4 Conclusion

Ce chapitre a mis en évidence le potentiel offert’paégration d’'une méthode simple a base
de modéele dans le calculateur CDVE pour la détegir@coce et robuste de 'embarquement
et du blocage des gouvernes. Pour le premier pteffaute, la méthode proposée ne fait pas
appel au modéle dynamique du systéme et offre dasiavantages considérables comme la
portabilité (la possibilité d’appliquer I'approchgour différentes modeéles d’actionneurs,
différentes gouvernes et différentes familles ddag)), la facilité de réglage et de validation.
De plus, la méthodologie présente un faible colitutatoire et satisfait les contraintes
opérationnelles et de disponibilité tres strictesur le grippage d’'une gouverne, la méme
structure de modéle a été utilisée pour modéleséolicle d’asservissement de la gouverne et
générer ainsi un signal indicateur de défauts. Dassdeux cas, il a été démontré qu’un
niveau plus faible de panne peut étre détectérgggort & celui obtenu avec I'état de I'art
industriel), tout en conservant le méme niveauotheistesse.

Un probléme crucial est la détermination des patesale réglage de l'algorithme. Deux

démarches d’optimisation hors-ligne ont été propes&ne approche d’apprentissage itératif
est appliquée pour le réglage des hyper-parameétrddtre de Kalman conventionnel. Dans

le cas du filtre de Kalman en régime stationndaeprocédure d’optimisation correspond a

une démarche de type poursuite du modéle de ré&remcmettant en entrée une réponse
cible appropriée en fonction du type de panne actiét.
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La robustesse et les performances en détectioa ohéthodologie proposée ont été testées et
validées sur le benchmark Airbus et sur un jeu @endes réelles, enregistré en vol. Malgré
une nette amélioration de 'état de I'art, certaifi@blesses persistent pour la détection des
gouvernes bloguées autour de 0°. Dans le chapiivard, nous proposerons deux approches
différentes capables de détecter ce type de paimg, en respectant I'ensemble des
contraintes industrielles.
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Chapitre Il — Tests de deécision paramétriques et
differentiateurs par modes glissants pour le systeende
commandes de vol

[11.1 Introduction

Dans le chapitre précédent, nous avons proposéeah@ique a base de filtre de Kalman
associée a une procédure d’optimisation pour IEgégsystématique de ses parametres, afin
de répondre aux spécifications imposées par AirBeste méthode a I'avantage de pouvoir
étre insérée aisément au sein du calculateur demeotes de vol, sans apporter des
modifications majeures a I'architecture actuelles dsurveillances industrielles. Les
simulations effectuées a l'aide d’'un jeu de donnéedles et d’un benchmark hautement
représentatif fourni par Airbus ont confirmé le grttiel de la méthode.

Dans ce chapitre, nous présenterons deux auttesidees a base de modeéle pour la détection
robuste et précoce de pannes de type embarquehwgigpmage des gouvernes de profondeur.
Ces méthodes ont été sélectionnées car elleserdrifadéquation aux objectifs du cahier des
charges et présentent des caractéristiques inatessen termes de robustesse, simplicité
algorithmique, retard a la détection, faible coatculatoire pour I'implantation dans le
systeme CDVE et portabilité. De plus, ces techrsqullisent des sources de mesure et
d’'information déja présentes au sein du calculatieucommandes de vol. De ce fait, aucun
ajout de matériel (capteurs supplémentaires) mégphis et en conséquence aucune pénalité
sur le bilan de masse et de codt n’est entrainée.

La premiere approche correspond a la mise en plage test de décision adéquat dans
'espace paramétrique. Nous montrerons que cetieade permet de réduire les valeurs
maximales atteintes en cas d’embarquement et aetdétles blocages a n'importe quelle
amplitude (méme autour de OBe testparamétrique sera construit sur les résultats d'sus
algorithme classique d’estimation récursive au slEssmoindres carrés avec facteur d’oubli
exponentiel [73], afin d’estimer les parametres élisdnt la dynamique de la boucle
d’asservissement de la gouverngalgorithme classique d’estimation ferra I'objete d
modifications afin d’éviter tout probleme numérigioes de la mise en ceuvre temps réel. I
s’agit par exemple des probléemes de "covariancelawpl et d’instabilité numérique. Nous
montrerons qu’il existe des directions paramétrsgsensibles a I'apparition des défauts que
I'on cherche a détecter. Le test de décision sesaite appliqué a ces directions. Le point clé
dans cette approche réside dans le fait que le®rpemces (entrée-sortie) du modéle
identifié ne sont pas primordiales, nous nous intéressemigaement a I'existence d’'une
direction paramétrique sensible. Dans le cas Ie pimple (c'est-a-dire le moins contraignant
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en termes de temps de détection), un test a basseuk et de temps de confirmation
permettra la détection d’'un blocage de gouveRwmir un embarguement, un test dit "RC2"
(pour deux régions de confiance) sera appliqgué plétecter en ligne et en temps réel les
changements abrupts d’'un des parametres survejlléséagit a I'apparition d'une telle
anomalie.

La seconde approche présentée dans ce chapitretplaraétection des surfaces bloquées a
n'importe quelle position, en effectuant une comagsm entre la dérivée de la position de la
tige et celle de l'ordre du pilote (Figure 1-6). dedérivées seront estimées via un
différentiateur par modes glissants qui offre urande robustesse vis-a-vis des perturbations
dites "coincidentes" (c'est-a-dire celles qui aggaent en entrée). Tout comme nous l'avons
fait au Chapitre I, les performances des méthqueposées seront évaluées a travers des
campagnes de simulations sur le benchmark Airbesrain jeu de données enregistré en vol.

Les travaux présentés dans ce chapitre ont doroéalideux brevets [57], [58] et ont été
diffusés via une communication internationale [59].

[11.2 Détection de I'embarquement et du grippage via un eist
paramétrique

Cette section est consacrée a la détection robetsigrécoce de I'embarquement et du
grippage d’'une gouverne via un test paramétriquausNallons, dans un premier temps,
appliqguer une démarche d’identification classiqoarpmodéliser la dynamique de la boucle
d’asservissement d’'une surface de controle. Apves aéfini la structure du modéle, nous
employons une technique d’estimation de ses parameétariant dans le temps. Les
connaissances physiques relatives a l'actionneua ¢4 boucle de commande associée
permettent de choisir une structure de modele raae. En ce qui concerne I'algorithme
d’estimation, une technique récursive avec faatkaubli sera employée.

Les paragraphes suivants n’ont pas pour objet e&sdr un état de I'art académique sur les
meéthodes d’identification (voir [60], [61], [62]68], [64], [65], [66], [67]) et sur les différents
tests de décision. On se propose uniquement de daitour d’horizon rapide de principales
techniques existantes, en mettant I'accent sucdeactéristiques en corrélation avec notre
problématique. Dans la littérature, il existe d&aifs de nombreuses études concernant les
méthodes de détection qui utilisent des modéleanpétriques. Le lecteur intéressé pourra se
référer par exemple a [68], [69], [70], [71], [72].

[11.2.1 Identification en ligne

L’estimation paramétrique est basée sur la formedeession linéaire :
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y(k) = @7 (K)8(k =D + (k) (34)

ou ¢(k) représente le vecteur d’'information contenantdé&nble des mesures passé&#k)
est le vecteur des parametres variant dans le temps et y (K ) sont respectivement I'entrée
et la sortie du modele et(k) représente I'erreur de prédiction (qui, dans k& adan modéle
ARX, est une erreur d’équation) :

{¢T (K) =[-y(k=1)....— y(k —na) u(k —nk)...u(k - nk—nb-+1)] (35)

B(k) = [ (K)...a,,(K) b, (K)... by, (K)]'

ou[na nb] est I'ordre du modeéle etk représente le retard entre I'entrée et la sortie.

La sortie préditey K h l'instantk s’écrit :

Y(k) = ¢7 (K)A(k - 1) (36)
Les paramétres estim@sﬁk) sont obtenus en minimisant le critére:
S ki S0 2
3= 47 ()~ 9()) (37)
i=1
ou A représente le facteur d’oubli qui a une valeur pose en 0 et 1. Son choix pondere

importance des mesures passées dans la mise dgeyparameétres.

La forme récursive de l'algorithme des moindresé&aavec facteur d’oubli exponentiel [60]
est donnée par :

(6(k) = 6(k -1) + K (k)& (K)

£(k) = y(k) —¢' (k)o(k ~1)
P(k -1)¢(k)

K(K) = ——— (38)
14 (OPk 1900
p(g = PUD K9 (0P

ou K(k) et P(k) sont respectivement le gain et la matrice de ¢anee associée aux
parameétres estimés, a l'instant

)
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Le choix du facteur d’oubli résulte d'un comprongstre la vitesse de I'adaptation et la
gualité de I'estimation. Une valeur faible du factd’oubli implique une convergence rapide
des parameétres estimés vers leurs valeurs réeils, la sensibilité par rapport au bruit est
augmentée. En revanche, pour une valeur élevéaadeur d’oubli, I'algorithme oublie peu
les données passées, ce qui se traduit par unergemee lente. Notons que pour un facteur
d’oubli unitaire, I'algorithme (38) est équivaleatun filtre de Kalman avec des paramétres
spécifiques [60].

[11.2.2 Implantation

En vue de I'implantation en temps réel de I'algurie (38), il est nécessaire de prendre en
compte quelques précautions. En effet, I'algorithd¥estimation doit étre robustifié afin
d’éviter les inconveénients suivants :

» phénoméne dit de "covariance wind-up ou blow-upfe: phénoméne pourrait se
produire lorsque l'ordre du pilote n'est pas suifisnent excitant. En effet,
formellement, la matrice d’auto corrélation d’ordrede I'ordre du pilote doit étre non
singuliere si I'on cherche a identifier un modeleordre n (propriété dite de
persistance de 'excitation) ;

» instabilité numeérique.

Covariance wind-up

Pour illustrer ce phénomeéne, on s’intéresse a tesgion de la matrice de covarianeé)
dans le systeme (38). L'utilisation du facteur dibwlans I'algorithme d’estimation implique
gue les informations anciennes soient oubliéesrpssgzement par rapport aux nouvelles
données ¢(k). Lorsque le signal d’entrée est suffisamment ricbela ne pose aucun
probleme car l'information oubliée a linstakt—1 peut étre compensée par de nouvelles
mesures ¢(k), @#(k+1).... Cependant, dans le cas ou le signal dentréest nf@ms
suffisamment persistent pendant un laps de tempsrfe dans le systtme CDVE par
exemple, lorsque les gouvernes sont contréléesdefm ordres du pilote plus ou moins
excitants), les informations anciennes sont oubléiEemaniéere continue, sachant qu'il y a une
trés faible dynamique d’informations nouvelles. &st traduit pag'’ (k)P(k-1) — 0ODe

plus, comme}l1 >1, la matrice de covariance(k) peut augmenter de maniere exponentielle

sous l'effet de I'oubli. En conséquence, il y arisgue d’explosion numeérique et I'algorithme
d’estimation risque de s’arréter avant que lesipatees convergent.

Une des solutions développées dans [76], [77], palier au probleme de covariance wind-
up, est l'oubli directionnel (Directional Forgetgin DF). L’algorithme présente une
complexité calculatoire semblable a celle de lahoé¢ des moindres carrés récursifs. Par
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rapport a I'approche (38), le changement intervierds de la mise a jour du gain et de la
matrice de covariance. Plus précisément, l'algoriéhconsiste a introduire de [I'oubli
seulement dans les directions ou de linformati@rsigtante arrive pour compenser les
mesures passées. Autrement dit, les informationgi@mes sont oubliées seulement dans la
direction de nouvelles données d'entrée excitardfss d’assurer la convergence des
estimations et d’éviter des variations importardesparameétres. La structure de la version
robustifiée de I'approche (38) est donnée par :

(k) = O(k -1) + K (k)e(k)

£(K) = y(K) - 9" (YK -1)
<0 = P08
1+¢T(OP(k-Dg(K)
() = P(k -1) - PK=08(08" (OP(k-D)
(B0 + 7 (P -Dp(K)

A .
A- T(K)P(k-Dg(k) >0

Bk) =1 #T(KP(k-Dgk) o0 (ORIt >
1 si g7 (K)P(k-1)¢(k) =0

(39)

ou S(k) est la nouvelle fonction d’oubli.

Dans le systéme (39), on remarque le fait que larpetre (k) devient variable dans
I'équation de mise a jour de la matrice de covaedtk), uniquement dans la direction des

données persistanteg'(k)P(k -1)¢(k) > ).Mans le cas contrairgg(k) = 1.

Instabilité numérique

La stabilité numérique est un autre point fondawrleat respecter pour I'implantation de
I'algorithme (38) en temps réel. En effet, la nedrde covarianc® k( Jloit étre symétrique

K .
définie non-négative F(k) :[Z(Ak"¢(i)¢T(i))]‘l), propriété qui peut étre perdue en raison
i=1
de I'accumulation des erreurs d’arrondi introduipes le calculateur aprés un grand nombre
d’itérations [82].

Ce probleme a été largement étudié dans la litteraet il existe plusieurs solutions
permettant d’améliorer la stabilité et la robustessmérique de l'algorithme des moindres
carrés récursifs et empécher la divergence desngamas: la décomposition de Cholesky, la
décomposition QR, la décomposition en valeurs diags (Singular Values Decomposition,
SVD) [78], [79], [80], [81], la méthode "square tbde Potter [85], la décomposition U-D de
Bierman [83], [84]. La factorisation U-D de Biermdait partie des méthodes les plus
efficaces et moins gourmandes en charge calcudatbians le contexte de nos travaux, le
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choix s’est donc porté sur l'utilisation de cettéthode. Son principal avantage est lié a la
décomposition de la matrice de covariance sousfanmee qui ne nécessite pas le calcul de
racine carrée, opération souvent couteuse en tdmpalcul par rapport a d’autres opérations
arithmétiques.

Une version factorisée de la matrice de covariastainsi appliquée :

P(k) =U (k)D(k)U T (k) (40)

ou U est une matrice triangulaire supérieure avec dk=sixs unitaires sur la diagonale@t
est une matrice diagonale. La matrieék) n’est donc plus directement utilisée, la mise a

jour étant effectuée a chaque pas de calculls{k) et D(k). La forme factorisée ainsi
obtenue de la méthode des moindres carrées récassifiecrite ci-dessous.

Moindres carrés récursifs avec factorisation U-D

6(K) = 6(k -1) + K (k)&(k)
£(k) = y(k)-¢" (k)0(k-1)

f(k) =UT(k-D)¢(k) ;g9(k) =D(k-1) f(k) ; 5 =4

Pourj=1ad
:Bj ::Bj—1+ fjgj
Djj (k) = Djj (k_l)ﬁj—ll(ﬁj/‘)
Vi =9
H; =_fj /:8]—1
Pouri=l1aj-1 % sij=1 alors on retourne
Uij (k):Uij (k_l)'H/i/Jj
v, =v; +U; (k=D
fin
fin

K(K) =[v,...v4]"

K (k) = K(k)/ 5

oud représente le nombre de parameétres a estimer.
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I11.2.3 Tests de cohérence sur les variables internes

Ce paragraphe a pour objet de décrire brievemengupetests de cohérence appliqués dans
'espace paramétrigue afin de détecter un changementmal des parameétres internes,

pouvant étre révélateur de I'apparition d’un ouspurs défauts affectant le comportement du

systeme surveillé.

Le probléeme de détection consiste ici a décidgrosir un modéle donné, I'estimation des
parametres en ligne est cohérente avec une esirmdé référence en situation nominale.
Cette décision est réalisée par la mise en platesie de détection de changements internes.
Supposons que l'on dispose de la valeur nominaégulge a priori d’'un vecteur des
parametres ainsi que de sa matrice de variancetaoga associée, censee traduire la
variabilité des paramétres en fonctionnement narfRalir conclure sur la présence d'un
défaut dans le systeme surveillé, le principe estodeparer ces données de référence avec les
données réelles (les valeurs du vecteur des paesnet de la matrice de covariance
associée), estimées en ligne (a l'aide par exediptealgorithme d’identification décrit dans
les paragraphes précédents).

On note :
. 671: Un modele paramétrique de référence, estimé-llgors, sous condition de
fonctionnement sain ;
. 672 : Un modéle paramétrique estimé en ligne, sousliton de fonctionnement
normal ou défaillant ;

» C, : Matrice de covariance correspondani& a

« C, : Matrice de covariance associé€4k), estimée en ligne ;
« N : Nombre de données disponibles.

Dans I'hypothése ou les parametres sont pratigueomrstants en fonctionnement normal,
leur variabilité peut s’expliquer essentiellement |[gaprésence des perturbations et de leur
propagation. Ainsi, toute variation significativeid ou plusieurs paramétres (par rapport a la
valeur de référence) peut étre interprétée comampdrition d’'un défaut. Le probleme que
nous cherchons a résoudre consiste donc a charserdes deux hypothéses suivantes :

e H,: le systtme est dans un état jugé normal, c'dseaque les variations
paramétriques observées ne sont pas provoquéesadiapparition d’'un défaut, mais
plutét a cause du bruit et/ou des imprécisions ddete ;

 H,: H, n'est pas vrai.

Soit ;
H=06,-6, (41)

B
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Sous certaines hypothéses [60] et si le nombre deédsN est assez grand, les vecteurs de
I'erreur de prédiction@—é1 et 49—92 sont des variables aléatoires suivant une distabut
gaussienne :

JN, (6 -6)0AsN® (0,P), avecC, =, i 0{1,2} (42)

Z |0

ou @ est le vrai vecteur des parametré,, N, représentent respectivement le nombre de

données des ensemblés 6, et les matrices de covariance asymptotidigeuvent étre
estimées a partir des mesures.

Sous I'hypothéséH, et en admettant qué et &, sont indépendants, on a:

060 AsN(0, oP) (43)
avec

&P OC, +C, (44)

En se basant sur la relation statistique (43)gckfits tests statistiques d’hypothéses peuvent
étre construits pour décider d’'un changement demsaractéristiques du systeme [87], [88].
Le test le plus simple est :

0
T,=m .l avecj=1..n (45)
VP,

ou n est la dimension de I'espace paramétrique. Danges éléments non-diagonaux de

ne sont pas considérés. Un autre Tgspermet la prise en compte de ces éléments, eanfais
tout d’abord une décomposition en valeurs singediate la matriceP telle qued5 =\&/”

et ,@ =V7J6. Le nouveau test est défini par :

A

T, =ma A avecj=1..n (46)

5

$ Asymptotiquement Normalement Distribué
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Un troisieme test correspond au test bien connGhdedeux [86], [89] et peut étre élaboré en
supposant que la distribution @@ est gaussienne. Cette derniere propriété impliyeela
variableT, suit une distribution dgr® avecn degrés de liberté:

T, = 00" P10 (47)

En comparant une des relations (45), (46), (47 akes seuils fixes, il est possible de
conclure sur la présence d’'une anomalie dans teregs Une panne est détectée (hypothese
H, retenue) si le résultat d’'un test est supérieun &euil, dont le choix est un compromis

entre la sensibilité de détection et la faible plulité de fausse alarme. Poly, le seuil est

choisi selon un intervalle de confiance donné o@pehd de la probabilité derreur (la
probabilité du rejet déd ,, quandH,, est vrai).

[11.2.3.1 Test basé sur les régions de confiance

Le test dit "RC2" (pour deux régions de confiaree&Xé déeveloppé, dans sa version originale
dans [90] pour les applications liées a la navagatinertielle dans le domaine de
'aéronautique. La solution proposée conduit a wblgéme d’optimisation, délicat a résoudre
dans certaines situations ou le test de décisibrezsé converger en un temps tres court.
Dans [32], une technique de résolution différentété développée, capable de détecter
rapidement un changement abrupt dans le comporteth@mtou plusieurs parametres d’'un
modele. L’approche est basée sur des argumentségeégues. La simplicité et le colt
calculatoire bas, ainsi que la vitesse de convesyasont les principaux avantages de cette
technique. De plus, aucune procédure d’optimisati@st nécessaire, ce qui facilite son
implantation en temps réel.

Dans ce paragraphe, on s’'intéressera uniquemenpriagipe de fonctionnement et a
I'algorithme de résolution du test RC2. Les dévetppnts théoriques associés sont décrits
en détail dans [32], [33], [88].

La méthode consiste a comparer, a chaque pas del,cdbux régions de confiance qui
traduisent I'évolution de I'espace paramétrique iadible. Les régions de confiance sont

associées respectivement aux estimations en l@grm/ec les marges d’incertitude associées
(données par la matrice de covariance) et auxblagade référence, en fonctionnement sain
él. Ce test tient donc naturellement compte de lastEsse de détection vis-a-vis des erreurs
de modélisation et des bruits de capteurs.

Avec les mémes notations que dans le paragrapleédeét et en supposant que la loi de
distribution de@ - 6, et 6 - 4, est effectivement gaussienne, les scalaires :

e
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x =(0-6)'C(6-8), aveci 0{12} (48)
suivent une loi dgy® avecn degrés de liberté :
P (a) = Prob(x < a)=Prob(x? < a), aveci 0{12} (49)

Ainsi, si I'on fixe le méme niveau de confiangedans les deux modeles estimés, les régions
de confiance dans l'espace paramétrique seront dlipsoides & et &, centrées

respectivement suf, et 4, :

£(6.0) =166 -67C (8 -6) < af, aveci 0{12} (50)

Le test RC2 consiste alors a faire le choix suivant
« H,siL#8 tel queHDgl(él,p )etHDez(éz,p);

e H, sinon.

Le test revient donc a décider s’il existe uneipacbmmune entre la région de confiance
autour des variables de référence en fonctionnenmntnal et la région de confiance autour
des variables estimées en ligne (c'est-a-dire srde vecteur des parametrés se trouve
simultanément dans les deux régions). Une panndéésttée a partir du moment ou les deux
ellipsoides de confiance ne se chevauchent plusedent dit, quand le résultat du test est
supérieur a un seuil donn#, une panne est confirmée (hypothés$e retenue). L'évolution
des régions de confiance avant et apres I'appardian défaut est présentée sur la Figure
-1.

Le seuila est lié aux niveaux de confiance spécifigwiori. Les performances en termes de
robustesse et de détection sont donc liées au cleaix. Il apparait comme un parameétre de
synthese pour gérer le compromis faible retard délction/faible taux de fausse alarme.
Une valeur der élevée augmente la taille des régions de confiahpar la méme accroit la

robustesse. Le taux de fausse alarme est ainsi,réthis le retard a la détection augmente.

Dans le cas particulier ou la loi de distributiom Iterreur de prédictiorﬁ—él et 0—672 est

effectivement gaussienne, le seuil peut étre clolsiide de la table de Chi-deux en fonction
du niveau de confiance, c'est-a-dire de la prokélgjue le vrai vecteur des parametres se
trouve a l'intérieur des ellipsoides de confiance.

Sl
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ﬁ t2: Les deux régions de
t1: Les deux régions de . ) confiance ne se
confiance se chevauchent Régionde conflance chevauchent pas
obtenue enligne f;
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Figure IlI-1 : Disposition des ellipsoides de confiance pour teat#®n d’'une panne

Test RC2

(i) Vérifier que :(6,(k) - 6,)7 (C,(K)) (8,(k) - 6,) >a .
Si l'inégalité n’est pas vérifiée, alors les dewgions se chevauchent et on a
fonctionnement normal. En conséquence, la procéslarette.
(i) Chercher avec la méthode de dichotomie, la ravégative uniquel, de F{), ou :
F(A) =) (C,(k) V(A -a
V() =[A(C,(K) ™ = (C)'TC,) ™ (B,(k) - &)
F(-o)=-a etF(0)>0
avec une valeur initiale A<0 tel que F(A)<O.
(i) On considére la fonctioW =[A,(C,(k))™ = (C,) 1 (C,(K)) (8, (k) - 6,)
test= A2W' (C,)™'W
Si tes >a, alors les deux régions ne se chevauchent plus. gdneeest ainsi

détectée.

un
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Il est d'ailleurs montré dans [32], que dans le casnodimensionnel, le test RC2 est
égquivalent au test de Chi-deux. En général, le@bstdeux est bien placé pour détecter des
défauts "soft", tandis que RC2 est approprié notanirpour les applications en temps réel
dans lesquelles une prise de décision rapide egéexCependant, sa généralisation au cas
multidimensionnel donne un mécanisme de déroulemiéiérent, qui implique trois étapes
successives (voir tableau ci-dessus).

[11.2.4 Application et résultats de simulation

[11.2.4.1 Modélisation de la boucle d’asservissement

La démarche utilisée pour la détection robusterétqre de pannes recherchées consiste a
combiner la procédure d’estimation des parametredéiisant la dynamique de la boucle
d’asservissement (voir Figure 1l-6), avec un test décision appliqué dans I'espace
paramétriqgue. Dans les processus de modélisatiahidentification et afin de choisir la
structure appropriée du modele, on utilise les ciesaaces physiques portant sur les
différents éléments qui constituent la boucle dagssement. Un modéle simple est ainsi
choisi, permettant d’assurer en méme temps unefaga(t calculatoire de I'approche
développée. Plus précisément, la position de la &gt estimée comme une combinaison
linéaire d’'une seule mesure passée de l'ordre elassement et de la sortie (de la position
de la tige fournie par le capteur LVDT). En intégrda relation (35) dans (36), la sortie
prédite a I'instank s’écrit :

(k) =by (k=Du(k —nk) —a, (k -1 y(k = 1) (51)

a, (k)
b, (k)
retard nk entre I'entrée et la sortie du systeme est clesidgbnction du retard constaté sur un
jeu de données enregistré en vol.

ol G(k) {

} représente le vecteur des parametres a estim@ntvdans le temps et le

Rappelons que le principe de I'estimation parameéi consiste a élaborer I'erreur
d’estimation £(k), puis a minimiser ce signal d’erreur pour corriges valeurs des

paramétresé(k) du modéle de la boucle d’asservissement. Autrerdignta sortie estimée

suivra la sortie réelle méme en cas de défaut.oBeérjuence, au moment d’'une anomalie (ou
peu de temps apres), I'estimation de la sortieagedera pratiquement plus de poids a I'ordre
(qui ne sera plus en concordance avec la posiéele), en accentuant la confiance accordée
a la valeur de la sortig(k —1) mesurée a l'instant précédeAtpartir de I'équation (51), on

déduit que suite a [lapparition d'une panne, le fiicient b, associé a [lordre

e
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d’asservissement convergerait vers zéro. De ptupatametres, convergerait vers -1 (sauf
pour les blocages a 0°).

Autrement dit, il existe (au moins) une directiomgraétrique tres sensible a tout phénomene
de type embarquement et blocage qui apparait ssortéee du systéme. Avec la structure du
modéle choisie, la surveillance de cette directiemient ici a surveiller un scalaire (le
paramétre identifi,) & chaque instant (un seul degré de liberté). Eenoae fois, dans la

démarche proposée, ce n'est pas la performanca startie estimée qui nous intéresse, mais
plutbét un des paramétres estimés dont la conveegears zéro est considérée comme un
indicateur de défaut. Le test de détection portierac simplement sur cette information afin
de couvrir 'ensemble des pannes d’embarquemedd gtippage affectant un actionneur.

Remarque 5.1 est a noter qu’un biais entre I'ordre d’assers#snent et la position de la tige
(donc respectivement entre I'entrée et la sortidadiechnique de surveillance) apparait dans
la voie MON du calculateur. Le biais variant en ¢ton de l'ordre d’asservissement,
pourrait atteindre parfois des valeurs élevées @tduire ainsi a une fausse alarme. Afin
d’empécher ce phénomene, cet écart devrait étien@stt injecté dans le mécanisme de
détection pour l'implantation de la technique de wwilfance dans la voie MON du
calculateur.Cette démarche n’'a cependant pas été appliquéederfa thése car le biais
n'est pas présent dans la partie COM.

Le schéma fonctionnel de la procédure de déteesirdonné dans la Figure IlI-2. A noter
gue le réglage du facteur d’oubli utilisé dans la procédure d’identification, dditeéadapté

au contexte de détection d’'un embarquement ou Hlonage, sachant que des tests de
décision différents sont appliqués pour chaque tgopanne.

Consigne Position mesurée
d’asservissem de la tige LVDT
—_ _—

— J

Oubli directionnel + factorisation U-D |~

|
b,

|

Test de décision

|

Détection

Figure 111-2 : Schéma fonctionnel de détection

.
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Afin de remédier aux problemes pratiques d'implaata(voir section 111.2.2), les parametres
du modéle de la boucle d’asservissement sont estari@ide d’'une version robustifiée de
'approche (38). Concrétement, l'algorithme de I'bubrectionnel (39) est appliqué, ou la
matrice de covariance est indirectement mise agdiaide de la factorisation U-D (40). Pour
le modéle (51), les expressions de la matricedtikaire supérieure avec des valeurs unitaires
sur la diagonaléJ (k) et de la matrice diagonal® k (spnt :

DK) = {dl(k) 0 } (53)
0 d,(K

En introduisant les relations (52) et (53) dansqguation (40) et en considérant

P(k) = { Pua(K) p”(k)} , on déduit les éléments de la matrice de covegian
P (K)  Paa(K)
P (K) = d, (K) +u,” (K)d, (K)
P, (K) = u, (k)d, (k) (54)
P,1(K) = u; (k)d, (k)
p22 = dZ(k)

Les équations finales a implanter dans le systeni®/EC pour la détection d’'un
embarquement ou d’'un grippage de gouverne sonhoesea partir du systeme (39), ou la
décomposition (54) est introduite dans les expoessdu gain et de la matrice de covariance.
Les deux premieres équations du systeme (39) (migmur des parametres et de l'erreur
d’estimation) restent inchangées. Dans sa versiobade (38), la complexité calculatoire de
la technique d’identification est comparable a utref de Kalman du premier ordre. La
robustification numérique de l'algorithme conduitliatégration de quelques opérations
supplémentaires mais sa complexité calculatoire tesit a fait raisonnable.

Remarque 6.Le choix d'une valeur initiale élevée de(0) implique la diminution de

linfluence de celle-ci (par rapport a l'influencdes donnéesp(k)) sur la valeur de la
matrice a l'instant k :

P(k) =[P (0) + i(¢5(i)¢T(i))]_l (55)
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A partir des relations (54) et (55), on obtient :

u@ =1, (56)
D@O)=rl,

ou le coefficientr est généralement choisi entre 100-10000 [91].

[11.2.4.2 Application au grippage

Dans ce paragraphe on s'intéresse uniqguementétdatibn d’'une panne de type grippage de
gouverne a n'importe quelle position, méme autou®ded_'objectif est d'utiliser un test de
décision approprié sur le paramett® estimé avec la meéthode robustifiée décrite
précédemment, en choisissant en méme temps unuifadteubli adéquat. Cet unique
parametre de réglage de I'approche d’identificattonditionne fortement les performances
de la méthode.

Ici, le test de décision appliqgué dans I'espacearpatrique est une simple logique a base de
seuil et de temps de confirmation. Plus précisénsamhant que le passage autour de zéro de
la valeur estimée indique l'apparition d'une anamaln blocage est détecté si la valeur
absolue deb, est inférieure a un seuil proche de zéro pendantemps de confirmation
suffisamment long. La mise en place d'un temps alefignation long (supérieur a celui
utilisé actuellement) et d'un faible seuil de détet permet de rendre la détection plus
robuste. En effet, plus le seuil est grand, plusidque de déclencher une fausse alarme
augmente car la valeur absolue du paraméjrepourrait étre inférieure au seuil en

fonctionnement sain.

Le choix du facteur d’oubli de la procédure d’'idéoation est réalisé suite a une campagne
de tests sur un jeu de données réelles enregistkdle en rajoutant différents scénarii de

grippage sur la position de la gouverne. Commeigu@ldans la section 111.2.1, le facteur

d’oubli est réglé afin d’assurer le compromis endrejualité de I'estimation et la vitesse de
convergence (robustesse/détection) et de déteatsr l@s blocages a n’importe quelle

amplitude, sans déclencher de fausse alarme.

La robustesse de la méthode est toutefois condémrpar la consigne d’asservissement
également. En effet, de petits ordres du piloterqagent entrainer une tres faible valeur du
parametre estimé, éventuellement inferieure ad deuilétection fixé, et donc conduire dans
ce cas précis a de fausses alarmes. En conséquereondition supplémentaire liée a
'ordre d’asservissement est introduite dans le ¢les décision. Un blocage est détecté si
simultanément, pendant un temps de confirmafi@onf donné, la valeur absolue du

parametre estimé est inférieure a un ssudonné et la valeur absolue de 'ordre du pilote es

)
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supérieure a un seud, donné (Figure 111-3). Il est a noter que la valdurseuil s, est tres
faible et qu’un blocage a 0° pour des ordres dot@idutour de 0° (donc inférieurs en valeur
absolue as,) n’est pas considéré comme une panne car la @osig la gouverne correspond
dans ce cas, a l'ordre du pilote.

~

by

— 11 93 <

Détection
grippage

seuil 1-

lordre

1 >

& Tconf

seuil 2

Figure 1lI-3 : Schéma fonctionnel prise de décision

Résultats de simulation

Comme dans le Chapitre IlI, la robustesse et leneances en détection de I'approche
développée avec les parameétres de réglage optinsmdsévaluées sur le benchmark Airbus
et a l'aide d’'un long jeu de données enregistré&/@nLes essais en détection consistent a
tester la capacité de la méthode a détecter Ippages a différents instants d’apparition et a
différentes positions, notamment a des amplitudes détectables par la technique
actuellement employée a bord de 'A380 (présentés tisection 1.4.2). Un grand nombre
de scénarii de blocages susceptibles d’apparaatie k& chaine d’asservissement en position
d’'une gouverne est ainsi injecté de maniére aslfec Les essais en robustesse consistent a
surveiller le taux de fausse alarme, notamment dess consignes d’asservissement avec un
faible domaine d’amplitude. On rappelle que degsawdiu pilote autour de zéro pourraient
conduire a un parametre estimé inférieur au seuilatiection et affecter ainsi la robustesse de
I'approche.

La Figure llI-4 et la Figure 11I-5 montrent les wisits sur le jeu de données. Pour des raisons
de confidentialité, les données ont été normalisdesis types de défaillances sont
simulés sur la gouverne de profondeur:

> blocage a une position supérieure en valeur absaliseuil actuel de détection ;

> grippage a une amplitude inférieure en valeur atesal seuil actuel de détection ;

> grippage autour de zéro.

.l
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Figure IlI-4 : Exemples de pannes simulées et I'allure correspuadiu parameétre estimé
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Figure IlI-5 : Injection d’un blocage sur le jeu de données

Les résultats de simulation confirment les dévelopgds théoriques et notamment le fait
gue la position estimée est identique a la soéeled méme en cas de panne. En conséquence,
le paramétreb, estimé avec une version modifiée de I'algorithmd’aebli exponentiel est

sensible au défaut que I'on cherche a détectere@Marque sa convergence vers 0 au moment
de l'apparition d’'un blocage, indépendamment depdesition de la panne. Un booléen
indicateur de défaut passe de 0 a 0.1 au momdatatmfirmation du défaut.

Dans la Figure llI-4f) et la Figure 111-5, on coast de faibles valeurs du parametre estimé en
fonctionnement normal, correspondantes a un ordreilbte nul. Cependant, grace a la
condition supplémentaire associée a la consigneseigissement dans la procédure de prise
de décision (voir Figure 11I-3), aucune fausse rakam’est constatée pendant les simulations.
De plus, on remarque que lalgorithme robustifiest’ pas sensible au phénoméne de
covariance wind-up, c'est-a-dire a des ordres litieppeu excitants (voir section 111.2.2).

param b1 estimé
booleen de detection

T :
sortie réelle : : :
sortie predite || 1.2}----------- [
ordre pilote : : '

] Bt StTEE SSTERE SHNL I SR & e s I 1§ I =

TP SRS S S S ——

- 1
0 5 10 15 20 25 30 35 40 45 50 T qp 0 10 20 30 40 50
temps (s) temps (s)

Figure I11-6 : Injection d’'un blocage a zéro sur le benchmark
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La Figure 1lI-6 illustre les résultats obtenus sur scénario du benchmark Airbus. La
gouverne de profondeur est bloquée autour de zérartr de t=8s. Malgré une position
constante tout au long de la simulation, aucunss@larme n’est déclenchée et le grippage
est détecté dans le temps imparti. Le pic du paranestimé au moment de I'apparition du
défaut correspond au régime transitoire.

On déduit que la stratégie proposée couvre paniaite les performances de I'état de l'art et
permet de détecter également des gouvernes grigpédes amplitudes plus faibles (méme
autour de 0°), sans affecter la robustesse de bapprindustrielle. De plus, malgré un temps
de confirmation plus élevé (de la méthode dévelegya rapport a celui de I'état de I'art), on
constate une diminution du retard a la détectiansdie cas des surfaces bloguées a des
niveaux supérieurs au seuil actuel (et donc ddikxgapar les méthodes en place). Ces
premieres analyses en simulation qui montrent i ramélioration des performances par
rapport a la méthode industrielle actuelle, conehtiss des conclusions préliminaires qui vont
devoir étre confirmées par les tests sur le baessdis d’Airbus (voir Chapitre 1V).

Remarque 7.Durant certaines phases de vol, un phénomene ntailldét connu sous le
nom de "stall load" ou de "blocage normal" pourraé produire. Ce phénoméne correspond
au blocage de la gouverne (malgré un ordre du pilgai varie) pendant un certain temps, a
cause des efforts aérodynamiques trop importaiy@nt les mémes conséquences sur la
position de la surface qu’'une panne de type grippéenéthode proposée ne permettra pas
d’étre robuste vis-a-vis de ce phénoméne (ceceresfable pour I'approche présentée dans
la section 111.3.). Une solution envisageable paitrétre de commuter sur la surveillance de
'état de l'art (robuste a ce type de phénomeénelrpdes consignes d'asservissement
supérieurs au seuil actuel. En effet, le stall l@gaparait généralement pour des ordres du
pilote avec un domaine d’amplitude élevé.

111.2.4.3 Application a I'embarquement

Dans ce paragraphe, on s’intéresse aux embarquentnhe surface de contréle.
Contrairement au blocage, ici une prise de décispide est exigée, c'est-a-dire qu’il faut
confirmer la panne avant que la position de la gow ne soit trop importante. Autrement
dit, un test de décision approprié doit étre misplate, capable de détecter rapidement le
passage a zéro dans le comportement du paraméine &s. Pour ce faire, le test RC2 est a
présent appliqué dans I'espace paramétrique (eatios 111.2.3.1). A partir de I'algorithme
général, le test est considérablement simplifieé pleurcas monodimensionnel. A noter
gu’aucun calcul matriciel n’est nécessaire lorsadmise en ceuvre de la méthoaﬁ;, (672 k),

C, et C,(k) sont des scalaires), opération souvent couteusdemps de calcul et
difficilement codable dans le langage spécifiquealgulateur de commandes de vol.

9



Chapitre Ill — Tests de décision paramétriquesifédrdntiateurs par modes glissants pour le
systeme de commandes de vol

Test RC2 simplifié (cas monodimensionnel)

G,(0-8)" _

(i) \erifier que :
C, (k)
Si I'inégalité n’est pas vérifiee, alors les dewgions se chevauchent et on ajun
fonctionnement normal. En conséquence, la procéslarette.
(i)  Chercher avec la méthode de dichotomie (ou aveésalution d’'un polynédme de
2"%ordre), la racine négative unique de F{), ou :
2
F(A) :V_(/‘)_a
C, (k)
von = S 0E@.0-6)
AC, —C,(k)
F(-»)=-a etF(0)>0
avec une valeur initiale A<O tel que F(A)<O0.
- 9,(k) - 8
(i)  On considéreW :M
/]ocl -C, (k)
2
test= A2 L
Cl
Si tes > a, alors les deux régions ne se chevauchent plus. ganeeest ainsi
détectée.
ou:

éz(k) : Parametrdy, estimé en ligne ;

6, : Valeur de référence du paramélxe;

C,(K) : Matrice de covariance associéb aestimée en ligne ; a chaque pas de calcul,

cette matrice correspond a la valeur piy(k) du systéeme (54) ;
C, : Valeur de référence de la matrice de covariasseciée &, ;

a : Seuil de détection.

Pour la phase d’estimation d@(k), un facteur d’'oubli proche de 1 (plus grand quesda
cas d'un blocage) est choisi. Le paramétre idéntiBvient ainsi moins sensible au bruit (en
fonctionnement sainéz(k) ne varie pas beaucoup par rapport a sa valeurfélleaméeél) et
le risque de fausses alarmes est diminué.
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La Figure lll-7 présente le schéma fonctionnel ekt tle décision RC2, ou les opérations en
amont de I'approche sont illustrées sur la Figue2.|

seuila

<
e
Test de décision RC2 <
Cl
%—

Détection

Figure IlI-7 : Schéma fonctionnel du test RC2

Comme expliqué précédemment et comme la Figure lglmontre, le test RC2 nécessite des
valeurs nominale®, et C, du parametre estimé et de la matrice de covariasseciée. Le

\

réglage des deux variables est réalisé a partin éw de données réelles entrée-sortie
(consigne du pilote - position de la gouverne).

Remarque 8. Pour établir ces valeurs de référence, la premi&ée a été d’appliquer
l'algorithme d’estimation en ligne pendant un termpktivement court, au début du jeu de
données, jusqu’au moment de la convergence. Ondawte ce cas les valeurs du parameétre

b, et de la composantp,, de la matrice de covariance qui sont associee} at C,. Les

premiers résultats de simulation mettent cepeneéanévidence le caractere biaisé de cette
démarche. En effet, dans la situation ou les valaleg référence obtenues sont relativement
faibles et en contrepartie le parametre estiméampis réel est élevé (éloigné de sa valeur
nominale) et la matrice de covariance associée @ensaduire la variabilité admissible du
parametre) est petite, de fausses alarmes pourra&re déclenchées. En théorie, ce
phénomene s’explique par le fait que les valeursrmlds pendant un court temps de
simulation jusqu’au moment de la convergence né &om@ucun cas représentatives pour un
vol entier avec des zones dynamiques tres difiésent

Une seconde stratégie a donc été mise en plaeecdikiste a caractériser le comportement
de référence suite a une succession de simulgbendant un temps suffisamment long et
pour des régions avec des dynamiques différentepulude données en fonctionnement

normal. Le parametr@, et la matrice de covariandg, sont estimés hors-ligne a l'aide de

l'identification ARX. Les valeurs de référence ahies correspondent donc a un
comportement moyen de la boucle d’asservissemefainetionnement sain.

Une fois les valeurs nominalés et C, établies, le seuir qui joue un réle important dans la

gestion du compromis robustesse/performances detadt de la méthode, est optimisé a
partir du méme jeu de données. La procédure censifdire varier le seuilans une plage de

)
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fonctionnement donnée, en injectant des embarqusragac des dynamiques différentes et a
différents moments de temps afin de conclure suetlerd a la détection et le taux de fausse
alarme. La table de Chi-deux fournit, a partir éyrobabilité d’erreur spécifiée, une valeur
initiale du seuila a partir de laquelle on peut affiner le réglage. efiet, on obtient une
relation exacte entre un niveau de confiance detm, uniguement 59—91 et 0—92 sont

distribués asymptotiquement normalement (voir sactil.2.3.1) (ce qui n’est pas forcement
le cas dans I'application actuelle).

Résultats de simulation

Selon la méme démarche que pour les approchesop@éels précédemment, la robustesse et
les performances de détection de la méthode sahys@es sur le benchmark Airbus et sur
des données issues de vols réels. Les mémes essaisustesse que dans le cas d'un blocage
de gouverne sont effectués (voir section Ill.2.4Rgaucune fausse alarme n’est constatée.
Pour les essais en détection, des pannes avecydamidues variables sont injectées. Un
grand nombre de simulations est réalisé afin depeoen le retard a la détection engendré par
la méthode proposée par rapport au retard constatdilisant la technique actuellement en
place (voir section 1.4.1).

La Figure 111-8 représente I'évolution de I'ordra dilote et de la position de la gouverne pour
un embarquement avec une vitesse de 60°/s, ingeeténaniére artificielle sur le jeu de
données a t=600s.

30 ; ; ; : ; ;
20 L i o B ordre pilote :
| sortie réelle
: sortie predite
3 [ 1] SR l].. ......................................
U é “"' 'I oL II\‘:rJ T = Seh ianin
T s
7] R SR S S ————
e
40 | | | i | |
0 100 200 300 400 500 600 700

temps (s)

Figure 11I-8 : Ordre du pilote et position de la gouverne darted’'un embarquement

Comme illustré sur la Figure III-9, le paramétrdireé en temps réeb, est sensible a
'apparition d’'un embarquement et converge versuOmeoment de la panne. De plus, la

)
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matrice de covariance associée converge elle aessi0. Les deux régions de confiance
"s’éloignent" donc rapidement (ne se chevaucheos)plOn constate également que la
diminution de la valeur du parametre estimé en tfonnement sain (par exemple entre
t=300s et t=500s)b, pourrait se rapprocher du seuil de détection) esbrapagnée de

'augmentation de la matrice de covariance asso&geconseéquence, la région de confiance
autour de la variable estimée est plus importamten(accorde pas beaucoup de confiance a
'estimation), et la robustesse de la méthode ésdi améliorée (intersection des deux
ellipsoides).

Paramétre estimé
Matrice de covariance estimée

N A 7 G

100 200 300 400 500 600 700 0 100 200 300 400 500 600 700
temps (s) temps (s)

Figure I1I-9 : Parametre estimé en ligne et matrice de covariasseciée

50 ! T T T T !
position de la gouverne
1) S —— -. -------- mesure du chevauchement |---4-------- —
' ] 1 1 T
30 eoeveo- e S e T S -
20 | | | | | |
0 100 200 300 400 500 600 700
temps (s)

Figure 111-10 : Résultat du test RC& position de la surface avec embarquement
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La convergence du parametre estimé vers 0 au modeelat panne est détectée rapidement
par le test RC2 (voir Figure 111-10). Aucune aguat en fonctionnement normal (avant
t=600s) n’est constatée sur la sortie du testuceanfére a I'approche un degré de robustesse
important. Il est d’ailleurs a noter que lorsquimdyalité (i) du test RC2 simplifié (voir
section 111.2.4.3) n'est pas satisfaite, le rédulia critere d’évaluation est nul.

Comme expliqué précédemment, la diminution du detarla détection dans le cas d’'un
embarquement se traduit par l'abaissement de latiggpsmaximale de la gouverne.
L’indicateur d’amélioration des performances du €abl Ill-1 montre la diminution de la
déflexion de la surface constatée au moment derifirmation de la panne, par rapport a la
déflexion maximale imposée pour la certificationl'dgion. On remarque le fait que pour le
seuil de détection choisi, les améliorations ammstpar la méthode proposée sont plus
significatives pour les embarquements avec unerdiynee rapide. En effet, en augmentant la
vitesse de I'embarquement, le changement dans Ipabdement du parametre estimé est
d’autant plus abrupt. En conséquence, il est défaas tét par le test de décision.

. Diminution du Indicateur

Vitesse de R e e
rembarquement (°/s) retard & la détection = d’amélioration des
d (%) performances (%)

60 ~ 28 ~ 40

50 ~ 26 ~ 33

40 ~ 27 ~ 33

20 ~ 23 ~ 23

Tableau llI-1 : Indicateur de performance de la technique dévelppéle jeu de données

111.3 Détection du grippage via un différentiateur par males
glissants

Cette section a comme objet de présenter une datrarche pour la détection précoce et
robuste d’un blocage de gouverne. La stratégiéoesiee sur I'estimation de la dérivée d’un
signal mesuré bruité. Plus précisément, la détectiom grippage a n’importe quelle
amplitude est basée par la comparaison des dérikesgnal d’entrée (la consigne du pilote)
et de sortie (la position de la tige fournie pacdpteur LVDT) de la boucle d’asservissement
d’'une surface de contrble (Figure I-6). Dans l&eddture, le développement d’algorithmes
pour I'estimation des dérivées des signaux mesardst I'objet de nombreux travaux [95],
[96], [97], [98], [99], [100].

La technique la plus basique est basée sur laelifté finie et filtrage (dérivateur filtré). Une
autre grande classe repose sur l'utilisation desmateurs et des filtres (le filtre de Kalman

@
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[99], le filtre H/H,, [104], les observateurs du type Luenberger [105moxte, I'observateur
grand gain [97]...), a partir de la représentatiogtat’ du systeme. Les différentiateurs
algébriques (travaux du projet INRIA-Non-A) [10Dy encore les différentiateurs a modes
glissants [95], [98] ont été développés plus récentmCette derniere classe permet d’éviter
I'utilisation du modéle du systeme (ou du signaléiiver et/ou du bruit) pour estimer les
dérivées successives d’un signal donné.

La difficulté consiste a choisir la méthode de dtion appropriée pour un probléeme donné,
en fonction de principaux critéres qualitatifs @amplexité de mise en ceuvre, le co(t
calculatoire, le nombre de paramétres a régler.. queintitatifs ('amplification du bruit,
I'erreur d’estimation, le temps de convergence..gn®le paragraphe suivant, les techniques
les plus populaires sont rappelées et on se fecalis 'approche réellement utilisée dans
notre travail. Une attention particuliéere sera iaiascordée aux différentiateurs a modes
glissants [95], [98], qui offrent une grande rolesse vis-a-vis des perturbations, une
convergence en temps fini (sous certaines hypahéses la dérivée réelle, une précision
bornée (la possibilité d’établir des bornes suekimées des dérivées) et également un faible
codt calculatoire.

[11.3.1 Dérivation numérique

[11.3.1.1 Concept de base et différentes techniques de réstidun

Un signal mesuré est inévitablement porteur de d&ioxmations: une information utile pour
la détection, représentant le signal a dérivemrebruit qui résulte de la propagation des
incertitudes et des bruits de différentes natutesrigines. La dérivation consiste donc a
extraire une information utile présente au miliees doerturbations. Plusieurs méthodes
existent dans la littérature pour traiter ce protde Celles-ci ont en commun le fait que leur
réglage est toujours ramené a un compromis enpedkzsion et la sensibilité par rapport au
bruit et aux perturbations.

A) Dérivateur filtré

Soit f(x) un signal dont la dérivéé'(x) est définie par la limite :

f,(x):um)f(x+h3]—f(X) (57)

ou h est le pas de calcul.

Cela revient a approximer le calcul de la dérivém dignal y(t) par :

N
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dy _ y(t+At) - y(t) (58)
dt At

ou At représente la période d’échantillonnage.

En pratique, par exemple dans un calculateur ngmé®mbarqué temps-réel (temps discret),
la dérivée y(k) d’'un signaly(k) peut étre estimée par la méthode des rectanglésrjEu

e YK~ y(k =) -
y(K) S (59)

ou k est le temps discret. Il ne s'agit donc pas d'ubadisation exacte de la dérivée mais
d’'une approximation.

Cette technigue permet d’approcher la dérivée dignal en I'absence de bruit. Cependant,
en pratique, cet estimateur est rarement utilis@plemilieu bruité, car il conduit & une

amplification du bruit de mesure. En effet, la éiince finie vise a trouver la dérivée du
signal sans bruity, k( en connaissant uniqguement le signal brujitk) = y, (k) + £ k . ans

connaissance a priori sur les caractéristiquesrdit affectant le signal, ceci est impossible.
La méthode ne fait donc aucune distinction entrédiimation utiley, k )et la perturbation

£(k), ce qui explique la dégradation de la dérivée ralee d’autant plus importante que la
période d’échantillonnage est petite.

Si I'on dispose de certaines informations sur lasactéristiques du bruit (par exemple

séparation des spectres fréquentiels signal/biué3t possible de placer un filtre en amont de
ce dérivateur (en général un filtre passe-baseaignal utile est dans la plupart des cas en
basses fréquences par rapport au bruit) pour atdreffet du bruit (k). Cette opération

permet d'obtenir une estimation de la dérivée etgiite, mais avec un retard induit par le
filtre, d'autant plus grand que le filtre est affie. Ce retard peut étre génant dans des
applications critiques temps-réel car aucune détisie peut étre prise tant que le régime
transitoire du filtre n’est pas complétement ételde plus, lorsqu’il est nécessaire d’estimer
des dérivées successives d’un méme signal, urdrstgaplémentaire est induit par I'attente
du résultat de I'estimation de la dérivée d’ordri@iieur et le bruit résiduel est amplifié.

B) Dérivation par observation et filtrage

Une autre famille d'approches propose de formweprobleme de dérivation en termes
d'observateur ou d’estimateur. Le signal mesurgt do souhaite estimer la dérivée, est alors
modélisé comme la sortie d’'un systeme dynamique bemtrée est un signal canonique qui

n'est pas précisément défini, mais défini par dasatéristiques qui sont a priori spécifiées.

o
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L'observateur d’'un tel systeme, mis sous forme cena doit faire apparaitre les dérivées
de sa sortie dans le vecteur d’état, permettasi diestimer ces dérivées. Le signal mesuré
est donc modélisé comme la sortie d’une chaineatjmteurs, ou le second état est la dérivée
du premier état, le troisiéme état est la dérivésahond état, le°R°état est la dérivée du (n-
1)*™ gtat. Or, I'observateur d'une chaine dintégrateprgs n'est rien d'autre qu'un
dérivateur : I'algorithme de dérivation est doncalrservateur pour I'estimation des entrées et
des sorties de chaque intégrateur.

Remarque 9. Soit par exemplex(t) la position mesurée d'un véhicule dont on veut
reconstruire la vitesse(t) et I'accélérationa(t). x(t) est modélisée comme la sortie d’'une
chainede trois intégrateurs donc l'entréet) est un bruit blanc de spectre donné. En
considérant le bruit de mesutgt), on obtient un modele triple intégrateur (Figuné11)

X 0 1 0O|x 0

vi={0 0 1|v|+|0jw

al] [0 0 Ofa| |1
X

yt)=[1 0 ofv|+b
a

dont la représentation d’état est*:

WO | BN | LN [ 0

Figure I1I-11 : Modéle triple intégrateur

Dans un cadre stochastique, I'une des solutionsesuutilisées pour I'estimation des
dérivées d'un signal mesuré dans le cas d'une nsadién sous forme de chaine
d’intégrateurs, est le filtrage de Kalman. Le éltte Kalman utilise un modeéle du signal utile.
La structure et les paramétres de ce modele peldtemtidentifiés par exemple par un
algorithme de projection (la famille des méthodes sbus espaces), ou par une approche plus
classique basée sur la minimisation d'un critéreade (Levinson, ...). La partie stochastique
du signal est gérée via les matrices de varianmesfiances du bruit d'état et de mesure, qui
peuvent étre utilisées comme parametres de régtammuisant a une solution optimale.
Notons que ces parametres sont délicats a réglen ebuveau réglage est a trouver si le
support a dériver change. Les observateurs de ltypaberger [105] ou mixte, constituent
une autre solution. Le gain de l'observateur perdeeigérer le compromis en termes de
précision et temps de convergence. Il est souvéffitilé de trouver un compromis
acceptable avec un gain fixe. Une autre solutitéréssante correspond a I'observateur grand
gain [97]. La notion de "grand gain" est liée ail é@’'un gain relativement important pour
I'observateur est utilisé dans le but de rédueéfdt de la partie non linéaire de la dynamique
de I'erreur d’estimation, ce qui peut, en contréparonduire a des effets indésirables, comme
I'amplification du bruit de mesure.
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Le réglage et I'optimisation des techniques devadéion numérique a base d’observateurs ou
de filtres ne sont donc pas toujours évidents. fiet, @l est souvent délicat d’obtenir un bon
compromis en termes d’erreur, de déphasage, detedse par rapport au bruit et surtout de
garantir une bonne précision pour une certaine epldg fréequence. De plus, certaines
hypothéses faites sur le signal a dériver et/olasperturbation I'affectant (par exemple, dans
le cas du filtre de Kalman la perturbation est sig@e étre un bruit blanc gaussien de variance
connue) sont tres fortes et difficiles de garagnipratique.

C) Différentiateurs algébriques

Une autre famille de techniques dont les dérivatalgébriques font partie, nécessite trés peu,
voire aucune connaissana@riori sur la dynamique du signal ou du systeme. Leval@urs
algébriques [101], [106] introduits récemment, priéent des aspects théoriques intéressants
et permettent la mise en ceuvre d’un algorithme drat®on sans parametres de réglage et
sans se baser sur un modele du signal a dérivelesibruits de mesure. Cependant, leur
utilisation pratique nécessite des remises a zarosinal a dériver en cours de
fonctionnement, ce qui représente un point négafilortant pour leur implantation dans le
milieu industriel.

Sous I'hypothése d’'un bruit borné, une approcherrditive basée sur la technique des modes
glissants peut étre utilisée. De nombreux travaaxr (par exemple [95], [98], [107], [107],
[107], [108], [109]), ont porté sur l'utilisationedcette technique pour la mise en place
d’'observateurs permettant notamment I'estimatioa d&ts inconnus d’'un systeme, mais
aussi la différentiation numeérique. Plus précisé@manpartir des modes glissants d’ordre
supérieur [102], [103] (voir annexe A), des diffd@iateurs d’ordre un [98], puis d’ordre
supérieur [95] (High Order Sliding Modes, HOSM) @té définis pour la premiére fois par
Levant. Un différentiateur a modes glissants esthservateur a modes glissants (voir annexe
A), avec une certaine structure pour le systemei@t@e type de différentiateur permet, en
théorie, I'estimation simultanée des dérivées ssgizes d'un signal bruité. Le paragraphe
suivant est consacreé a cette technique de difi@tent numérique.

[11.3.1.2 Différentiateur a modes glissants d’ordre supérieur
Le différentiateur d’'ordren de Levant permet I'estimation, en temps réel, digmal mesuré
et de ses dérivées d’ordre Inaen connaissant uniqguement le signal bruité. Osidere un

signal numérique a dériver :

Y=Yot€ (60)
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ou & estun bruit borné ety, est un signal de base (non-bruité) ayant sa n-iééniwée
lipschitzienne }(yé”)(k)—yé”)(k—l)‘sLAt), de constanteL>0. Le schéma récursif du
différentiateur numérique a modes glissants d’osd@erieur est alors décrit par :

20 ==a|2 -y

4 = _al|zl - zo|

sign(z, - y) +z,
sign(z, - 2) + z,

. (n=i)/(n-i+1)
4 —1|

(n-1)/n

(61)

z, = -0, |Zi - sign(z, —z4,) +z,

z, =-a,signz, - z,,)

ou z,z...z, représentent respectivement l'estimation du sigeelde ses dérivées

n

successives et les coefficients sont des gains positifs représentant les paramétee

réglage de la méthode. Ces paramétres du diffatenti dont dépendent la précision et la
gualité de I'estimation de la dérivée du signal unésvarient en fonction de la constante de
Lipschitz L selon la relation [95]:

1
a, =a;,,L"*, aveci =0...n (62)

Dans [95], pour un différentiateur d’ordre infénieau égal a 514=5), les valeurs de réglage
a;, proposées par Levant sont:

Ao =11, @y =15, @z =3, Tpgo =5, A pgyo =8, T pgo =12 (63)

Lorsque les mesurey ne sont pas bruitéese £0), les estimations fournies par le
différentiateur de Levant (61) convergent en teffinisvers la valeur exacte dg, et de ses

dérivéesy,,...y{". En présence de bruits de mesure bornés, la agervez en temps fini est

toujours assurée et l'erreur d’estimation est n#gopar une quantité dépendante de
'amplitude maximale du bruig :

i n+1-i

|2~y < L ™ =acg

(64)

ou 4 =21 dépend uniguement des . Autrement dit, le domaine d’appartenance ou laéo

de chaque dérivée (d’ordrei) estimée a I'aide du différentiateur est donné par:

z O[yy —acg, y +acq] (65)
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[11.3.1.3 Différentiateur a modes glissants d’ordre 1

Le différentiateur de Levant d’ordre 1 est un cadi@dier de I'algorithme (61) qui permet
(en se basant sur la technique des modes glisdamtye 2 : voir annexe A) d’estimer la
dérivée y(k) d’un signal bruité (donné par I'équation (60)), Ripposant que la dérivé&®1
du signal utile (sans bruit) vérifie une conditioe lissage de type Lipschitz
(|y0(k)—y0(k—1)|sLAt). Plus précisément, en partant de I'hypothése lgu¢aux de

variation de la dérivée du signal non bruité eshéqgrarL (qu’il n'y a pas de composante
avec une dynamique supérieureLy, le différentiateur élimine toute composantetriille
bruit) du signal y(k), dont la dérivée ne vérifie pas cette condition Ldeschitz. Par

conséqguent, I'estimation se rapproche de la dénééde. Le différentiateur d’ordre 1 est
alors décrit par :

. 12 .
{;0 = —a0|'z0 -y sign(z, - y)+z (66)
2, =-a,sign(z, - z,) = -a,sign(z, - y)

ou z, représente I'estimation du signal d’entrgest z, est I'estimation de sa dérivéd®l

Les coefficientsa, et a; sont des gains positifs assurant la convergenderaps fini de

I'algorithme. En introduisanh =1 dans les équations (62) et (63), ces coefficidapendent
de la constante de Lipschitzselon les expressions:

a, =15LY% ; a, =11L (67)

Un des avantages du dispositif (66) est le nhomBrhiit de paramétres en entrée. Plus
précisément, un seul paramétre de réglagest nécessaire pour le bon fonctionnement de
lalgorithme. En effet, conformément a I'équatiodi7), les autres parametres internes du
différentiateur se déduisent en fonction de lawatke L .

Le réglage de la constante de Lipschlizdu différentiateur est toujours ramené a un
compromis entre la précision et le lissage deitiegion (la robustesse par rapport au bruit).
Une grande valeur de cette constante permet d&ssae convergence rapide et de dériver
un signal balayant une large bande de fréqueneesolirepartie, un gain important conduit
a I'amplification du bruit dans les signaux estimBsur observer I'effet du paramétar
l'allure des dérivées estimées, le résultat d’'usaiesn simulation est présenté sur la Figure
l1I-12. Un signal mesuré provenant d’'un jeu de dmm réelles est mis en entrée de
I'algorithme de dérivation. Il est a noter que Eridée au sens de Levant est d’autant plus
précise que la période d’échantillonnage est f4tb¢

<
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15 : : : : :

Derivée estimée

20 40 60 80 100 120 140
temps (s)

Figure 1lI-12 : Dérivée estimée pour différents paramétres de gégla

[11.3.2 Application au grippage de gouverne

La stratégie utilisée pour la détection d’'un grigpale gouverne est basée sur le fait que ce
type de panne peut se manifester par une mesuapleur tige LVDT de l'actionneur
(chargé de déplacer la surface) qui reste figéeeavaleur constante (voir Figure I-6), tandis
gue simultanément, I'ordre de déflexion de la goneecontinue a bouger. On rappelle qu’en
fonctionnement normal, la position de la tige esisge suivre I'ordre du pilote. Un blocage
peut donc &tre détecté par la comparaison deséaérif/*des deux signaux corrélés, dont un
est la commande de l'autre. Plus précisément, anagest confirmée quand la dérivée de la
position est autour de zéro, mais pas celle deréorll est ainsi nécessaire de procéder a un
calcul de dérivée rapide, précis et surtout robysie rapport au bruit. Pour réaliser
I'estimation de la dérivée, le différentiateur a rasdjlissants d’ordre 1 est choisi. Par rapport
aux contraintes industrielles évoquées au Chapitette technique :

- présente un faible co(t calculatoire ;

- est facilement d’implantable dans le calculateucdmmandes de vol en utilisant la

librairie de symboles ;
- aun seul parametre de réglage.

De plus, une panne de type blocage de gouverneuitadin signal mono-fréquentiel, en
basse fréquence (contrairement a une panne ogicédlapar exemple), pour lequel, les
dérivées estimées a l'aide du différentiateur deabé peuvent étre tres proches des dérivées
analytiques (avec un réglage unigue adéquat dumgdral ).
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Dans I'annexe B, on montre que I'hypothése (néaespaur I'application du différentiateur
a modes glissants d’ordre 1) d’une dérivée réelld“terdre de la position de la tige qui
vérifie une condition de lissage de type Lipscleit réaliste. Plus précisément, il s’agit de
démontrer que I'accélération de la tige est bornée.

La Figure I1I-13 montre le schéma fonctionnel dddehnique développée pour la détection
d'un grippage de gouverne. Selon la méme démarobseprée dans la section 11.3.3, on
remarque qu'un filtre de"2 ordre est appliqué sur la consigne du pilote denbut de
synchroniser le signal de commande avec la postiefta tige. Il s’agit du filtre de Kalman

en régime stationnaire (25), dont I'optimisatiors ge@arametres est décrite dans le paragraphe
11.3.3.2. De plus, un filtre passe-bas dé drdre est également inséré en amont de chaque
différentiateur pour filtrer les composantes haditéquences des deux signaux. Il est a noter
gu'a la difféerence des techniques linéaires devd#éan (par observation et filtrage) qui
filtrent les bruits, le différentiateur & modessghnts n'a pas de pouvoir de filtrage [113].
Comme expliqué dans la section 11.3.3.2, dans lage du filtre de % ordre (dont
I'expression est donnée par I'équation (26)), uttenéion particuliere doit étre accordée au
choix du gainK, afin de ne pas couper la dynamique de l'ordre ithiepenvoyé en basses

fréquences.

Consigne Position mesurée
d’asservissemen dela tige LVDT
—_— —_—

Ky
— .
K, Filtre de 24 ordre
—
K, Kz
S Filtre de 2 ordre Filtre de 2'ordre | <—

L L
_ <«

Test de décisi rk—l
Dérivée de 'ordre Dérivée de la position

!

Détection

Figure I11-13 : Schéma fonctionnel de détection

Le parametre du différentiatewr est réglé a I'aide d’'un jeu de données enregiste@evol,

de maniére a obtenir une dérivée peu bruitée paangir la robustesse de I'approche, tout en
assurant un temps de convergence acceptable. Ueer Vaelativement faible” est ainsi
choisie.
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Le test de décision est une logiqgue a base de seéulle temps de confirmation. Plus
précisément, un grippage de gouverne est confiingersdant un temps de confirmation
donné :
- la valeur absolue de la dérivée de la positionc(déé sur une fenétre glissante) est
inférieure a un seuil donné
- et simultanément, la valeur absolue de la dériveé€addre (calculée sur une fenétre
glissante) est supérieure au seuil.

La fenétre glissante est introduite afin d’évit&ventuels pics dans I'estimation de la dérivée
qui retarderaient la prise de décision. Le régldgeseuil de détection qui conditionne les
performances de la méthode dépend, entre autrés vdéeur de la constante de Lipschitz. En
effet, plus la dérivée est lisse (etit), plus le seuil peut étre choisi faible seaque de non-
détection ou de fausses alarmes. Une fois le pararhédu différentiateur fixé, le seuil est
réglé (a l'aide d'un jeu de données réelles) de erar assurer la détection des gouvernes
bloquées a n'importe quelle amplitude, sans dégredeiveau actuel de robustesse. Il est a
noter qu’un seuil trop bas pourrait entrainer des-détections dans la situation ou la valeur
absolue de la dérivée de la position serait sup@riau seuil méme en cas de défaut. La
méme chose reste valable pour un seuil trop importgi, associé a des ordres du pilote peu
dynamiques (dont la dérivée en valeur absoluené&tieure au seuil) pourrait conduire a des
non-détections ou a des détections tardives. De, plasseuil trop important pourrait
egalement engendrer de fausses alarmes, dangdtaitou, en I'absence de panne, la valeur
absolue de la dérivée de la position est infériaurseuil (mais pas celle de I'ordre).

Remarque 10.Dans le cas particulier ou la consigne du piloteéae de bouger en méme
temps qu’un grippage de gouverne intervient, ola siurface se bloque pendant que I'ordre
du pilote est maintenu constant, alors la panne poétre détectée uniquement a partir du
moment ou I'ordre deviendra variable.

[11.3.2.1 Résultats de simulation

L'objectif de ce paragraphe est de présenter certedsultats de simulation obtenus sous
Matlab/Simulink pour comparer la méthode proposéec aelle actuellement en place, en
termes de robustesse et de performances de déateCtmme précédemment, des tests sont
effectués a I'aide du benchmark ADDSAFE et d’undeudonnées enregistré pendant un vol
de I’A380. Les essais en robustesse consistentnéeiber le taux de fausse alarme,
notamment dans le cas d'un ordre du pilote constarde faible dynamique. En effet, cette
situation pourrait conduire a des détections intestipes a cause par exemple d’'une dérivée
de la consigne du pilote Iégérement supérieuresall f&xé, alors que la dérivée de la position
est inférieure au seuil. Les essais en détectiosistent a injecter des blocages a n'importe
guelle position, méme autour de 0°.
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Figure IlI-14 : Exemples de pannes simulées et I'allure des dérigsemées
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La Figure 111-14 montre les résultats de simulatgur le jeu de données réelles, avec le
parametre du différentiateur et le seuil de détection réglés hors-ligne. Contass la
section 111.2.4.2, la gouverne de profondeur esigbée a des positions supérieures et
inférieures au seuil actuel de détection. Un boob#e décision passe de 0 a 1 au moment ou
la détection du grippage est confirmée. L'examess désultats obtenus conduit a la
conclusion que la méthode proposée détecte lesaddsca n'importe quelle amplitude, y
compris a des positions non-détectables par I'ajpygraactuellement en place. De plus, le
retard a la détection est, dans la plupart de diainué (une diminution jusqu'a 90% a été
constatée). Cependant, aucune conclusion généealpent étre tirée, car le retard a la
détection est fortement lié a la dynamique de l'erajprés I'apparition de la panne. En effet,
le blocage est détecté une fois que la consignpildte devient suffisamment dynamique
pour que sa dérivée soit supérieure au seuil. @agrhene sera illustré par la suite avec une
simulation sur le benchmark. Concernant la robsstemalgré un ordre du pilote parfois
constant ou peu dynamique, aucune fausse alarrst aoastatée. En conséquence, les tests
sur le jeu de données réelles sont conformes autaés que nous attendions, la méthode
développée étant plus performante que la techragtuelle A380, en gardant le méme niveau
de robustesse.

A l'aide du benchmark, un blocage autour de zétcsiesulé a partir de t=5s. Sur la Figure
[1I-15, on remarque que la panne est détectée aisedue I'ordre commence a bouger.
Autrement dit, la procédure de prise de décisiomseen route a partir de t=10s.

2 T T T T 10 T T T T
/1-/(_\ ordre dérivé
; ' position dérivée
; booléen de détection
: Bprrmmmmmme R R ol R B R =
position gouverne
ordre pilote U ol e s A S
______________________________________________________________________ i T T e bt e R B e L |
T L J Y S -
| 15 1 1 1 1
20 25 0 5 10 15 20 25
temps (s) temps (s)

Figure IlI-15 : Simulation d’un blocage a 0° sur le benchmark & t=5

[11.4 Conclusion

Dans ce chapitre, nous avons motivé et présenté diEumarches méthodologiques,
potentiellement applicables pour la détection rtdes précoce d’un embarquement ou d’un
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blocage de gouverne dans le systeme CDVE. Dansamigr temps, hous avons présenté
une technique basée sur I'estimation d’'un modetamétrique, couplée a un test de décision
appligué a une direction spécifique dans I'espagarpétrique. Une seconde méthode a base
de dérivation numérique a été ensuite présentdte Gerniere consiste a détecter un blocage
par la comparaison des dérivées du signal d’ertréle sortie de la boucle d’asservissement
d’'une surface de contrble. Les dérivées sont essm@& un différentiateur a modes glissants
connu pour sa robustesse par rapport au bruit. teelsniques proposées présentent de
nombreux avantages comme la facilité de réglagéraplantation, le faible co(t calculatoire

et une réponse rapide suite a I'apparition d’'un ammpbbement ou d’'un blocage. De plus, le
nombre d’informations nécessaires pour leur miseeeivre est restreint, ce qui offrirait la
possibilité de généraliser ces méthodes pour diftér modeles d’actionneurs, différentes
gouvernes ou différentes familles d’avions. Ledqrerances et la robustesse des approches
ont été confirmées par des tests (effectués sodstd@imulink) sur le benchmark Airbus et

a laide d’'un jeu de données enregistré en vol.odragés par les résultats obtenus en
simulation, et durant la derniére phase de mesipawces algorithmes seront intégrés dans le
calculateur de commandes de vol. Dans le chapifxeust, les résultats des tests obtenus sur
le banc d’essais Airbus seront présentés et dischtétermes de maturité technologique, ce
niveau de validation correspond a TRL 5/ TRL 6 [52]
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V.1 Introduction

Ce chapitre est dedié a la démarche opérationaeltgptée pour l'intégration dans le
calculateur de commandes de vol et la validatiamsdan environnement réel, des méthodes
développées au Chapitre Il et au Chapitre Ill. Eateles simulations numériques réalisées
dans ces chapitres ont mis en évidence que le@am® proposées, avec des réglages
appropriés, permettent la détection précoce desembments et des blocages de gouverne a
n'importe quelle position, tout en préservant lbustesse des techniques actuellement en
place. Ceci répond, de maniére trés satisfaisabe,exigences du cahier des charges qui
avait été spécifie au demarrage des travaux. Cepéndh simulation numérique n’est
evidemment qu’une étape préliminaire du procegssiissiriel d’intégration-validation dans le
cycle dit en V. Ce cycle décrit le processus erteedéveloppement de I'avion : les phases de
développement, d’intégration-validation et de ¢edtion. L’'étape qui précede l'intégration
des méthodes dans le calculateur de commandes destalelle de codage des algorithmes
dans un langage graphique formel, afin de les rtestBaide d’'un simulateur de bureau
(OCASIME®). Cette plateforme utilisée pour la validationtsttielle en amont du cycle en V
(voir Figure 1V-1), permet de tester si les tecluaig) satisfont les spécifications en termes de
performance et de robustesse, avant l'implantation code dans I'équipeméntLes
algorithmes sont ensuite intégrés dans un starakihlculateur de vol et les premiers tests
sur I'équipement réel sont ainsi réalisés. Plugipénent, dans le cadre de la thése, les
meéthodes seront implantées sur une gouverne dengkedir externe (gauche ou droite). Les
essais seront effectués sur le Banc d’Intégratigsiegne (BIS) couplé au Banc Actionneur
(BA) et sur le Simulateur de Vol, disponibles saisite d’Airbus de St-Martin-du-Touch. Les
méthodes seront validées en termes de robustessgel® manoeuvres classiques ou extrémes
et les performances en détection seront testésgnettant des pannes. Cette démarche a pour
objectif de vérifier, d’'une part, que les technisjaec les paramétres de réglage optimisés ne
déclenchent pas de fausses alarmes et d’autre deanérifier que la détection de pannes
s’effectue dans le temps imparti. Il est a notex gar mesure de sécurité (c'est-a-dire pour ne
pas dégrader I'actionneur), lors de l'injection m'défaut, le BIS sera couplé a un modele de
I'actionneur, et non pas a l'actionneur réel.

® Outil de Conception Assistée par Simulation MEtuipements

® L'avion se décompose en sous-parties appeléestsgs”, qui a leur tour se décomposent en sougpart
appelles "équipements" (le calculateur par exemple)
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Enfin, la robustesse des approches développéeshapit@ Il pour la détection d'un
embarquement sera testée en vol, durant 34 vossal® représentant plus de 70 heures de
vol. Ceci est la derniére phase de test dans le eycV.

Certification

Simulateur de Vol d’essais
développment
(Avion-1)

; i Simulateur
3 d’intégration (Avion-0)

Simulateur de bl
Specification bureau
équipement

Phase d’intégration
Phase de Développement
Banc
Code de d’infégration
simulation systéme

| Equipement +
Code

NN

Figure IV-1: Cycle en V

IV.2 Codage sous SCADE

Afin d’étre implémentées sur le simulateur de buretiensuite intégrées dans le calculateur
de commandes de vol pour la validation sur le liB@ssais d’Airbus et en vol, les approches
développées sous Matlab/Simulink doivent d’abord ébnverties dans un langage utilisé par
Airbus. Pour ceci, deux étapes sont nécessaires.dlabord, un langage graphique est utilisé
pour spécifier les fonctions a implanter. Il s’adit formalisme SCADE appliqué pour les
avions plus récents ('A380 par exemple). Ce laegdagit appel a une bibliotheque
relativement limitée de symboles graphiques. Laifipétion ainsi obtenue est sous controle
d’'un outil de gestion qui permet notamment de gripartiellement la syntaxe du code. La
deuxieme étape consiste a générer automatiquemeobden qui est directement implanté
dans les calculateurs. L’outil utilisé pour génécercode recoit en entrée les planches de

" Safety-Critical Application Development Environnien
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spécification et une bibliotheque de symboles (Wgure 1V-2). Plusieurs planches de
schémas imbriquées les unes dans les autres sgnbbtenues pour décrire toutes les parties
de l'algorithme. On a généralement une planchecjpdte dans laquelle on peut trouver des
fonctions spéciales (quand un processus est r@pétéutilisé plusieurs fois) composées de
symboles. Une caractéristique importante est gaeplanches peuvent étre utilisées pour
n’importe quel programme d’avion compatible avelategage SCADE.

Bibliotheque de

symboles

- Outil de gestion Génération .
Lﬁ ) 1 4 fi . t> automatiquede >
— o e configuration code

[— Controle de la syntaxe

Spécification fonctionnelle sous SCADE™

Figure IV-2 : Principe d’'implantation des méthodes dans le cateutr de commandes de vol

A titre d’exemple, on s'intéresse au codage SOURAFE du mécanisme (en régime
stationnaire) de détection d’'un embarquement de eyoey décrit dans la section 11.3.2.
L'algorithme a été codé sur quatre planches, chagaache contenant en général un
ensemble d’équations caractérisant les sortiesti gas entrées et des variables internes :

* une planche principale ;

» deux fonctions spéciales ;

e une planche de constantes.

Remarque 11 :Pour des raisons de confidentialité, aucune plar8BADE (correspondante
aux approches développées dans la thése) n’esédatans ce mémoire.

Remarque 12 :Pour s'assurer que les approches ont été correattrmadées sous SCADE,
le code obtenu a été reconverti en schéma Simetinemparé avec les méthodes initialement
codées sous Matlab/Simulink.

Comme souligné dans la section 1.6, afin d’autoégénun code sans faute, peu de blocs-
fonctions complexes sont utilisés, mais plutét téscs élémentaires. Plus précisément,
chaque planche contient uniquement des opérat@sigues comme les retards, les additions,
les soustractions, les multiplications ou les dons. Le temps d’exécution de chaque
symbole est précisément connu. Le co(t calculatdeela méthode est donc estimé en
additionnant les temps de calcul de chaque symhbtlsé dans son codage. A titre

d’exemple, le filtre de Kalman dé'%ordre en régime stationnaire (25), utilise envio?%
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du co(t calculatoire maximum autorisé pour la déiaad’'un embarquement, soit 0.03% des
ressources CPU totales et 4.4% du colt calculateévemum autorisé pour la détection d’'un
blocage. Il est a noter que les méthodes nécessitare 0.3-2% du CPU du calculateur de
commandes de vol sont considérées comme "corratiigztint de vue du codt calculatoire.

La planche principale présente en entrée :
* l'ordre du pilote ;
» la position de la gouverne ;
* la position du tiroir servovalve ;
» des booléens d’autorisation ;
et en sortie :
* le résidu de I'état de I'art calculé via I'équatid) ;
* les résidus filtrés a I'aide des filtres (25) edpectivement (26) ;
» 2 booléens qui indiquent la détection d’'un embamugrd.

La planche principale calcule dans un premier tetepsignal d’erreur conformément a
'expression (1). Les filtres (25) et (26) sont @ites insérés au sein de I'architecture de
surveillance actuelle (comme décrit dans la sedti8rR) et la procédure de prise de décision
(a base de seuil et de temps de confirmation)pgsicaée sur les signaux filtrés. Une bascule
est utilisée pour verrouiller la détection, c'esti@ considérer la panne comme présente
jusqu’a la fin du vol.

Les fonctions spécialegalculent les signaux d’erreur filtrés, a partir résidu de I'état de
I'art et des gains optimisés hors-ligne.

Une fois les méthodes codées sous SCADE, les manabnt transmises a un autre service
d’Airbus chargé de les implémenter dans le caleulatNous n’avons donc aucune emprise
sur cette étape. La prochaine section est dédig@g@sentation des résultats expérimentaux
obtenus suite & des tests sur un simulateur dabetesur le banc d’essais d’Airbus.

V.3 Tests et résultats expérimentaux

IV.3.1 Validation sous OCASIME

Les approches sont tout d’abord validées sousralateur de bureau appelé OCASIME (voir

Figure 1V-3), une plateforme industrielle de sintida intégrant un ensemble de modéles tels
gue la mécanique du vol, les actionneurs ou leatésie bus. La plateforme comprend les
principaux organes de pilotage et permet la sinarla@ partir des spécifications détaillées
(codage des méthodes sous SCADE), d’'un comporterdaldgte de I'avion en mode manuel

ou automatique, la visualisation en temps réelvdembles désirées, le choix de différentes
configurations de vol, la réalisation des manceyva@ssi que l'injection des scénarios de
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pannes. Nous avons ainsi pu valider 'ensemble méghodes de détection en termes de
robustesse dans le cas d’un vol nominal, avec @esenvres caractéristiques, puis en termes
de performances en détection par l'injection debamuements et des blocages a différents
instants d’apparition et a différentes valeurs.

— o wm e e ===

@8 Sw ‘

=S T

Figure IV-3 : Simulateur de bureau

Les résultats de simulation sous OCASIME sont mrisedans cette section uniquement pour
le test de décision RC2 appliqué dans l'espace npitraque pour la détection d'un
embarquement (voir paragraphe 111.2.4.3). Ceci gigxe par le fait que, contrairement aux
autres méthodes, cette approche ne sera pas ttanédes paragraphes suivants car les essais
sur les installations de tests Airbus sont en cdargalisation.

Pendant les essais en robustesse sur le simuldéebureau, aucune fausse alarme n’est
constatée. Les performances en détection sontteriegtées en injectant des pannes avec des
dynamiques variables, a différents instants d’apipar Un exemple est illustré sur la Figure
IV-4, ou un embarquement trés rapide est simul&. m€mes résultats qu’en simulation
numérique sont obtenus. En effet, la Figure IV-strela convergence du parametre estimé
vers 0 au moment de la panne. Ce comportemenagsiement détecté par le test RC2. On
remarque qu’aucune agitation en fonctionnement abnmapparait sur la sortie du test
(Figure IV-6), un avantage considérable en terneedustesse de la technique.
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Figure IV-4 : Ordre du pilote et position de la gouverne aveapaimulée sous OCASIME
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Figure IV-6 : Résultat du test RC2 sous OCASIME et position dglaserne avec panne
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IV.3.2 Validation sur banc d’essais

Deux types de bancs de tests sont employés daadre de nos travaux :

> Le BIS couplé au BA (Figure 1V-8) qui permet la nparation des équipements
connectés entre eux (calculateur-actionneur datre ©as). Il permet d’observer les
variables internes du calculateur de vol, a pdds entrées simulées. Le BIS offre la
possibilité de valider les méthodes dans des cordigpns dégradées et facilite la
sollicitation des organes de pilotage (possibitig faire un balayage fréquentiel,
d’injecter des créneaux...). Le BA est un banc cotgmbrun actionneur réel, dans
notre cas une servocommande hydraulique. Cet aetismpeut fonctionner a vide ou
avec une barre deffort, représentant les forcemdy@amiques appliquées a la
gouverne. La barre réglée a un haut niveau d'effartirrait par exemple étre utilisée
pour tester la robustesse des méthodes par ragp@hénomene de "stall load" (voir
remarque 7).

» Le Simulateur de Vol (Figure IV-7) qui est équipérdcockpit similaire a celui de
I'avion. Il peut étre couplé & un modéle d’avioAyion-1") ou a I'lron Bird ("Avion-
0"). Le premier a été utilisé pendant I'ensemblge @sts. Son avantage par rapport au
BIS couplé au BA est que les manceuvres effectusrasptus réalistes et les résultats
obtenus représentatifs des véritables conditions vde puisque l'on a tout
'environnement réel du cockpit, ainsi que la réactdes lois de pilotage
(environnement en boucle fermée). Cependant, ureleatiactionneur est utilisé dans
la plupart des cas (et non pas un actionneur céefree pour le BIS couplé au BA).

Figure IV-7 : Simulateur de Vol A380

& L'lron Bird est une réplique de I'avion trés léggsans fuselage et sans structure, mais comprenantes
actionneurs, tous les circuits hydrauliques ettétpees et tous les autres éléments constitutifs dvion
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Figure IV-8 : Banc Intégration Systéme couplé au Banc Actionneur

Sur ces installations, des essais en robustessedgtection sont réalisés pour :

» Meéthode I: le filtre de Kalman inséré dans le calculateercdmmandes de vol afin
d’améliorer les performances de l'état de l'art éermes de détection de
I'embarquement et du blocage (sections 11.3.2.8t3) ;

» Méthode II: le test de décision a base de seuil et de tetapnfirmation appliqué
dans I'espace paramétrique pour la détection dmjag (section 111.2.4.2) ;

» Méthode llI: le différentiateur par modes glissants (sectid3.2) utilisé pour la
détection du grippage (hotamment autour de 0°).

IV.3.2.1 Essais en robustesse

a) Méthode |

Dans le cas de la méthode a base de filtre de Kallea essais en robustesse consistent dans
un premier temps a solliciter a I'extréme les oagade pilotage, dans le but de :
» tester le taux de fausse alarme pour un seuil &mps de confirmation donnés, fixés
hors-ligne ;
» déterminer le seuil de détection minimum sans fsus$armes, afin de conclure si les
choix faits suite a la simulation numérique sontipents.

Plus précisément, la démarche appliquée consisfaira un balayage fréquentiel en
fonctionnement normal, en envoyant des ordres gidasx de dynamique maximale
autorisée, avec une fréquence qui augmente de @1z au cours du temps. En effet, ce
type de simulation en conditions extrémes (caraladie de fréequence surveillée est large et la
simulation du passage de butée en butée du marshepide), avec I'injection d’ordres tres
dynamiques, est indispensable pour vérifier la rtdsse de la méthode. L'installation
adaptée pour cet essai est le BIS couplé au BA; auesans barre d’effort sur I'actionneur
(réglée a un niveau d’effort donné). Un exemplerdf®e normalisé injecté lors du balayage
fréquentiel apparait sur la Figure IV-9. Du fait delimitation de la dynamique de I'ordre
dans le calculateur, on remarque que son ampllia@dse au fur et a mesure que la fréquence
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augmente, malgré le fait que I'amplitude réellemejectée reste constante. Il est important
de noter que pour les deux techniques a base wle @& Kalman (pour la détection
respectivement de 'embarquement et du blocage) legeseuils et les temps de confirmation
préalablement fixés, aucune fausse alarme n’estmge.

Dans la Figure 1V-10, le résidu filtré est obteme@les paramétres de réglage optimisés pour
la détection d’'un blocage (section 11.3.3.2). LesnmEes ont été normalisées. Afin de
déterminer le seuil minimum sans fausses alarmete @ponclure sur la pertinence du seulil
préalablement réglé, on s’intéresse aux valeursimags des résidus de l'état de lart et
filtré. Plus précisément, le but est de comparendage entre I'amplitude maximale du résidu
filtré par rapport au nouveau seuil de détectimecda marge entre I'amplitude maximale du
résidu non-filtré par rapport au seuil de I'état’det. La marge est définie selon la formule :

seuil- max_residu
seui

marge(%) = 100 (68)

La conclusion est que les deux marges sont équieleEn conséquence, le seuil réglé suite
a la simulation numeérique correspond a la valelagaelle ce parameétre aurait été fixé suite
au balayage fréquentiel sur le banc de tests Airbus

Ordre balayage fréquentiel

0 10 20 30 40 50 60 70 80 90
temps (s)

Figure IV-9 : Ordre injecté lors du balayage fréquentiel

De plus, lors du balayage frequentiel, la banddréguence correspondante a I'amplitude
maximale du résidu filtré est identifiee. Des osdiamplitude variable et de fréquence
précédemment déterminée sont ensuite injectés teéeette la méthode de surveillance afin
de tester sa robustesse. Aucune fausse alarmedé@sinchée. Il est important de noter que
les amplitudes maximales des résidus non-filtrédtets sont obtenues en basse fréquence,
c’est-a-dire dans une plage représentative pourvainréel. Elles peuvent donc étre
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considérées comme étant dimensionnantes pour lulcdlu seuil de détection. Ces
vérifications nous ont ainsi permis de valider éeiispréalablement réglé a une valeur 50%
plus faible que celle de I'état de I'art actuel. termes de performances en détection, ceci se
traduit par un gain de 50% sur I'amplitude minimaéegrippage détectable.

2 T T T T T T T R
l : : : : : : : Résidu A
1 ' : ' ' : Résidu B

0 20 40 60 80 100 120 140 160 180
temps (s)

Figure IV-10 : Comportement des résidus normalisés pour la détedtun blocage

Un autre moyen de tester la robustesse sur le ®il€ au BA consiste a simuler des ordres
sous forme de signaux carrés avec une certaingtad®lLes résultats obtenus sont positifs.

Le taux de fausse alarme est également étudi€ Simulateur de Vol qui permet de jouer de
véritables scénarii de vol a I'encontre du BISs’#dgit par exemple de la manceuvre appelée
"Flight Control Check", qui consiste a actionnemianche, avant le décollage, au maximum
de ses possibilités. Plus précisément, avec I'aziosol, a I'arrét et les moteurs démarrés, le
manche est actionné d’avant en arriere et viceav@asur solliciter, dans notre cas, la
gouverne de profondeur au maximum. Suite a plusiaations en longitudinal (manche de
butée haute en butée basse alternativement, moateihe faible amplitude, lents ou rapides
etc...), le résultat est encore une fois positifcume des surveillances proposédgthode J
Méthode lletMéthode II) ne déclenche de fausse alarme.

b) Méthode I

La robustesse de la méthode de détection d’'unagipple gouverne via un test paramétrique,
est testée dans un premier temps sur le BIS cougBgavec et sans barre d’effort), a I'aide
d'un balayage fréquentiel. Un ordre sinusoidal ¢ghimde faible (et non pas maximale
comme dans le cas de Méthode ) et de fréguence qui augmente au cours du tentps es
injecté. En effet, comme expliqué dans la sectib2.4.2, cette configuration pourrait
affecter la robustesse. Il est a noter quaucunssia alarme n’est constatée. La méme
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conclusion est obtenue en simulant des ordres scati@mplitude fixe en entrée de la
surveillance. Afin d’étudier le comportement daplroche pour des ordres plus dynamiques,
un autre essai sur le BIS couplé au BA consistejecter a 'aide du manche des signaux
variant de butée haute en butée basse alternativdumér Figure 1V-11). On remarque que la
valeur du paramétre estimé reste loin de 0, cangplique un fort degré de robustesse de la
meéthode vis-a-vis de ce scénario de test.

04 ! ! ! ! ' :
H H H paramétre estimé
booléen de détection |

0.35 Hr--mmmm b

Qrdre pilote

15 0 5 10 15 20 25 30 35
temps (s) temps(s)

Figure IV-11 : Ordre du pilote normalisé et allure du paramettiengéssur BIS couplé au BA

c) Méthode Il
Pour tester la robustesse de la méthode de détattio blocage via un différentiateur par
modes glissants, le méme balayage fréquentiel gas le cas de lsléthode llest effectué et
aucune fausse alarme n’est déclenchée. Des crémeaiensuite injectés en entrée de la
surveillance, ce qui correspond a un ordre de laggcarré, d’'une certaine amplitude. Dans
la Figure IV-12, on remarque que la technique restteste, malgré un ordre constant pendant
un certain intervalle de temps.

ordre dérivé
H H position dérivée
L) i i booléen de détection

Ordre pilote

1 2 3 4 5 & 1 & 9 107
temps (s) temps (s)

Figure IV-12 : Ordre du pilote et allure des dérivées sur BIS abapl BA
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IV.3.2.2 Essais en performance

Ce paragraphe aborde les performances en déteg®surveillances proposées. Les essais
sont réalisés sur le BIS couplé a un modele d’anear, ainsi que sur le Simulateur de Vol.
Différents types de pannes sont injectés de mamigicielle et les booléens de détection
associés a chague méthode de surveillance sontvébse

Les performances en détection de la technique & dadiltre de Kalman, présentée dans le
paragraphe 11.3.2, sont évaluées a l'aide du Bl8pkgo a un modele d’actionneur, par
l'injection des embarquements avec des dynamiquies B°/s et 60°/s. Des améliorations par
rapport a I'état de I'art industriel sont constat@eur des vitesses allant jusqu’a 40°/s. Pour
des dynamiques plus rapides, les méthodes actweziteem place présentent de meilleures
performances. L'application en parallele des deéthamdologies de détection (avec et sans le
filtre de Kalman) pourrait ainsi étre envisagée elautre solution pourrait étre l'utilisation
simultanée du test RC2 appliqué dans I'espace pdrame, qui semble offrir de bonnes
performances en détection pour les embarquemeéstsapides.

Pour laMéthode llet laMéthode 11| les performances en détection sont évaluéesrariasit
(sur le Simulateur ou sur le BIS couplé a un modkdetionneur) des blocages a n'importe
guelle amplitude, mais surtout a des positions audelwd. On rappelle que ce type de panne
est le plus contraignant car il reste non détectél’'ptat de I'art actuel. Un exemple de
grippage est illustré sur la Figure IV-13.

10 ! ! ! ! ' !

position de |a gouverne
ordre du pilote

temps (s)

Figure 1V-13 : Blocage a O sur le BIS couplé au BA

La panne est détectée par les deux techniquesdslguince (Figure 1V-14). Pour Isléthode

I, on remarque un passage rapide du paramétre egéraé0. Cependant, le retard a la
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détection est relativement important car confornme la procédure décrite dans le
paragraphe 111.2.4.2, la panne est détectée ure doe la valeur absolue de l'ordre est
supérieure a un seuil donné. Un temps de confiomaist également appliqué pour les deux
meéthodes. L’ensemble des essais montre que lesiqaesnprésentées apportent une nette
amelioration en termes de performances en détepaomapport a I'état de l'art industriel

actuel, car elles offrent la possibilité de détedes grippages a n'importe quelle amplitude.

paramétre estimé
booléen de détection | |

position dérivée
10 f---- ordre dérivé ;
booléen de détection |:

P NN NN N A SRS A N S A N (RN S NN N N
0 0

temps (s) temps (s)

Figure IV-14 : Comportement delgléthodes lletlll suite a I'apparition d’'un blocage a 0

IV.3.3 Validation en vol

Les essais en vol représentent la derniére étapg ldaphase de validation. Les avions
d’essais en vol sont équipés d’instruments de rmeedédiés. Environ 10000 paramétres de
vol peuvent étre enregistrés a bord et une pastieeevoyée a une station sol afin d’'étre
analysée en temps réel. Ces essais sont uniquertiks#ds pour évaluer la robustesse des
méthodes.

A I'heure actuelle, seulement I'approche a bastliie de Kalman, dédiée a la détection d’'un
embarquement (voir la section 11.3.2) a été testeesol. La robustesse des filtres a gain
variable et a gain fixe, avec les parametres dagégptimisés, a été évaluée pendant 34 vols
d’essais, soit plus de 70 heures de vol. En fonnaent normal et pour un seuil et un temps
de confirmation donnés, aucune fausse alarme @'aaistatée. A titre d’exemple, dans la
Figure 1V-15, on remarque le signal d’errdRésidu Ade I'état de l'art et le signal d’erreur
Résidu Bobtenu suite & I'application du filtre de Kalmam 21 ordre en régime stationnaire
(25). Les résultats correspondent a une minuteotlerwegistrée pendant deux vols d’essais
différents. Le résidu filtré est obtenu avec lelagg optimisé pour la détection d'un
embarquement, conformément a la procédure préseaisda section 11.3.2.3.
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Figure 1V-15 : Comportement des résidus normalisés pour la détedtun embarquement
pendant les essais en vol

V.4 Conclusion

Dans ce dernier chapitre, les techniques propoages,les parameétres de réglage optimisés,
ont été validées sur les installations de testsrdis. Les essais en robustesse et en détection
sous OCASIME, sur le simulateur de vol et sur I8 Bdnt confirmé les résultats que nous
attendions suite a la simulation numérique. Toabdtrd, des manceuvres classiques, ainsi que
des tests en conditions extrémes et parfois peliste&sa pour un vol normal (des ordres
envoyes en tres haute fréquence, le mouvement doheale butée haute en butée basse en
tres peu de temps), ont montré que les méthodegmres maintiennent le haut niveau de
robustesse de la surveillance actuelle. On rappekepour les techniques a base de filtre de
Kalman, la robustesse est maintenue, tout en deninde maniére considérable le seuil
actuel de détection et en gardant une dynamiqudeapi

Dans un second temps, des essais en détection téntéalisés par linjection des
embarquements avec des dynamiques variables délatzges a différentes positions. Dans
le cas du filtre de Kalman, le gain au niveau dmsls de détection, se traduit respectivement
par un gain de 50% sur 'amplitude minimale de higedétectable et par un gain sur le retard
a la détection d’'un embarquement avec une dynandqui°/s maximum. Les essais sur les
installations d’Airbus ont également mis en éviderdes performances des approches
développées au Chapitre lll (destinées au grippaggquement), capables de détecter les
blocages a n’importe quelle position, méme autour°de

Concernant le test de décision RC2 appliqué dasspdice paramétrique, la simulation
numerique a montré de bonnes performances en idétgmiur les embarguements rapides.

Ces reésultats restent toutefois a confirmer parelgsais sur le banc de tests (qui sont
actuellement en cours de réalisation), afin de looeci le retard a la détection est inférieur a
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celui de I'état de l'art. En effet, la surveillaneetuelle détecte presque instantanément les
embarquements rapides. De plus, il est délicatudetifier ce retard a I'aide des simulations
sur le jeu de données, car il est difficile d'olitela réaction exacte de l'avion (et plus
précisément de la position de la gouverne) suitepample a I'injection d’'un embarquement
sur le courant envoyé sur la servovalve.

Finalement, la robustesse du filtre de Kalman dédi@ détection d’'un embarquement a
également été confirmée pendant les essais en381).A-ort des résultats obtenus, les autres
techniques proposées pourraient elles aussi émises a des campagnes de validation en
vol. Cette étape représenterait un grand pas vebgedtif final, c'est-a-dire vers leur
implantation dans le calculateur de vol des fupnogrammes Airbus.
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Nous avons présenté dans ce manuscrit trois apgsodh détection de pannes de type
embarquement et grippage des gouvernes dans é&sysie commandes de vol. Bien que ces
pannes soient extrémement rares, leur détectionst®bet précoce est requise pour la
certification de l'avion, car elles peuvent avom impact sur les charges structurales de
'aéronef. L'objectif principal de cette these & & développement, la mise au point et la
validation de nouvelles techniques de surveillasosceptibles d’améliorer les performances
en détection des méthodes actuellement en place, etougardant un haut niveau de
robustesse. Cette thématique s’inscrit dans la ecadle la stratégie d’Airbus pour
I'optimisation du design structural de ses futw®as et pour le développement des appareils
plus écologiques et dont I'impact sur I'environnenest amélioré. Au plan méthodologique,
nous avons proposé des stratégies de détectioseadeamodeéle, capables de satisfaire les
contraintes opérationnelles trés strictes, en terdeecolt calculatoire, simplicité de réglage,
embarquabilité et portabilité.

Le premier chapitre a été consacré a la descripiwncontexte et de la problématique
abordée, en insistant sur les pannes de type endraeni et grippage des gouvernes,
susceptibles de survenir au sein du systeme de aodes de vol. L'état de l'art des
meéthodes actuellement utilisées au sein d’Airbus piétecter ces pannes a été brievement
exposé. Enfin, une description détaillée des corigaindustrielles a respecter, nous a permis
d’identifier les difficultés a surmonter pour trémsner la recherche méthodologique en
innovation industrielle et répondre ainsi aux enj@aur les avions du futur. En effet, le
transfert d’'une nouvelle technique au sein d’'uniésyge aussi complexe et critique que celui
des commandes de vol pose des problemes souveligéségu sous estimés, lors d’'une
procédure de design de nature académique. Delplpassage d’une technologie a une autre
doit se faire progressivement afin de faciliterpescessus de validation et de certification. En
effet, une nouvelle technique de surveillance n¢ pias étre percue comme une solution de
remplacement des techniques a base de redondaréeieffea actuellement utilisées en
aéronautique, mais comme un supplément, et en gnbwairement sa valeur ajoutée. C'est
dans ce contexte et cet esprit que nous avons teendveloppements présentés dans les
chapitres suivants.

Le deuxieme chapitre a été dédié a la mise en plagee technique a base de filtre de
Kalman afin de résoudre la problématique abordée &halyse critique a tout d’abord été
effectuée et a permis de motiver notre choix méthlagique. Un probleme crucial a été la
détermination des hyper-parametres de réglage dégotithme. Deux procédures

d’optimisation hors-ligne ont été présentées, duardent le probléme directement dans un
contexte de "détection" et non pas dans le cadrissicue de I'estimation. Les approches
integrent un critére qui tient compte du comproemsre la sensibilité vis-a-vis des pannes a
détecter et la robustesse de la méthode. La miotivgirincipale a été la volonté de
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synthétiser un filtre avec une bonne capacité lttade, tout en assurant un transitoire faible.
Ceci a conduit a un bilan positif concernant legréde gagnés au moment de la confirmation
de I'embarquement et a la détection des gouverogsi®es a de faibles amplitudes.

Dans le troisieme chapitre, deux autres techniglgesurveillance ont été proposées, afin
notamment de détecter les embarquements rapides gtippages autour de 0°. La premiere
solution est basée sur I'estimation d’'un modeleapatrique de la boucle d’asservissement,
suivie par un test de décision appliqué a une tinegarameétrique sensible, préecédemment
identifiee. La méthode d’estimation classique a @&d@ptée, afin d’éviter tout probleme
numérique lors de l'implantation en temps réel.nEtdonné les contraintes différentes en
termes de retard a la détection pour les deux tgpgsannes étudiés, deux tests de décision
ont été présentés. On retient notamment le testdRG@dhérence dans I'espace paramétrique,
utilisé pour la détection rapide d’'un embarquem®atns le cas monodimensionnel, ce test
développé dans [32] est équivalent a un test ded@im, bien que sa généralisation
multidimensionnelle posséde un mécanisme de famotiment différent. La seconde stratégie
de détection décrite dans ce chapitre est fondeékusilisation d’un différentiateur par modes
glissants, afin d’estimer la dérivée de I'ordre pilote et celle de la position de la tige.
L’approche vise la détection des blocages uniquenienites ces techniques ont été validées
en simulation, en utilisant un benchmark hautememtésentatif d’Airbus (développé dans le
cadre du projet européen ADDSAFE) et un jeu de desrenregistré en vol. Les résultats en
simulation montrent le potentiel des approches @ées, pour les scénarios traités.

Le dernier chapitre a été consacré au processuotegiation des techniques proposées dans
un calculateur de commandes de vol, ainsi qu’asxlta@s expérimentaux obtenus sur les
installations dédiées d’Airbus. Les étapes de natibn et de validation sur le banc d’essais,
ainsi gu’en vol (uniguement pour I'approche a basdiltre de Kalman dédiée a la détection
précoce d'un embarquement) ont clairement mis emleéce I'apport des techniques
présentées dans cette thése par rapport a I'étéartdéndustriel. La valeur ajoutée pourrait
simplement se traduire par de meilleures performesren détection, a I'aide des méthodes
peu couteuses et facilement réglables, tout en galelhaut niveau actuel de robustesse.

Les travaux présentés dans ce mémoire laisserdveitides perspectives intéressantes aux
plans méthodologique et applicatif, pour des dgysdmnents ultérieurs :

» Lors de cette thése, les pannes oscillatoires dtesye de commandes de vol ont
également éte étudiées. Tres récemment, plusielusBosis pour la détection de ces
pannes ont été proposées. Ces solutions dévelopgmamtipalement la partie
génération des signaux indicateurs (résidus owaJ@OFC estimés). Si I'on conserve
le systeme d’évaluation de résidus actuellemerdeevice a bord des appareils A380
[5] (filtrage du résidu associé a une procédurecamptage, voir Figure |-14), le
différentiateur par modes glissants pourrait étre swlution adéquate pour améliorer
la prise de décision. En effet, I'étape actuelleptdise de décision est basée sur le
comptage du nombre de dépassements successifsraéaldu résidu par rapport a un
seuil. Selon le type de panne oscillatoire, ledegreut étre uniquement formé du
signal de panne purement harmonique (avec une anpocontinue), noyé dans du
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bruit. Le calcul de la dérivée du résidu a l'aida différentiateur permettrait
d’éliminer la composante continue du défaut et @&aer le résidu autour de zéro. Les
avantages de cette démarche seraient la convergarteeps fini et la robustesse par
rapport au bruit. Ainsi, le comptage des oscillais® ferait autour de zéro et la
grande vitesse de convergence assurée par leediffieur permettrait une détection
précoce de la panne. La difficulté est toutefoée lau réglage du différentiateur en
fonction de la bande de fréquence de la pannat b @oter qu’au sein de I'équipe de
recherche dans laquelle ces travaux ont été manésgorithme d’optimisation a été
réecemment développé pour le réglage systématiquaisgt des parameétres du
différentiateur.

* Le fil conducteur de cette these a été d’amélides techniques actuelles de
surveillance pour les futurs programmes. Pour pgmeeils existants, on peut voir le
probleme sous un angle différent: si I'on consd&ue le niveau actuel de
performances en détection et de robustesse esimarg suffisant et n’a pas besoin
d’étre amélioré, les approches a base de modélegient étre utilisées afin de
réduire, par exemple, le nombre de capteurs dadiguement a la surveillance,
conduisant ainsi a une diminution du codt globad. gincipe est d’ailleurs une des
motivations historiques a l'origine du développemees approches analytiques et a
base de modele.

» Enfin, rappelons que les approches proposées apitzh#l ne sont pas robustes au
phénomene de "stall load" qui est d0 aux efforiodgamiques trop importants
exercés sur la surface de contréle. Une piste ageable serait de trouver un moyen
simple d’estimer ces forces, par nature difficéesstimer. L’estimation obtenue serait
un parametre supplémentaire en entrée des sunegifa Ces méthodes pourraient
ainsi étre inhibées pour des forces aérodynamisujedrieures a un certain seuil. Ceci
empécherait le déclenchement de fausses alarmesllophénoméne de stall load.
Cependant, le prix a payer serait 'augmentationailt calculatoire.
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Annexe A: Généralités sur les modes glissants

Modes glissants d’ordre 1

Soit le systéme non-linéaire décrit par la dynamigu

x = f(xu) (A1)

ou x représente le vecteur d’état du systéme est I'entrée de commande.

La commande par modes glissants est un type akloommande robuste, simple a calculer
et a mettre en ceuvre, élaborée pour résoudre ldepne de commande discontinue des
systemes [110], [111]. Elle est générée de marienmener et a maintenir la trajectoire d’un
systeme (vecteur d’état) sur une surface de gliseem, en un temps de convergence fini.
Autrement dit, une fois atteint le voisinage deslaface de glissement, le comportement
dynamique du systeme est essentiellement conditigamécette derniére. On dit que le
systeme est en régime glissant. La surface défiarda contraintes(x) =0, divise I'espace

d’état en deux sous-espaces (voir Figure A-1)niefar s(x) <0 et s(x) >0. Afin de rendre

la surface de glissement attractive (c'est-a-dirduire les trajectoires du systeme vers
g(x) =0 a partir de nimporte quelle condition initialg0) ), la loi de commande doit étre

définie de fagon discontinue en fonction de

u=u,,sign(s) (A.2)
ou u,, est un gain positif et
_ +1 si gx)>0
= A3
Sign(s) {—l si 9x)<0 (A-3)

La commande est donc décrite par une commutatione ed¢ux champs vectoriels
(u,, etu,, ) quipointent vers .
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\ S(x)>0
S(=0 foxuy)

/
.

FOxty ) S(x)<0

Figure A-1 : Deux espaces d’'état séparés par la surface demgksg s(x)=0

Remarque 1: Le degreé relatif [112] d’'un systenest le nombre minimum de fois qu’il faut
dériver la sortie y par rapport au temps pour faire apparaitre I'enéré&i de maniére

explicite dans I'expression de la dérivée. On dié d@ systeme est de degré relatifpar
rapport a la variable de glissemerst si ais(‘) =0(i=1,2,...r-1) etais‘” # 0. Autrement
u u

dit, la commande discontinue agit uniquement sur la dérivée d’'ordre r de la sud de
glissement.

Théoréme 1. Un régime glissant d’'ordre 1 existe sur la surfagesi et seulement si le
systeme (A.1) est de degré relatif 1 par rappdet @ariable de glissement.

Le principale avantage des modes glissants est Bastesse par rapport a la classe
d’incertitudes (propres au systeme) et de pertiohsit(extérieures au systéme) pour laquelle
la commande a été réglée. En effet, une fois l@asairde glissement atteinte, les incertitudes
et les perturbations sont rejetées car I'évolutlarsysteme dépend uniquement des propriétés
de la surface de glissement.

Cependant, les commandes par modes glissants d’brsleffrent, malgré leur simplicité et
leur robustesse, d’'un inconvénient majeur connts $etnom de “"chattering” (ou réticence).
En effet, dans un régime glissant idéal, la comreatiscontinue est supposée commuter avec
une fréquence infinie, ce qui correspond a un tedgpsommutation nul. En pratique, comme
il est impossible de générer une fréquence infiteecommutation se fait a trés haute
fréquence. La discontinuité de la commande engeddre des oscillations de fréquence
élevée une fois le régime glissant atteint (voigure A-2). Ce phénomene vibratoire peut
causer une perte de précision et surtout une ysareaturée des actionneurs ou du systéme,
en plus de générer un bruit sur des systémes nueeei Une solution pour pallier ce
phénomene de chattering consiste a remplacer l&idorsign présente au niveau du signal
d’entrée (équation (A.2)) par une approximationtoare de celle-ci dans un proche voisinage
de la surface de glissement. Parmi ces fonctions;ite la fonctionarctangente tangente
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hyperbolique saturation Cependant, ces approches entrainent une pertereres de
robustesse et de temps de convergence. La commanaeodes glissants d’ordre supérieur
[102], [103], [109], permet donc de résoudre cebfinme.

Figure A-2 : Mode de glissement avec réticence

Modes glissants d’ordre supérieur

La technique des modes glissants d’ordre supérdtwduite dans [102], [103], est une
généralisation du régime glissant d’'ordre un. Soimcpe est de préserver les mémes
propriétés de robustesse, tout en permettant umeeagence plus précise et une réduction du
phénomene de chattering.

La commande par modes glissants d’ordreonsiste a contraindre le systéme a évoluer sur
une surface de glissement déterminéegas=§=...= s = 0. Autrement dit, legn-1)
premieres dérivées de la surface par rapport awpgesont des fonctions dépendantes
uniquement de I'étatk, ce qui veut dire qu’elles ne contiennent aucuiseashtinuité. Par
conséquent, la discontinuité agit directement surdérivée d'ordren. La réduction du
phénomene de réticence se traduit alors par lgdi@ite signal d’entrée est toujours continu.

Passage de la commande par modes glissants a I'alvaéion par modes glissants

Sur la méme base que la commande, les observadeumn®des glissants consistent a
reconstruire I'état d’'un systeme, en s’assurantlguesur d’estimation soit nulle. La surface
de glissement est donc définie comme la différence entre le diggimeé et le signal réel.
La convergence en temps fini de I'estimation vargdleur réelle est assurée par le fait que le
but de la commande est d’amener I'état du systéme=s0 en un temps de convergence fini.
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Annexe B: Démonstration de la bornitude de 'accélération
de la tige

On considere I'accélération de la gouverne qui paéetmodélisée de la fagon suivante :

_ k(Facc - kaegz - A\nortg.g - Raerogg) (B.l)

9 M

k : une constante qui dépend de la gouverne etd®li concerné ;

M : I'inertie de la gouverne, une constante ;

- F4 . laforce d’accélération de la gouveriig,. =R, (6, - 6,), avec :

= R
extérieures, mais bornée

» ¢, :la position de la tige de I'actionneur

= g, :laposition de la gouverne ;

la raideur meécanique, variable en fonction de da@ns

m *

-k, : un coefficient d’amortissement, variable en famttde conditions extérieures,
mais borné ;

- g, :lavitesse de la gouverne ;

- A, - Un amortissement structural, variable en fomcti® conditions extérieures,

mais borné ;
- R, : Une raideur aérodynamique, variable en fonct®eahditions extérieures, mais

bornée.

Dans I'expression (B.1) de I’accélérati(ﬁ'g on trouve donc des constantes ou des valeurs
variables mais bornées. De plus, on peut raisoanaiit affirmer ques, et §; sont bornees
(limitations physiques), dong, . est bornée. De mémég est considérée comme bornée car

la gouverne est reliée a I'actionneur par la tigel'dctionneur et, par exemple dans le cas
d’'une servocommande hydraulique classique, on pediéliser la vitesse de la tige de la
fagon suivante :

(B.2)
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- AP : la pression d’alimentation différentielle aux bes de la servocommande ;
- AP, :une pression de référence correspondant a lsseitmaximum de la tige ;
- ZF : la somme des efforts antagonistes appliqués aswgolverne et repris par

l'actionneur ;
- S:lasection du piston de I'actionneur ;

g, : la vitesse tige commandée par le calculateundentandes de vol.

En l'absence d'efforts antagonistes, et sous umsspn différentielleAP,,, la vitesse

maximale suivante est obtenue :

6, =6, =Ki =KK_ (u-6,) (B.3)

i :le courant commandé, sature, délivré par lewtatieur de commandes de vol ;

- K :un gain qui permet de convertir le courant éesge (modéle de servovalve dans
le cas d’'un actionneur hydraulique classique) ;

- K, :legain d’asservissement ;

u : l'ordre issu du calcul des lois de pilotage permettent le contrdle de I'avion.

6, peut donc étre considérée comme bornée.

L’accélération de la gouverne?g est donc bornée. Comme la gouverne est reliee a

I'actionneur par la tige de I'actionneur, 'accélton de la tige est également bornée. On peut
donc raisonnablement affirmer que la dérivée réglie 'on cherche a estimer (celle de la
position tige) vérifie une condition de type Lip#zh
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Résume :

Cette thése CIFRE est réalisée dans le cadre cimenariat entre le laboratoire IMS de
I'Université Bordeaux | et Airbus Operations S.AaJoulouse. Le théme abordé concerne la
détection robuste et précoce de deux types padisude pannes dans le systeme de
commandes de vol, a savoir 'embarquement et fgge des gouvernes de profondeur. Afin
de contribuer a I'optimisation du design structutes futurs avions, I'objectif est de proposer
des méthodes capables d’améliorer les performamcegtection des techniques actuellement
en place, tout en garantissant un haut niveau loligstesse. Trois stratégies de surveillance a
base de modele sont présentées. La premiére sokdidaséee sur un filtre de Kalman dédié,
associé a une procédure d’optimisation de ses gdrasn La seconde technique est basée sur
un test de décision appliqué dans I'espace par@métra une direction sensible identifiée.
Finalement, une troisieme approche consiste ssettilun différentiateur & modes glissants
pour estimer les dérivées du signal d’entrée esate de la boucle d’asservissement. Les
méthodes développées ont été implémentées daracieateur de commandes de vol et
validées sur les bancs de tests Airbus et méme knLge résultats expérimentaux ont
clairement mis en évidence I'apport des techniquésentées dans cette these par rapport a
I'état de I'art industriel.

Mots clés :

Diagnostic a base de modele, systeme de commanedesoll surface de contrdle,
embarquement, grippage, filtre de Kalman, test rpataque, différentiateur a modes
glissants.

Abstract :

The research work done in this PhD has been caaigdunder an industrial convention
(CIFRE) between the IMS laboratory (Bordeaux Ursitgy France) and Airbus Operations
S.A.S. (Toulouse, France). The thesis deals with important Electrical Flight Control
System failure cases: runaway (a.k.a. hard oved)jamming (or lock-in-place failure) of
aircraft control surfaces. Early and robust detectf such failures is an important issue for
achieving sustainability goals and for early systeconfiguration. The thesis focuses on the
elevator runaway and jamming. Three model-based toramg strategies are presented. The
first approach is based on a dedicated Kalmanifijewith optimised tuning parameters. The
second method is based on a decision test ap@ied identified sensitive direction in the
parametric space. Finally, the third solution isdshon a sliding mode differentiator. The
techniques have been implemented in the flightrobebmputer and validated on Airbus test
facilities and during real flight tests. The expeental results confirmed that good level of
performance and robustness can be obtained.

Keywords :
Model-based diagnosis, flight control system, coingurface, runaway, jamming, Kalman
filter, parametric test, sliding mode differentiato



