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Introduction générale:

La sécurité du transport aérien est primordialer gaudustrie aéronautique ainsi que pour
l'aviation civile. Les efforts fournis pour la remiche et le développement du point de vue
technique et I'élaboration de mesures efficaces lgoconception, la maintenance ne cessent

de s'améliorer pour assurer une bonne qualitéestruailleure sécurité de vol.

De nos jours, les avions sont de plus en plus foetddoivent satisfaire des vols de plus
longue durée comme pour les traversées intercaméiles, et cela dans des conditions
meéteorologiques difficiles et en présence de dsefaui peuvent surgir au cours du vol a

n’'importe quel moment.

En ces conditions séveres, les différents compssdat'appareil sont soumis a une usure
parfois prématurée et non répertoriée lors des tarzmces de routine, ainsi, le
fonctionnement d’'un sous-systeme de I'appareibbst altéré provoquant une défaillance en
vol qui risque de déstabiliser I'avion d’ou I'impgance de pouvoir détecter et isoler ces

défaillances.

La détection et lisolation de défauts est alorsgement utilisé dans le domaine de
I'aéronautique afin de déceler la défaillance isbler. Plusieurs techniques sont utilisées pour

la détection.

Les principales techniques utilisées sont la diétec base de traitement de signal qui est la
plus recommandée pour la détection de fissuree &tijues de pieces mécaniques comme le
déséquilibre des pales du turboréacteur ainsi egienicrofissures apparaissant au niveau des
point sensibles du fuselage. L'autre techniquesstiih dans le domaine de la détection a base
de modéle qui utilise un modéle mathématique dtésys en fonctionnement normal (sans
défaut). Des qu'il y a défaillance, la réponse gistéame s’écarte de celle du modele et au-dela
d’'un certain seuil, on peut dire que le systemeeastiéfaillance. Cette technique est mieux
adaptée pour la détection de défauts capteur oudaigonneur.



Afin de palier a ces problemes critiques au couwrtvdl, le systéeme doit étre capable de
desceller une défaillance et l'isoler pour pouymiEndre une décision juste et objective, c’est
le role du bloc FDI (Fault Detection and Isolation)

Par la suite, sachant I'ampleur et la provenancelafaut, le systéme doit pouvoir élaborer
une commande qui tolere le défaut en questionlatectemaintenant les mémes objectifs fixés
par les pilotes ou bien en dégradant les perforempour un fonctionnement sain. C'est la
fonction du bloc FTC (Fault Tolerant Control). Lasai, plusieurs techniques sont proposées
dans la littérature.

Nous pouvons citer quelgues méthodes passives qdiélisent les défauts a priori et
considérés comme des variations paramétrigues ddélmo Le dimensionnement du
correcteur robuste par des méthodes tél°{, mode glissant) est ainsi congcu de maniére a
faire face aux défauts déja répertories au préalabé principal inconvénient de cette
technique est qu’on ne peut rien faire face a dautdéon répertorié. Cela peut étre fatal pour
les systemes aéronautiques. L'avantage est quetecbsiiques ne nécessitent pas les
opérations de détection et d’isolation (absencebldg FDI) dont les délais de réactions

peuvent étre tres longs.

Les méthodes qui sont tres utilisées dans le daderi’aéronautique sont les méthodes dites
actives qui travaillent en collaboration avec lecddFDI et permettent de faire face aux défauts
méme inconnus lors de la phase de conception. Pemsnéthodes, l'idée est d’adapter en
temps réel la loi de commande par rapport aux tefduadaptation peut se faire par

changement des valeurs des paramétres de la tmrdmande (accommodation) ou bien par
modification de la structure du contréleur (recguafation). Plusieurs techniques sont
utilisées. Nous pouvons peut citer de maniere ndmawestive quelques-unes, comme la
méthode de séquencement de gain, les méthodes @as€approche multi modeéles, les

meéthodes adaptatives et la méthode de réaffectd@ationneur.

Une bonne tolérance aux fautes est assurée quagdrde les mémes objectifs fixés pour le
vol. Mais quand ceci n’est plus possible, souverdse de 'ampleur des dégats occasionnés
par la défaillance, on a alors recours au foncéoment en mode dégradé afin de garder la
stabilité de I'appareil. Ce mode permet au systélmedonctionner avec des performances
réduites jusqu’a ramener l'appareil a un attergessauf et procéder ensuite aux réparations

nécessaires. Ce genre de situation est survenueolad549 d'US Airways en 2009 a
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'aéroport de Guardia de York-La, New York. L'aifoh320 était en montée a 3000 pieds
d’altitude jusqu'a ce qu'une formation d'oies veaudu Canada vienne se percuter sur
I'appareil provoguant une perte de poussée des dEmcteurs contraignant I'équipage a se
poser d'urgence. L'approche sur I'aéroport de Giaancétant plus envisageable, le pilote a
tenté un amerrissage d’urgence sur la riviere ddéndavec succes. L'incident n’a pas fait de
victime, le pilote a ainsi réussi a utiliser lesmopandes tolérantes pour planer jusqu’a
'amerrissage en satisfaisant I'objectif qui s'éis®€ en mode dégradé. L'intervention du
systeme FTC sur I'appareil en présence de défaptaiaobjectif dans la mesure du possible
d’accommoder ou de reconfigurer la commande afia lgudynamique du systeme reste
inchangée ou bien dans le cas critigue essayerad#ermgla stabilité de l'avion jusqu’a
I'atterrissage. Le bon fonctionnement du FTC esbit&ment liée a celui du FDI car une
bonne détection et isolation est vitale et perraaitr systeme d’agir a l'instant et a I'endroit
gu'’il faut. On doit donc imposer une dynamique ddi Blus rapide que celle de I'appareille

car les retards sont souvent source d’instabilité.

Notre travail consiste a , d'une part, a mettreoeumvre une commande active tolérante aux
fautes par la méthode de réaffectation d’actionappltiquée au pilotage d’'un avion en vol et
d’autre part développer une plateforme de simutapiour le vol d’'un avion de ligne gros
porteur pouvant prendre en compte l'injection desigurs types de défaillances au niveau des
différents sous-systemes constituant 'apparedinetlyser la réponse de la défaillance avec et
sans intervention du bloc FTC. Cette plateforme eehcue principalement sous
MATLAB/SIMULINK offrant un cadre de simulation tréavancé permettant d’analyser de
maniéere fonctionnelle les différentes interacti@mre les blocs constituant la simulation.
Cette plateforme permet de simuler les défautaitegre aussi la méthode de réaffectation
d’actionneurs. Cette plateforme interface le lagi¢ilightGear permettant ainsi de visualiser

les données en vol pour créer une animation trislléé en vol.

Notre mémoire est organisé comme suit.
- Dans le premier chapitre nous exposons les nosonges différents types de défauts

ainsi que les principes et les techniques de létaation et de leur isolation.

- Dans le second chapitre, nous dressons le panodasanéthodes de commande
toléerante aux fautes. Dans notre travail, la méthaattive de réaffectation

d’actionneurs est utilisée.



Le troisieme chapitre est consacré a la modélisatiovol d'un avion. Les principes
physiques se rapportant a la dynamique du vol siigés afin d’élaborer un modeéle

d’état non linéaire sur lequel sont effectuéesawlegs simulations.

Dans le quatrieme chapitre, nous présentons d’aktorglateforme logicielle de
simulation que nous avons réalisée sous MATLAB/SIMUK avec l'interfacage
avec le logiciel d'animation FlightGear. Puis, nopegesentons les résultats de
simulation que nous avons obtenus montrant I'efftéade la commande tolérante aux

fautes basées sur la réaffectation d’actionneurs.

Enfin, nous terminons notre travail par une conolusgénérale et quelques

perspectives.



Chapitre 1 :

Déten et isolation de défauts



[.1. Introduction :

La détection et l'isolation de défauts est partage deux disciplines, la premiere est celle
dédiée au traitement de signal qui utilise I'aspeétjuentiel des signaux générés par des

sondes posées a des endroits bien précis de l&ppar

En analysant par exemple les amplitudes des haguesigénérées par une certaine vibration,

on peut desceller un défaut quelconque correspordéanomalie observée.

Pour notre cas, c’est la deuxieme discipline quisnmtéresse, celle qui est basée sur la
réponse du modele sain, et a partir de celle-claezomparant a la réponse du systeme en
temps réel on peut détecter a n'importe quel mermaeréventuel écart correspondant a un

défaut quelconque.

En second lieu, on doit isoler le défaut en remmngal niveau ou celui-ci réside pour ca

plusieurs algorithmes sont utilisés dans la littée



I.2. Différents types de défaillances :

On doit distinguer un défaut d'une défaillance migg’'un défaut permanant d’'un défaut

fugitif.

On est face un défaut quand il y a écart entrafactéristique observée sur le dispositif et la
caractéristique réelle, cela correspond a un fonogment anormal du dispositif comme
l'illustre le graphique ci-dessous, ceci pourtatrespondre a la surchauffe inhabituelle d'un
dispositif de propulsion suite a une usure préngatud’'un ensemble de roulements, le
réacteur continue a produire de la poussée mais-aelisque d’exploser ou de s’arréter, ce

qui le mene a un cas de défaillance.

Oimax desired actuator position

true actuator position

’ /
\
//\ / -
} — >
\% time

D\
tp ~_

min

Figure 1.1 : Signal correspondant a un défaut de position

Par contre une défaillance est l'incapacité du alig a accomplir sa fonction avec les
caractéristiques définies lors de son dimensionnenselite a une défaillance, le dispositif
n'est plus utilisable la figure 1.1 montre un akes défaillance d’'une surface aérodynamique

suite a un dysfonctionnement du dispositif de comuheahydraulique, ce dernier la contraint a

se bloquer sur la positigha t = £



max

ﬁm'ul

Figure 1.2 : Signal correspondant & une défaillance

Entre le défaut et la défaillance, il y a la dégitaah qui est un état intermédiaire entre ces
deux disfonctionnements qui correspondent & unée pge performances fixée pour un
objectif donné, ce dernier est revu a la baisse podonctionnement sain du systéme, il est

appelé le mode dégradé.

Au-dela de ce mode, c’est la défaillance car lggatifis revus pour celui-ci ne sont plus

satisfait.

Il'y a aussi la notion de défaut fugitif et permaingu’on se doit de définir.

Un défaut fugitif est un défaut qui peut survenimrainstant donné, et qui disparait apres un
certain temps par exemple on peut avoir une baisgmussée pour un régime établi di a la
rareté de I'oxygene en haute altitude, ce défapatait des lors qu’on atteint une zone ou la

densité minimale d’oxygene suffit pour le bon feashement des réacteurs.

Par contre un défaut permanant est un défaut quiesii a un instant donné, et qui reste actif
jusqu’a ce que le systéme ait une révision ou eéjer. C'est le cas dans I'exemple donné ci-

avant pour la surchauffe da a la défaillance daekeroents.



[.3. Méthodes utilisées dans la détection et isolah de défauts :

En générale, les méthodes de FDI peuvent étredea®s deux catégories principales :

Les techniques basées sur le signal, et les taomigpsées sur le modele.

Les méthodes basées sur le signal détectent lasitdédn testant des propriétés spécifiques
('analyse spectrale par exemple) de différentaaix de mesure. Les méthodes basées sur le
modele s’appuient sur la comparaison du comportewiteserve et du comportement attendu

(prédit par un modéle) du systéme.

Elles possédent un éventail d’application plus irtgod, relativement aux méthodes basées
sur le signal, et sont généralement constituéededx étapes : génération des résidus et
évaluation des résidus grace a un systeme de @e&disermann, 1997], [Chen et Patton,
1999], [Blanke et al, 2003].

Le rble de ce systéeme de décision est de détermiterésidu est significatif pour décider de

I'existence d’un défaut.

Les résidus sont représentatifs des écarts entcenfgortement observe du systeme et le

comportement de référence attendu lorsque le sgsfi@netionne «normalement».

Idéalement, un résidu doit rester a zéro en I'atrsele défauts et s’éloigner significativement

de zéro en présence de défauts.

Ceci n'est possible que si la modélisation du sgstéest extrémement précise. Avec des
erreurs de modélisations et de bruits de mesureggidu ne peut pas rester identiquement a
zéro en l'absence de défauts. Il en résulte qugeteération du résidu n’est pas une tache

facile.
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|.4. Détection et isolation de défaut :

La procédure de détection a pour objectif de déteani’apparition et I'instant d’'occurrence

de tout phénomeéne anormal affectant le comportechesysteme surveillé.

Pour parvenir a cet objectif, des résidus qui simiénus en comparant le comportement du

modele du systeme a celui du systéme réel soitadtil

Un moyen générique de construire un résidu estidiesle vecteur de sortie y(.) du systeme.
L’estimey(.) est alors soustrait du signal de sortie y(r) dé former le vecteur de résidus r(.)

suivant :

rk) =vy(K-yk (I-1)

Ceci est théoriquement idéalisé car pratiguemenédilu ne vaut pas zéro, en l'absence de
défaut, il prend une certaine valeur qui renvammdge des hypotheses simplificatrices utiliser
au cours de la modélisation, vient s’ajouter lesitbrde mesure qui affectent le systeme

d’acquisition, le vecteur se réécrit donc comme sui

r (k) = ym (k) - ¥ (k) (-2)

Ouy,,(.) estla sortie mesurée du systeme qui est compeségaus de la sortie réelle y(.),
de bruits de diverses natures relatifs a l'instmitaton et aux incertitudes de modélisation.
Dans cette situation, une méthode de détectionetltaime consiste a comparer la valeur du
résidu a un seuil prédéfini(fonction des erreurs de modélisation). Une alagstaléclenchée

a chaque franchissement de ce seuil :

r(k) <& — d(k) =0
(k) >e— d(k) #0

(I-3)

Ou d(.) représente le vecteur des défauts.
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Les résidus ont une valeur théorique nulle pousystéme idéal en I'absence de défauts (pas

d’incertitude du modele, ni de bruits de mesurehom nul dans le cas contraire.

La principale difficulté de la détection réside gad@ calcul du seuil des résidus. Un seuil trop
grand risque d’engendrer une non-détection. Auraort un seuil trop petit entrainera des
fausses alarmes. La problématique est donc dedrawv seuil optimal qui constituera le

compromis idéal entre un taux de fausse alarmenetaux de non-détection minimums

[Fellouah, 2007].

|.5. Génération de résidus

De nombreuses approches ont été utilisées pountappme contribution a la solution du
probleme de génération des résidus. L'idée la phtsrelle, qui est utilisée dans plusieurs
domaines industriels et notamment en aéronautegted’utiliser la redondance matérielle a
base d’actionneurs et de capteurs. Cependant,dgoiercette approche est tres efficace, elle
présente l'inconvénient d’augmenter le cout (ndtegbinstaller un plus grand nombre de
capteurs et d’actionneurs) et 'encombrement (espdditionnel requis pour l'installation des

capteurs et des actionneurs supplémentaires) desgsaus.

Une autre approche, appelée redondance analytigusjste a établir les relations entre les
mesures de grandeurs dépendantes qu’elles soienéme nature ou de nature différente. Sa
mise en ceuvre nécessite I'existence d’'un moduldidse ou dynamique, linéaire ou non
linéaire, déterministe ou stochastique) du systestiant les entrées et les sorties mesurées.
L’idée principale est de vérifier la cohérence dessures de différentes grandeurs effectuées
sur le processus et le comportement prévu pourasegsus a partir du modele analytique qui

lui est associe.

Deux familles principales peuvent étre distingudass cette approche, celles qui utilisent un
modele du systéme a surveiller, elles s’appuientascomparaison du comportement observé

et du comportement attendu (prédit par un modelegydteme.

La deuxieme famille concerne les méthodes poursguies les données acquises sur le
processus permettent de caractériser son modeandiéoitnement.
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Par exemple les méthodes basées sur l'intelligartieielle et du traitement du signal
[Frank, 1994], [Ragot et Maquin, 2000]

1.6. Détection des défauts capteurs

Le nombre d’observateurs utilisés est égal au nerdbrcombinaisons possibles de mesures

(n>1 avec n est le nombre de sorties du systéme).

Chaque observateur d’état peut étre piloté paéwdifftes sorties, ce qui augmente le nombre

de degrés de liberté de la détection de défauts.

A 4

A 4

Systeme > Capteur

Logique
v De
» Observateur 1
Décision

v

> Observateur 2

v ¥

> Observateur 3

Figure 1.3 : Structure de détection a base d’observateur

|.7. Détection des défauts actionneurs :

Pour la détection et la localisation des défautomeurs, plusieurs travaux récents se sont
basés sur les observateurs a entrées inconnuesttmrhd'estimer a la fois I'état du systeme
et les entrées inconnues. Dans le cas des sysheidases, plusieurs auteurs ont proposé des
meéthodes de conception d'observateur capable destegire entierement I'état du systeme

en présence d'entrées inconnues [Lyubchik et Kkgiet®93],[Moreno, 2001]. Edwards et
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Spurgeon ont proposé deux méthodes pour détectestieter les défauts actionneurs en

s'appuyant sur des observateurs a mode glissaiwajids et Spurgeon, 2000].

Dans [Liu et Peng, 2002] un algorithme d'estimaties entrées inconnues basé sur l'inverse

de la dynamique du systéme est proposeé.

Dans le cas des multi-modeles, des multi-observateentrées inconnues et leur applications
pour le diagnostic de défauts ont été étudiés dakbenak, 2004], [Akhenak et al.,
2007],[Chadli et al., 2008a].

A 4

Systeme

» Capteur

Logique

I De

Observateur 1

VY

Décision

:

Observateur 2

—

> Observateur 3

\ A 4

Figure 1.4 : structure de détection de défaut actionneurs
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|.8. Isolation des défauts :

La derniere étape du FDI est l'isolation, afin deesysteme sache ou se situe le défaut et a
guel niveau, on utilise les résidus géenérés pdéfaut en question pour pouvoir remonter la
ou se situe la panne, l'utilisation de plusieursicdés permet d’avoir plusieurs degrés de
libertés et qui dit dimension augmenter dit dir@atplus précise ainsi on peut remonter vers

I'origine de la défaillance systématiquement, lenedéche a suivre est la suivante :

On définit au préalable des résidys) rqui vont dépendre respectivement aux défayfty d
ainsi chaque défaut va correspondre a une signaésiduelle qui peut étre unique ou
multiple selon la structure adoptée, ainsi queimaedsion relative ai(t) et d(.), la figure

1.5 montre les différentes structures qui peuvent ésgmter dans ce cas de localisation.

dl d2 d3 d4 d1 dz d3 d4 dl d2 d3 d4
rn|of(11|1 rif0 0|11 ritjo 1,11
nl1]o0]1]1 rrlof1]0]1 rzj1 0,11

31000 3|1 ]1/0]1

Structure A r411 |11]1]0

Structure B
Structure C

Figure 1.5 : différentes structure de localisation

La structure A est sous dimensionnée car il y adésidus pour I'ensemble des défauts ceci

est insuffisant pour la localisation deet d;, on parle alors de structure non localisantes.
La structure B quand a elle est déterministe atlisante car si le résidy ne s’active pas
pour le défaut gelui-ci sera confondu aveg dt la localisation est ainsi impossible vis a vis

des deux défautsdt di.

La structure C est dite statistiquement localis&atetous les vecteurs(d sont linéairement

indépendants, ainsi la phase de localisation estedtfiable.
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[.9. Conclusion:

A travers ce chapitre nous avons introduit les2déhtes techniques utilisées pour la détection
et l'isolation de défauts ainsi que quelques défins sur les défauts qu’on puisse rencontrer

dans le domaine de I'aéronautique.
La technique que nous allons utiliser pour notreugition est celle basé sur le modele en
comparant a chaque instant les données recueifisaseuils prédéfinis permettant de détecté

une défaillance quelconque.

Apres ca, une fois le défaut identifié, on doit yoiu élaborer une commande afin de palier au

probléme introduit par le défaut en question.

Pour cela le bloc FTC permet d’accommoder, reconéigou bien restructurer le systéme

afin de garder des performances acceptables pdmnationnement sain.

Plusieurs méthodes de commande tolérante existerd k& littérature. Le chapitre suivant

illustre une classification non exhaustive de celle
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Chapitre 2 :
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Commde tolérante aux fautes



[1.1. Introduction :

L'objectif principal d'une commande FTC est de riim le bon fonctionnement du systeme
a contréler sous la présence de défauts par accdation, reconfiguration de la loi de

commande ou restructuration.

Plusieurs méthodes de commande tolérante aux dédaigtent, on les répertorie selon deux

approches principales, I'approche passive et active

L’approche passive est basée sur la conceptionstebdu systeme, ainsi le défaut est
modélisé telle une perturbation, donc on concgoitamecteur capable de rejeter celle-ci.

L’autre approche qui est active est élaborée de soce qu’elle apporte des modifications au

systeme selon la sévérité du défaut occurrenttrlectare du systéme et ses parametres

peuvent indépendamment ou la fois changer afirsdi@s un fonctionnement sain.
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[1.2. Classification des commandes tolérantes auxétauts :

Nous allons définir les différentes approches séiis dans la commande tolérante aux
défauts, la figure 1.1 est sous forme d’arboreseade la situation de chaque commande.

Comme nous l'avons introduit ci-dessus les appr@¢hieC sont divisées en deux parties : les

approches passives et les approches actives.

Approche
active

>

Accommodation
des défauts

Commande

Méthodes a base
de projection

Approche
passive
Reconfiguration
du systeme robuste
Méthodes de Méthodes Utilisant la
reconfiguration redondance

Modification des
parametres du systéme
de commande

Modification des parameétres
et de la structure du systém

de commande

Modification de la chaine
d’actionneurs ou/et capteurs

Figure 1.1 : classification des différentes commandes tolérantes
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I1.2.1. Méthodes passives :

Les méthodes passives sont équivalentes aux méttamlesynthése de loi de commande
robuste car on concoit le systeme de telle sottééaer un nombre fini de défauts prédéfinis

hors ligne.

De cette maniére, en utilisant les techniques dentande robuste tél et mode glissant le
systeme demeure ainsi insensible aux défauts pné&jédt ca sans avoir a changer la loi de

commande ainsi que les régulateurs.

Notre systéme fonctionnera de maniére nominalaret altération des performances quel que
soit le défaut occurrent a condition que celui-iti &é répertoriée lors de la phase de

conception du systeme.

L'utilisation du bloc FDI n’est alors pas nécessalans cette approche passive car le défaut
est pris comme étant une incertitude de modéisate principal atout d’avoir un bloc FDI

dans une approche passive est la détection de ppen@anentes en vue d’'une maintenance
ultérieure, cependant l'utilisation de cette appea’est pas sans risque car si un défaut non
répertorié vient & se produire, le systéme voihaege de stabilité se réduire et méme tomber

dans l'instabilité, ce qui est tres dangereux pappareil .
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[1.2.2. Méthodes actives :

Les méthodes actives sont généralement class#iéekeux sous classes : 'accommodation

de défauts, et la reconfiguration du systeme [Staiexki, 2003].

Lorsque l'on parle de reconfiguration du systénaestructure du systeme a contréler est
modifiée de facon a compenser l'effet du défauiligation de redondance matérielle,

logicielle...).

C'est ce qui est utilisé pour notre simulation $arplateforme car dans le domaine de
I'aéronautique on a souvent recours a la redondaratérielle pour des raisons de fiabilités.

Une perte totale d’'un actionneur ne peut étre coisg® que par un autre actionneur qui lui
soit redondant ou bien par une réaffectation sautdes actionneurs sains permettant de
réduire I'effet indésirable introduit par la pede cet actionneur.

En d’autres termes, les entrées/sorties entra lelcommande et le systeme a contrbler sont
modifiées a travers un changement des parameétiss lat structure de la loi de commande.
Lorsque I'on parle d’'accommodation de défauts elesées/sorties entre la loi de commande

et le systeme a contréler restent inchangées.

Dans le cadre de 'accommodation de défauts, dindige les méthodes a base de projection,

des méthodes de reconceptions.

Dans les méthodes a base de projection, il s’a&g#électionner la loi de commande adéquate
a partir d’'un ensemble de correcteurs pré-calchti#s ligne telle que la méthode de gain
séquencé. Les méthodes de reconception impliquerdalcul en ligne ou hors ligne des

parametres du correcteur (commande reconfiguraiia)ne nouvelle synthese de la loi de
commande modifiant ainsi la structure et les pateséde cette derniére (commande

restructurable).
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[1.3. Méthodes a base de projection :

Ce sont des méthodes de commande tolérante cacelédors ligne pour les différentes

situations de défauts qui peuvent survenir au coungol.

11.3.1. Commande a séquencement de gain

La technique de séguencement de gain est une neééhlogise de projection cette méthode est
utile du fait qu'un seul correcteur linéaire inaari ne peut satisfaire tous les criteres de
performance et de robustesse requise au long tfésedies phases de vol, et en présence de

défauts modifiants la dynamique du vol.

Le principe est qu'u préalable des valeurs de gaircorrecteur sont pré-calculés pour les
différents cas de figures, donc en fonction deitesse. La masse qui décroit de fagon non
linéaire du fait de la consommation du carburastmeteurs, 'altitude qui dépendra du trafic

aérien ainsi que des caprices de la météo, dofanetion de tous ces parametres physiques
des gains sont pré-calculés pour différents cadéflgllances, on n'a ensuite qu’a commuter

sur la valeur du gain du correcteur adéquat afltddce.

L'utilisation du mécanisme (FDI) est obligatoir@, plus d’'une estimation d’état du systeme,
elle est aussi requise afin de reconfigurer leemeur sur les bons parametres. Cette étape est
cruciale car une mauvaise estimation de la comioatau systeme sur le gain ainsi défini ne

correspondrait pas au défaut occurrent et ceciqouera une instabilité certaine.

Le principal inconvénient de cette méthode estigpahibilité de lois de commande preé-

calculées et enregistrées en hors ligne.

[1.3.2. Les méthodes multi - modeles (MMC)

Cette méthode est trés utilisée du fait de sa siit¥let sa plage d’action, car pour un
systeme non linéaire sur un horizon connu, on legediviser en plusieurs fragments linéaires
qui définissent chacun d’eux un domaine linéairguali on puisse élaborer une commande

simple valable et propre a la plage ou le systeshesre train d’évoluer, et par la suite on a
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gu'a commuter sur la loi de commande qui correspandrégime de fonctionnement

prédéfini.

Il existe deux approches pour la méthode du muttiiehe, la premiére utilise un algorithme
qui commute sur les différentes lois de commandecpiculées, appelée approche MMST

(Multiple Model Switching and Tuning).

L’autre approche est celle de 'IlMM (Interacting Mple Model) qui utilise les différents
modeles pré-calculés pour chaque défaut, par ta sne combinaison convexe est élaborée

entre tous les modéles afin de prendre une déais@ommande.

11.3.2.1. L’'approche MMST

Comme définie ci-dessus cette méthode est élabawéeréalable, pour chaque défaut
survenant sur le modéle nominajMun modéle en défaut est construit en hors ligaeaiksi

gue son correcteur qui permet de recouvrir le défawquestion.

Le probléme qui se pose est de trouver le meilteuple correcteur/modele afin d’avoir une

bonne tolérance a la panne en question.

En présence d'une panne, la représentation dunsgsést supposée s’écarter (en termes de
distance paramétrique)edu modele nominal (M) et adopter un modéle de défaillance YM

La méthode MMST permet en principe de converger ¥ite vers le modéle qui permet de
mieux couvrir les effets de la panne et est dons performant qu'une approche par modeéle

unique comme le montre la figure 11.2 [Geanina, @01
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Figure 1.2 : structure MMST

11.3.2.2. L’'approche IMM :

L’approche MMST requiére la connaissance exactanddele en défaut ce qui n'est pas
nécessaire pour l'approche IMM qui elle, représelgemodele en défaut sous une
combinaison convexe d’'une multitude de modélesé&auts, le modele de défaut occurrent

est donné alors par la relation suivante :

Mf = §V=1 MiMi aveCMi EM M > OeR

N

=1 Hi=1 (I-1)

Pour un défaut quelconque, le systeme de déteetidhsolation FDI calcule lg; qui est la
probabilité que le défaut occurrent ait son modeles I'ensemble M et ensuite commute sur

la loi de commande qui correspondiale plus proche de 1.
Pour cela on utilise un banc de filtre de Kalmancbaque filtre est associé a un mode de
fonctionnement différent du systeme. De cette miap@n a une bonne estimation de I'état du

systeme et un gain de calcul considérable.
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Néanmoins le fait d’identifiey; en ligne provoque des commutations brusques sur les
différents modeéles, et si on a affaire a un défeunt répertorié ou a deux défauts a la fois, la
commande ne peut garantir le maintien des perforegmexigées provoquant méme parfois

une instabilité.

[1.4. Méthode de reconfiguration
[1.4.1. Méthode de suivi de modéle (MFM)

Dans cette approche, les gains du controleur sdoulés en ligne afin d’'imposer au systeme
la trajectoire désirée en employant la techniquesdivi du modele ou en réduisant au
minimum la fonction de colt quadratique des éocamtse les valeurs des états réels et celles

générées par le modéle.

Ici f (XaUg) Sur la figure ci-dessous représente I'avion empaou non, e R" est le vecteur
état mesuré de l'avion, M (43X W, , p ) est le modele a suivre,efR’ est le vecteur des

parametres de performance.

Up € R représente s'il s’agit de commander un avion, denmande du pilote (manche,
manette de gaz, palonniers) et alors, @ R" représente la commande des surfaces

aérodynamiques[Geanina, 2010].

Manche (mini-manche)

" Up Xd Ua Xa
Pilote | pajonniers — | M, p) Controleur > fxa,Ua) >

Manette de gaz

Figure 11.3 : commande a base de suivi de modele
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[1.4.2. Méthode de réaffectation des actionneurs

Dans le domaine de I'aéronautique la méthode déertation d’actionneurs et tres utilisée,
car elle permet de calculer les différentes comraara distribuer sur les actionneurs sains.
Afin de produire les moments aérodynamiques désieds avoir a remodeler la loi de
commande comme le montre la figure 1.4, cette ggerthnce n’est atteinte que dans les

systemes sur-actionnés.

Fonctionnement
sans défauts  ajocation des

r actionneurs Actionneurs

| Loide . Systéme D AN
S commande

Réallocation des
. actionneurs
Fonctionnement
avec défauts
Signal de mesure des different capteur

Figure 1.4 : commande a base de réallocation des actionneurs

Les principaux avantages de cette méthode sont :

En présence de saturation d’actionneur quelcongué uh appel d’effort supérieur a ce que
celui-ci peut produire, I'intervention d’autres iacineurs judicieusement choisis viennent

réduire la charge sur l'actionneur saturé et ginsduire I'effort désiré.

La réaffectation d’actionneurs tire son avantagéaitude la redondance matérielle présente a
bord de l'aéronef et permet au systeme d’optiméssr objectifs, tel que la réduction de la
trainée pour une minimisation de la consommatiasiajue I'augmentation de la portance

permettant le décollage a faible vitesse.
En occurrence de défaut I'action du superviseumpeila réaffectation des actionneurs afin

gue celle-ci palie le défaut en question sans aveoaconfigurer la loi de commande tout en

gardant la dynamique désirée.
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11.4.2.1. Probleme mathématique de la réaffectation’actionneurs :
Considérant le systéme linéarisé suivant :
x=Ax+Bu (1-2)

Lorsque l'une des surfaces aérodynamiques voite$ficacité réduite ou bien reste bloquée

sur une position quelconque, I'équation d’état st@omme suit :
X=AX+Bu+d (I-3)

Avec
B: est la matrice de commande aprés défaut
Us est la commande des actionneurs sains restant

d est la commande que provoque 'actionneur blegude systéme
Soit le vecteur de sortie

y=Cx (11-4)
La dérivée de la sortie donne

y=Cx (11-5)
En substituant I'équatiofil-3) dans(lI-5) on aura

y=CAXx+CBuy+Cd (1-6)

bY

Dans les systemes a réallocation d’actionneur lmbme de surface de commande ou

d’actionneur est toujours supérieur ou égale atevecle commande en sortie.

Pour un fonctionnement saint (sans défaut), leeaystdonne la commande aitous ses

actionneurs, on aura dongcpmme suit :

n-7)
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ys=CAx+CBugy

L’objectif de notre commande est alors de cherchafin queyssoit le plus possible proche

dey ce qui revient a réécrire I'équation suivante

CBu=CBu+Cd (11-8)

U est alors calculé de sorte a minimise le criterdgatique ci-dessous

minu1=§[(1-g) (CBu+Cd-CBY Q(CBu+Cd-CBY+eu Qul (11-9)
Sujet a:
UminS u S Umax (”'10)
Avec
O<e<1

U commande en présence de défaillances.

Us -commande saine (sans défauts).

La contrainte qui est posée supermet d’éviter le phénomene de saturation desreneurs.

Q et Q étant des matrices définies positives de dimessaoiéquates.

Plusieurs méthodes existent pour la résolutionrdblpme d’optimisation de la réaffectation
des actionneurs, on peut citer la méthode du pseudwse, le point fixe, moindre carré

pondérée, la réaffectation directe qui est tres Hiaillée dans [zhou, 2009].

11.4.2.2. Approche par réaffectation directe :

L’objectif principale de cette méthode est de tuwn vecteur de commandeyui donne la
meilleure approximation der dans une direction donnée. Ainsi, la réaffectatibes
commandes directes vérifie la direction du vectéurchaque instant, qui est une
caractéristique importante particulierement pows dgplications telles que la commande de

vol.
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Dans un cas particulier de la matrice B, la réadfiian directe fournit une solution unique au
probléme.

La condition pour que cette propriété soit satisfaist que toute les ligngs de B doivent

étre linéairement indépendant.

Avec q nombre de ligne de B.

Pour la commande en vol, le nombre de lignes dst Baivent égal a trois, qui correspondent

aux trois composantes du vecteulans la loi de commande du modele.

Ces composantes sont les accélérations angulaireans les trois directions de I'avion
tangage, lacet et roulis.

Les colonnes de B représentent les contributi@ssdiverses gouvernes a chacune des trois

accélérations angulaires

Pour une matrice donnée B il faut trouver un nomtdel (a) ainsi qu'un vecteufu)

satisfaisant la fonction objective suivante :

max J=«a (11-11)
Sujet a:
B)u; =av (11-12)
g = Bl (I-13)
v
U min,i < U; < U max,i (1-14)

Sion ax > 1 alors
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u= 4 (11-15)

L’avantage principal de cette approche est quietige le probléme de réaffectation de fagon
directe et audacieuse. Aucune reconfiguration desnpetres n’est nécessaire, puisque la
solution au probleme est déterminée de maniereaeti par le biais de la matrice (B) et des

contraintes.

Sia > |, aucun actionneur ne sera saturé, la commandseaé®e. Sinon il y a risque de
saturation et donc d'instabilité. La encore, il @i une parade, en implémentant dans la
boucle de commande en réaffectation une commamdievifadup) pour éviter le phénomeéne

de saturation.

La méthode employée pour résoudre le probléme id\igdtion lié a cette approche est la

programmation linéaire
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[1.5. Conclusion :

Dans ce chapitre nous avons exposé les différeatbmiques permettant de commander le
systeme de maniere a tolérer la faute occurrergé gpit connue ou pas, pour ca il faudrait
avoir une dynamique du bloc FDI assez rapide pppad au dispositif de commande
tolérante FTC car l'introduction de retard propmmnsl la boucle est une non linéarité qui
conduit souvent a une instabilité certaine. La iatlsg a plusieurs travaux qui ont été mené
pour I'analyse d’architecture coopérative pouréatgpn des deux blocs FDI/FTC [CIESLAK,
2007].

Nous rappelons que notre plateforme de simulatish assez flexible et permet la
modification des techniques de détection et de canu® tolérante par le simple ajout de

blocs dédiés a ce contexte sous I'environnementi8ikn

Pour notre simulation, nous avons opté pour undfediation directe des actionneurs
redondants sur le sous-systéme des gouvernes fagear, car c’est cette technique qui est

utilisée par la firme Boeing sur son 747-400.
Avant d’entamer la simulation, on se doit de déffiuelques notions de mécanique de vol

ainsi que la modélisation mathématique de la dygaenide vol, ceci sera développé au

chapitre suivant.
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Chapitre 3 :
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I11.1. Introduction :

Avant d’entamer la modélisatioredappareil de vol, on se doit de définir quelquegions
en mécanique de vol, c’est-a-dire comment un apgpaesant plus de 190 tonnes arrive a
voler dans le ciel, car l'air est occupé par unditude plus faible densité que les matériaux

utilisés pour la construction des aéronefs.

[11.2. Définition d’'un aéronef :

Un aéronef est towtppareil pouvant s’élever et circuler dans les@arsses propres moyens.

[11.3. Principe de fonctionnement d’'un aéronef :

Afin qu’un avion puisse rester en sustentation dams celui-ci doit compenser son poids qui
le contraint a tomber en direction de la terre dua gravité terrestre en générant une force

supérieur ou égale et de sens opposée. Cettefammeelle la force de portance.

Pour générer une force de portance, il faut que $& trouvant au-dessus de I'appareil soit
plus léger que celui qui est au-dessous, on seddait soit de créer une dépression au-dessus
de I'aéronef ou bien d’avoir une surpression ersoleés comme le montre la figure 11l.1, ces
principes sont utilisés selon le type d’aéronefdé&yavion civil, aille volante, hélicoptere,

aille battante....).

Profil d'une aile d'avion

Portance

Figure Ill.1 : Principe de la portance
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Dans notre cas, c’est un avion de transport comaleagai nous intéresse, ce type d’avion
relativement lourd crée de la portance en faisantiler I'air plus vite au-dessus des ailles
gu’'au-dessous. Pour cela, ils doivent acquérir vitesse relative a I'air suffisante pour que
celle-ci crée la portance nécessaire au décollagrianaintien de la sustentation, c’est le role

des réacteurs qui fournissent une poussée qui Serenen pourcentage.

Ce type d'avion est équipé d'ailles & géométriciakde, ils peuvent donc contrdler leur
portance a différentes vitesses au gré du pilatégure ci-dessous montre l'aille a géométrie

variable en action.

Volets Kriiger

Carénages des
rails de volets

Volets a plusieurs fentes

nebanma

Figure 111.2 : A illes d’avion & géométrie variable

Une autre force vient s’ajouter aux trois typegsatee cités ci avant qui est la trainée.
La trainée n’est qu’une force de réaction due ke ald la poussée qui dépend de la vitesse et

des surfaces que I'air vient percuter de face.
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Figure 111.3 : les différentes forces agissant sur I'appareil@n v

A partir de ces quatre forces fondamentales, om lpswitiliser pour que I'appareil suive des
mouvements de roulis, tangage et lacet toute enagagle la distance suivant son espace
d’évolution, la figure II1.3 illustre ces mouvemsryrincipaux.

Le tangage permet a l'appareil de gagner de Ualétou d’en perdre, les mouvements de
roulis et de lacet sont utilisés pour prendre degyes stables ou bien de compenser des effets
indésirables provoqués par le couplage des diffésesommandes de vol ainsi que la
présence de vent latérale perturbant.

©

S

Weight

Figure I11.4 : Mouvement de roulis Figure II1.5 : Mouvement de tangage

Palonnier a droite Palonnier a gauche

Figure 111.6 : Mouvement de lacet
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I11.4. Modélisation :

I11.4.1. Triédres de référence :

Selon l'utilité, les différents paramétres de wvell que la position cartésienne, les positions

angulaires, vitesse lié au centre de gravité, sgater selon trois triedres distinct.

Le triedre terrestre local3(Xg, Yg, Zg) : L'origine de ce triedre coincide avec le certes
gravité de l'avion. L’axe X est dirigé suivant une référence d’azimut (nordi \au nord

magneétique en général).

L’axe Zg est orienté dans la direction du centre de laeldiaxe Ye est perpendiculaire au

plan X Zg et est orienté vers 'Est comme le montre suigaré xx en bleu.

Le triedre avion @, (Xg, Yg, Zg) : Ce triedre est une base d'étude pour le mountrme

I'avion par rapport aux autres triedres de réféesnc

L’axe Xg est issu de l'origine @ et orienter vers le nez de I'avion. C’est I'agaditudinal de
I'avion, en général voisin de son axe principahditie. L’axe % est perpendiculaire au plan
de symétrie de I'avion et est orienté vers la étolte plan X% Zg coincide avec le plan

symétrique de l'avion.

L’axe Zg est perpendiculaire au plan horizontal avignYg et est orienté vers le bas, celui-ci

est représenté en noire sur la figure ci-dessous.

Figure Ill.7 : Triedre avion et terrestre
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Le triedre aérodynamiquevs (Xw, Yw, Zw) : L'axe Xy est orienté suivant la direction du

vecteur vitesse air. L’axeyZest perpendiculaire é I'axeyet orienté vers le bas.

L’axe Yy est perpendiculaire au planyZyw et est orienté vers la droite comme illustrer ci-

dessous en couleur rouge.

Figure I11.8 : Triedre avion et aérodynamique

[11.4.1.2. Matrices de passages entre les différemtriedres de références :

Selon le besoin, I'expression des différents patesaeen fonction d’'un repére particulier est

plus aisée qu’en fonction des autres repeéres.

On passe d’'un repere a un autre en faisant ungorotde ce dernier autour du centre de
gravité, mathématiquement cela se traduit par [#érehtes matrices de passages entre

reperes.

[11.4.1.2.1. Passage du triedre terrestre local atriedre avion :

La matrice de passage du triedre aerodynamiqueealne avion (une rotation enpuis une

rotation eng) est donnée par :

cosa cosff —cosasinfi —sina
Lwos = sinf cosp 0 (111-1)
sinacosf —sinasinfi cosa
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l11.4.1.2.2. Passage du triedre terrestre local atriedre avion :

La matrice de passage correspond a trois rotatiansiedre terrestre local au triedre avion

¥Y—60—¢ et s’écrit :

cos ¥ cos 0 sin¥ cos 6 —sin 6
Leog =| cos ¥ sin @ singg —sin¥ cos ¢  sin¥ sin 0 sing + cos ¥ cos¢p cos @ sing| (l-2)
cosWsinBcosp+sin¥sing sin¥sinbcos¢d—cos¥ sing cos 6O cos P

Ou les trois angleg, 6 et¥ sont les angles d’Euler (I'assiette latérale, i@t$s de tangage et

le cap ou azimut).

111.4.1.2.3. Passage du triedre terrestre local atriedre aérodynamique :

La matrice de passage du triedre aérodynamiqueédalnet terrestre local suivant les rotations

successiveg,—y — u , est exprimée par :

cosycosy cosysinysinyi—sinycospyt cosysinycosyu+sinysinu
Lwog = | Sinycosy sinysinysinu-+cosycosy sinysinycospyu—cosysinu
—siny cosysinu cosycospu

(I1-3)

Ou les angleg ety sont respectivement I'azimut aérodynamique etelatgp aérodynamique

(ou “la pente”). L'angleu représente I'angle de roulis aérodynamique [Geard@10].

l11.4.2. Equations régissant la dynamique de vol :

Afin de traduire le comportement dynamique d'un oavisous forme d'équations

mathématiques, on utilise les principes fondamentkeula mécanique Newtonienne avec les
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conditions idéalisates qui considéere le systemenatgl un corps rigide, alors qu’en réalité il
existe une dynamique des différentes parties dirdieef (fléchissement des ailles selon la

charge et la portance, augmentation de la presgipliquée sur le fuselage en haute vitesse).

On considere aussi, la masse de I'appareil resteaimgé pour le modéle alors que celle-ci est

sensé diminuer a fur et a mesure que l'avion cons®ison carburant.

[11.4.2.1. Forces agissants sur I'appareil

Au cours du vol I'appareil est soumis a des forerterieurs par le biais de la poussé des
moteurs, les forces aérodynamiques ainsi que latgtian terrestre, ces forces sont modélisé
comme suit :

111.4.2.1.1. La poussée des moteurs

Plusieurs moyen de pousseés existent dans le domeaih@éronautique, pour notre modeéle on

s’intéresse au turboréacteur qui est utilisé damdupart des avions a réactions.
La poussée d'un moteur est généré par la détentgadurésultant de la combustion du
carburant a travers la tuyere d’échappement, unee fde poussée est alors créé et est

appliquée sur le centre de poussé de I'appareil CP.

Le vecteur poussé est tel que :

(I11-4)

On remarqgue qu’il y a qu’une seule composante gausslon I'axe X du triedre avion B, cela
est due au fait que les réacteurs sont solidaiesiles et sont fixés de maniere a avoir la

poussée suivant I'axe X de I'appareil pour desorade stabilité.
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111.4.2.1.2. La force de gravitation

C’est la force qu'applique la terre sur tout objséssituant a lintérieur de son champ de
gravitation, elle est appliquée au centre de gtadé I'avion CG et dépend de I'altitude z et

de sa masse m.

Son vecteur exprimé dans le triedre terrestreeést t

0
Gy = mi (1-5)
9(2)

La projection du vectelfr‘E dans le triedre s’obtient en multipliant la magride passage par

le vecteur considéré comme suit :

Gs=Lg g . Gg (I11-6)
Ce qui donne :
5XB -mg sin @
Gg =|Gyg| = | mgcosBsing (n-7)
523 m g cos 6 cos ¢

111.4.2.1.3. Les forces aérodynamiques

On distingue trois forces aérodynamiques princgalappliquant sur le fuselage de I'avion,
et donnant une résultante s’appliquant sur le eesérodynamique CA, il y a la trainée D

(drag), la portance L (lift) et la force latérale Y

Il est plus aisé d’exprimer ces composantes daireldre aérodynamique et ensuite faire la

projection sur le triedre avion.

A)XW —-D ) Cp
Aw = [Ayw| =|-Y|= 5pSV |G (I11-8)
I‘TZW —L CL
On note Q :% p SV, qui est la pression dynamique.
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Avec :
p : La densité de I'air s’écoulant sur les surfaa@odynamiques
S : c’est la surface que font les aille on lesgtan)t sur I'axe considéré

Cpb, CLet G : sont les coefficients de pénétrations de l'edrefficients aérodynamiques)

L’expression des forces aérodynamiques dans krérigvion est :

A)XB —DcosacosB+Ycosasinf +Lsina
5= |Ayg| = —DsinB —Ycosp (11-9)
Azg —DsinacosfB+Ysinasinf —Lcosa
Le vecteur résultant des trois forces appliquépgareil s’écrit alors :
Fxp Axp + Gxp + Txs
FB = FYB = AYB + GYB + TYB (”I'lo)
Fzp Azp + Gyp + Typ

La figure I11.9 montre les différents points d’afmaltions des trois forces principales

Figure 111.9 : points d’application des forces agissant en vol
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[11.4.3. Les moments aérodynamiques

Un moment aérodynamique est le moment que faibrieefaérodynamique qui résulte de la
charge qu’impose le vent sur les surfaces aérodigneas avec le foyer (centre de poussé des

forces aérodynamiques).

Le vecteur des moments aérodynamiques dans legr@&odynamique est donné par :

L b.C

= 1

Mp = M| = Epva2 c.Cp (In-11)
N b.C,

Avec :
b : la demi longueur d’aille.
c : est la longueur de corde.

Ci, Cnet G,sont des coefficients aérodynamiques.
Pour avoir les moments aérodynamiques dans leéredon il faut faire le calcul suivant :
1‘71)1'34 = @cp — Tcc) I‘TW + 1‘71)124/ (I-12)

Ou (Fp —7cc) est appelé vecteur extrémité qui correspond didtance entre le centre de

poussé et le centre de gravité.
[11.4.3.1. Moments due a la poussé des moteurs

Un moment de poussé est créé lorsque on commasndwokeurs de part et d’autre d’'un avion
de facon dissymétrique cela a pour effet de preduir couple de lacet soit a cause d’'une
défaillance affectant la poussé de I'un des motpurest un effet indésirable, ou bien en

réponse a une défaillance de I'empennage vertiafite de contrecarre l'effet du lacet

indésirable provoqué par le blocage de la dérieengfennage.
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Figure 111.10 : poussée dissymétrique

Le moment de la poussée est donné par :
MSC = (7, — 7o) T, + MY (I1-13)
Le moment total créé par les moments aérodynamigiue®ment de poussé est comme suit :

My = M§ + MP (11-14)

Ici le moment créé par la force de gravitation t@mient pas dans I'expression des moments

totaux car il est nul, celui-ci s’applique directemh sur le centre de gravité.

[11.4.4. Equations du mouvement

Les équations régissant le mouvement de I'apparefitient par I'application du principe
fondamental de la dynamique, on définit les aceélgms linéaires selon les trois axes du

triedre avion ainsi que les accélérations angldassociées.

I11.4.4.1. Accélérations linéaires

F.
u=£+qw—rv
m
. _ Frs (lll-15)
N v=—+ru—pw
m
. Fzp
= —+ —_
w - pv—qu

—
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[11.4.4.2. Accélération angulaire autour du centrede gravite :

(IXX - IYY + IZZ)IXZ (IYY - IZZ)IZZ - I)%Z

[y Iyz
szMXB‘FFMZB"‘ D pq D
1 I, —1 I
] q = — MYB + u p r+ ﬂ (rz — pz) (I”'16)
IYY IYY IYY
. IXZ IXX (IXX - IYY)IXX + I)%Z (IYY - IXX - IZZ)IXZ
T Mot Mt D D
Ou D=IyyI;; — 1%, (1-17)
lij) est la matrice d'inertie.
A ces équations on associe les équations d’Euletanne :
0 = —r sin@ + q cos ¢
(1-18)

. sin @ + r cos
lp:q @ @

cos 6
¢ =p+tgO(qsinb +rcos )

Cela va nous permettre de relier les vitesses aimgalmesurées dans le triedre avion aux

taux de variation des angles d’assiette.

L'effet que provoquent les forces aérodynamiquepeddra de l'orientation du vecteur

vitesse air par rapport au repére avion.

Il est utile de donné la forme du vecteur vitesse a

. ug (u — Wy)®
V, = |vB| =| v—Wy)B (11-19)
wg (w —Wp)P
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Son intensité est donné par :

V, = Juz +v2 + w2 (111-20)

D’ou les angles aérodynamiques suivant :

“Tt )T W (11-21)
p=sin~ (L)~ 28

Ainsi que la vitesse inertielle liée au triedredstre qui est donné par :

X| [cos cos 8 cos¥sinOsing —sinWcose cos¥ sinfcos@+sin¥sing||U
y|=|cos cos@® sinW¥Wsinfsing +cosW cos @ sinW¥ sin cos @ —cos¥ sin||V (n-22)
7 sin 6 —cos 0 sin ¢ —cos 0 cos ¢ w
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[11.5. Conclusion :

Au cours de ce chapitre on a donné un bref apencle Sonctionnement d’un avion de ligne

ainsi que ses différents composants, ses moyepgdalsions, sustentation.
Nous avons aussi élaboré le modéle mathématiquaetant de décrire les différents
mouvements de ce géant des airs a partir d'équatispez simplificatrice, car on a considére

I'appareil comme étant un corps rigide muni d'uresse constant.

Afin d’avoir des résultats se rapprochant le plassible au fonctionnement réel on doit

utiliser un modele décrivant avec fidélité le i@mictionnement d’'un avion de cette catégorie.

Pour cela un modeéele numérique non linéaire existes MATLAB [mathworks] et permet

d’avoir des résultats assez proche de la réalité.
A partir de ce modéle nous allons développer uagefirme qui va permettre d’étudier et
d’élaborer différente techniques de détectionseet@mmandes tolérantes avec pour résultats

une animation graphique détaillé avec toutes I6a&es aérodynamiques en action.

C’est ce que nous allons développer au cours doitchauivant.
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Chapitre 4 :

Présentation de la plateforme logicielle
Et

Simulation de défaillances
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IV.1. Introduction

L'utilisation de modeles est devenue commune tankgveloppement d'avions. Beaucoup
de modéles de sous-systemes d'avions sont conguapalyser, optimiser, et synthétiser la
commande propre a ces sous-systemes. Le compottelmenodéle de I'appareil dans les
simulateurs en présence d’échecs est utilisé adirconcevoir les différents modules de

commande embarqués a bord.

Cette simulation montre comment un sous-systémecalemande des gouvernes de

profondeur peut étre relié a un modele complexe sijmule la dynamique générale de

I'appareil avec la perte du contréle.

Pour notre exemple de simulation nous allons notéya@sser au blocage de la gouverne de

profondeur en position sur un Boeing 747-400.

Cet appareil est équipé de deux gouvernes de muetos, chaque une d’elle est actionnée

par deux vérins hydrauliques alimentés par 3 disduydrauliques indépendants.

Gouvernes de
profondeur

Figure IV.1 : Image correspondante aux gouvernes de profondeur
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Pour la partie électronique le systeme est pilarédeux unités de commande de vol primaire
(PFCU) ainsi que deux modules de commande par ggliragissent a travers deux lois de
commandes différentes selon que le systeme séinetionnement normal ou défaillant.

Pour un fonctionnement normal le systéme obéitelandite sophistiquée entré-sortie LIO
et RIO qui commande les vérins extérieurs, parreaéns le cas de la défaillance le module
de commande des vérins intérieurs incorpore unge@ommande directe LDL et RDL.

La répartition des circuits hydrauliques sur leatoeivérins est illustrée a la figure IV.2, on a
deux circuits alimentant chaque vérin extérieupde et d’autre, le troisiéme circuit est quant

a lui partagé par les deux vérins intérieurs gaetluoit.

Volet gauche Volet droit

Circuit
hydraulique 3

Circuit
hydraulique 1|

Ci;cuit
hydraulique
2

meee=  Circuit hydraulique

PFCU 2

| oL | ROL |

Circuit électrique

PFCU 1

{ LIO | Rlo}

Figure IV.2 : Schémas synoptique du systéme des gouvernes
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IV.2. Présentation de la plateforme :

Notre plateforme se compose de trois parties eésflest la premiére concerne le module de
surveillance qui assure la détection et la réadtem des actionneurs ainsi que l'injection de
défauts, la seconde partie interpréte les résukats de la dynamique des gouvernes et les
envoie dans le modele de l'appareil afin d’illugtréfluence de celle-ci sur la dynamique de
I'aéronef, cette partie affiche les données essigdi relative a la dynamique de l'avion tel

I'altitude, le roulis, le lacet, la vitesse....

Pour la troisieme partie c’est linterface graplaqqui génere une animation propre au
données recueilli de la simulation appliquée apapil en question via le logicielle de

simulation FlightGear.
IV.2.1. Le module de détection et de réaffectation
Le modéle utilisé pour notre banc d'essai est digge dans la bibliotheque de Simulink

MATLAB, plusieurs travaux ont été menés s'intéressansi a la dynamique des gouvernes

sous l'effet de tout type de défaillance [Pietavidstermaret Jason Ghidella,2004].

LO_mode
D } RO_mode
In1 Out1 —p{In1 pos_bus

u .
to U_mode
chaine de capteurs conditionnement du signal et RI_mode

detection dedefaillance .
bloc de réaffectation miodes

.—b set point control points

Inject FailuresGUI Commande du pilote

| positions

Injection de defaillance dynamique des vérns et volets
commande

Figure IV.3 : Modele générale du sous-systeme gouverne de pledion
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Cettepartie modélise la dynamique existante entre lecmaigui commande les gouvernes de
profondeur par l'intermédiaire des vérins hydraugig qui sont reliés au volets ainsi que la

dynamique de ces derniers qui sont soumis a layetdws vents et les forces aérodynamiques.
A cela s’ajoute les blocs qui ont pour fonctiorréemmande, la détection et la réaffectation.

IV.2.1.1. Le bloc régissant la dynamique du systen@commander

2 ) P cont int
control points

3 > pre

hydraulic pressures Left Elevator :I :I —~
[ elevator positions

1) P

modes

Right Elevator

Actuators

Figure 1V.4 : Sous-systéme actionneur des gouvernes de profondeu

Comme le montre la figure IV.4 le systéme est divese trois sous-systemes qui sont

interconnectés entre eux afin d’assurer la fondies gouvernes.

Sous systemactuators: il représente la dynamique des quatre vérinssqot sélectionnés
selon le mode opératoire qui dépend de la défadlatcurrente, en sortie on a une force qui

est délivré par une paire de vérins sélectionnée.

La dynamique qui lie la commande du vérin a la dodglivrée par celui-ci en sortie est

donnée par le schéma bloc suivant.
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X
iston force
oo piston area P
1 (forward)
s
oil volume
i > 200
set point X - —
' Fwa
servo servo valve dynamics
-2 displaced oil
live pistonvelocity
piston area
(backward)

Figure IV.5 : Modéle du vérin hydraulique

Ensuite, a partir de la force générée par les péstie part et d’autre des gouvernes, on doit
recueillir en sortie la position de la gouverne €ast elle qui nous intéresse afin d’analyser la
dynamique de I'ensemble, le transfert qui lie lecéoet la position de la gouverne est donné

par la figure IV.6.

@.

wind load
1 1
CO—» > < > L
piston - — elevator position
force veloaty position
il

) N elevator velocity
viscous friction

Figure 1V.6 : Modele du volet de profondeur
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IV.2.1.2. Principe de détection

Le principe utilisé pour la détection de défauts lessé sur la comparaison de valeurs par
rapport & des seuils de fonctionnement normal grilpar un raisonnement logigue comme
illustré a la figure IV.7, pour notre cas on dispaBune chaine de capteurs redondants au

nombre de trois, afin de faire face au cas de Wkiae d’'un des capteurs.

validated sensor value ——@
P signals validated
sensor
curent failure
1) Validit i
N 1 v Yy —|_> failure
input +—P» — [—Pprevious AND P! validity
signals z loggi 4@
9 previous Rate of Change Heil
values Threshold logging
Screen Signals
Psignals  Validity

Range Threshold

Figure IV.7 : Schéma bloc de détection de défauts

L’entrée du signal de position est ainsi retardél@dloc previous values afin de mesurer la
différence de la valeur actuelle de la positiom &aeur antérieur, la différence ainsi calculer
est comparé au seuil de variation maximal autqreséce type d’avion qui est de I'ordre de

20 cm par 0.01 s. la figure 1V.8 montre le schéhoa borrespondant a cette vérification.

1 O I L 1

v D
s - -

Relational Validity

@ Operator

previous
20 p

MAX time step
pitch rate

Figure IV.8 : Schéma bloc de détection du dépassement de &iwvariimite

53



Si la variation de la position est normale, la diadi vis-a-vis de ce critere est mise a 1, un
deuxieme critére doit étre vérifié afin de déterenida validité générale du vérin en
fonctionnement, qui est lié au débattement maxides volets de profondeur limité par la

dynamique de ce gros porteur.

Le schéma suivant montre comment le signal de iposéist comparé au seuil limite fixé a
+10 cm et -10 cm, si cette valeur est bornée parlingte et la variation maximale de la
position est inférieur a la limite autorisé aldestionneur en question est déclaré sain sinon il

y a défaillance de celui-ci.

P

:

pos_max

signals

vy

AND L (7T

Validity

Ll

>

pos_min

Figure IV.9 : Schéma bloc de détection du dépassement en débatte

De méme, le systtme de détection de défaut emegist défaut dans l'un des circuits
hydrauliques lorsque la pression est en dehordimdées normales, ou si les variations de
pression est trés rapide. Dans cet exemple, lérsgstle détection surveille la pression dans
le circuit hydraulique qui doit étre comprise enf@0 kPa et 2 MPa, et que sa variation

n'excede pas plus de 100 kPa par 0,01 secondes.
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IV.2.1.3. Principe de réaffectation utilisé&

Avant d’entamer le processus de réaffectation anddabord définir les différents états dans

lesquels les vérins peuvent se trouver, ainsi gsiedntraintes de sureté de fonctionnement.

IV.3. Different mode de fonctionnement des vérins

Selon la défaillance et I'état antérieur du systéesequatre vérins peuvent étre dans Cinque
modes de fonctionnements différents supervisé paalgorithme satisfaisant des contrainte
qui seront développées plus bas, I'outil utiliseupce fait est state flow disponible dans la
bibliotheque Simulink permettant de modélisé leéné&ment de commutation des modes par

une machine a états.

Isolated mode:

L’actionneur est mis hors service pour une périadéfini.

Off mode :

L’actionneur est hors service temporairement aeaisne défaillance, celui-ci reviendra en
ligne lorsque la défaillance disparait.

Passive mode :

L’actionneur attend mais ne recoit pas de signalaemande.

Standby mode :

La loi de commande est active mais I'actionneudélé/re aucune force, il est prét a prendre
la commande du volet en introduisant des coupueds.b

Active mode :

L'actionneur est actif et contrble les volets alei de commande nominale.
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IV.4. Contraintes de sureté de fonctionnement :

Un seul vérin est actif pour un volet, le systeragoaut avoir qu’un seul actionneur actif pour
le méme volet. Jamais deux a la fois, car si I¢éesys fonctionne avec les deux vérins a la
fois la perte de I'un des deux a de forte charafetter I'autre et le systéeme va se retrouver
ainsi dépourvu de sa surface aérodynamique, ou Wiefonctionnement dissymétrique des
deux vérins du méme volet peut provoquer des doramageversibles et I'appareil va se

retrouver sans gouvernes de profondeur.
IV.4.1. Priorité des actionneurs :

Les actionneurs extérieurs ont la priorité sur &sionneurs intérieurs car ceux-ci sont
commandés par une loi de commande nominale, l@naeurs intérieurs sont quant a eux

soumis a une loi de commande dégradante.

IV.4.2. Préservation de la symétrie de fonctionnenms :

Il est préférable de conserver une certaine syendegicommande lorsque celle-ci est possible
entre les deux volets afin d’avoir les mémes logs admmande de part et d’autre des

gouvernes.

IV.4.3. Minimisation du nombre de commutations ente les modes :

Il faut toujours veiller a avoir un nombre de comation entre les modes minimal, car plus
les commutations sur I'état des actionneurs augengiis on a du retard qui s’accumule et

on risque d’avoir une instabilité.

IV.5. Module de réaffectation des actionneurs

Comme notre sous systéme de détection contienephsstypes de défauts (positions, circuits
hydrauliques...), ainsi que la possibilité que plussedéfaillances arrivent en méme temps.

Le systeme de gestion de condition logique deviers complexe d’'ou l'incorporation de

celle-ci sous forme de tables de vérités qui régis$a prise de décision sous forme de

condition, décision, action, comme illustrer aitufeIV.10.
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Condition Table:

Par la suite le changement d’état ainsi que la réaffectation des vérins est assuré par le

diagramme state flow qui illustre 1’aspect discret du systéme et permet de le connecter au

# Description Condition 1 2 3 4 5 6 7
1 Hydraulic system 1 Low
pressure (Left Outer line) low_press[1] T ILE F F
2 Left Outer actuator position
failed L_pos_fail[1] T
3 Hydraulic system 2 Low
pressure (Inner line) low_press([2] F F T
4 Left Inner actuator position
failed L_pos_failf2] F - F - - T -
Actions 2 35 3 35 4 5 |Default
Action Table:
# Description Action
1 Default - All ok, do nothing. _|Default
2 Hydraulic System 1 Failure
Tum off Left Outer Actuator _|send(go_off Actuators LO);
3 Left Outer Actuator Failure
Isolate Left Outer Actuator  |send(qo_isolated Actuators LO);
4 Hydraulic System 2 Failure
Turn off Left Inner Actuator _|send(go_off Actuators LI),
5 Left Inner Actuator Failure
Isolate Left Inner Actuator  [send(go_isolated Actuators LI).

Figure IV.10 : Table de vérité pour la gouverne de profondeur gauche

systéme continue, I’ensemble du systeme est alors dit hybride.

(Actuators
en:L_switch();R_switch();
du:L_switch();R_switch();

G

1 Passie
.
b 2
’

end(E LI

Q

( St frgsoss
i V / | ‘ J

(L 3CtOIRO Active

= Tsolated

send(E.L);

. [Passwe ]

/send(E LO).
sena( RO

Sty Aro_axtpss
ow press{1]
rauses
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N\
[T Acthe
send(= LOX I

fails>=
"7(:[Isolm |
\,

T Senae RO

truthtable
L_switch

truthtable
R_switch

function
y_act=LO_act

function
y_act=LI_act

function
y_act=RO_act

function
y_act=RI_act

Figure IV.11 : Diagramme d’états des quatre vérins
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Pour chaque vérin on a le méme raisonnement d étatsfit alors d’analyser le diagramme

correspondant a un seul vérin et de généralisarlpoaste.

On va s'intéresser au cas ou la défaillance entippnsest appliquée au niveau du vérin

extérieur gauche, initialement actif.

La fonction table de vérité L-Switch évalue la dém D1 si elle est vrai et procéde a une
action 2 qui est de déconnecter I'actionneur estérgauche suit a la défaillance en position
de celui-ci , cette événement est envoyer vers taf@ ©u l'actionneur extérieur gauche est
mis hors service aprés ¢a un évenement est enaqeatir du LO state vers LI state pour que
I'actionneur intérieur gauche se met en marchast@en mode active ,des que cela arrive un
evenement est envoyer de RI state a RO state pemarp’actionneur extérieur droit en mode

standby.

En résumé ; apres la détection de la défaillanceiwau du vérin extérieur gauche, celui-ci
est automatiquement déconnecter, son homologueedtomis en standby, et les actionneurs

intérieurs prennent le relais en s’activant.

IV.5.1. Isolation d’actionneur quand une défaillane est enregistrée :

Lors de l'occurrence de défaillances successifl'sur des actionneurs celui-ci n’est plus
sollicité, si le nombre de défaillances est supérge Cinque, cela est représenté par un état
isolé ne contenant aucun arc de sortie, 'accés eeite état se fait soit par le biais du label
go_isolated a partir de I'état off, sila défailt® occurrente est grave tel le dépassement de la
limite de débattement du volet autorisé alors iGaoteur est directement isolé, ou bien en
incrémentant la variable fails a chaque fois qu’détaillance tel le dépassement de la vitesse

normalisée est enregistré comme étant un défaiiiffug

Donc si I'un des actionneurs entre en mode isdig riestera jusqu’a ce qu’une réparation de

la défaillance et la réinitialisation du system# stiectuer par I'équipe de maintenance.
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IV.5.2. Passage du mode passive au mode standby

Supposant qu'un défaut ne s'est pas produit, un sértrouvant en mode passive doit passer

soit au mode actif ou au mode veille (il ne r¢ateais en mode passif).

Le vérin externe gauche ne peut transiter au mateé s le vérin intérieur gauche est en

mode actif parce que le volet gauche est commaadérpet seulement un vérin a la fois.

En outre, on doit optimiser le nombre de commutgte;m ne change pas de mode si il n'est
pas nécessaire, par conséquent, nous ne voudasnsommuter le vérin intérieur gauche du
mode active au mode veille et puis commuter lenvéxiterne gauche au mode actif , et donc
le vérin externe gauche passe du mode passif ae wmeitle si et seulement si le vérin

intérieur gauche est déja en activité, comme letraola figure ci-dessous du diagramme
d’état du vérin extérieur gauche, il passe du npassif au mode standby par le biais du label

LI_act() qui veut dire que cette actionneur est.sai

go_offllin{off)] off N
\ :>? ex: fails++; /

go_isolated

[fails==5]

\- J/

Figure IV.12 : Diagramme d’état du vérin extérieur gauche
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IV.5.3. Passage du mode passive au mode active :

Comme citer ci-dessus, le volet gauche est commpadie vérin externe gauche ou le vérin
intérieur gauche. Si l'actionneur intérieur gauctiest pas en activité et le vérin externe
gauche est actuellement en mode passif, alorsrie @étérieur gauche devrait étre commuté
au mode actif. Cette addition est montrée surgaré suivante, le label [ ILI_act()] veut dire

que I'actionneur intérieur gauche est en déefaikanc

[ILI_act()

go_offlin(off)] off -
\ 9? ex: fails++; /

go_isolated

\. J/

Figure IV.13 : Diagramme d’états transitant au mode actif

IV.5.4. Passage du mode standby au mode active

Sur la figure 1V.14, on peut voir que si le vémmérieur gauche est inactif, le vérin de réserve

transite au mode actif.

Une autre condition peut mener au méme cas deefigufactionneur externe droit est en
activité, alors nous voudrions faire activer I'acteur externe gauche afin de conservé une
certaine symétrie entre les actionneurs gauchd®ois$ (cette condition a été énoncée au

niveau des contraintes de fonctionnement).

Par conséquent, le label correspondant a cettsitiGanest changé, suivant les indications de

la figure 1V.14, ainsi la transition aura lieu égralent si le vérin externe droit est en activité.
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L'utilisation de la jonction supérieure (c.-a-dobjet circulaire qui apparait sur la figure ci-
dessous et permet de rejoindre I'état actif dunvextérieur gauche), Si nous n‘employions pas
cette jonction, alors nous devrions ajouter laa@tion conditionnelle [! LI_act ()]JRO_act ()]
au deux transitions distinctes qui parte de I'gtatsive et standby. Cependant, avec la
jonction, une seule déclaration conditionnellergstessaire facilitant ainsi la lecture et la

correction du diagramme.

(Lo N
—

[ILI_actQ|RO_act()]

=}

go_offllin{off)] off
\ >? ex: fails++;

go_isolated

[fails==5]

N\ /

Figure IV.14 : Diagramme d’états menant a I'état actif

IV.5.5. Passage du mode Active au mode standby

En raison des conditions de symétrie, si I'actiamrexterne droit devient inactif, le systéme
doit transiter I'état du vérin externe gauche dueactive au mode veille. Cependant, on ne

peut autoriser cette transition jusqu'a ce que&tantérieur gauche entre dans I'état actif.
Par conséquent, nous inclurons la condition supghéaire qui impose au veérin intérieur

gauche d'étre en activité afin que le vérin exteyaeche passe du mode active au mode

veille.
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.

off -
><]> ex: fails++; /

go_isolated

J

Figure IV.15 : Diagramme d’états menant du mode active au mostE e

IV.5.6. Transition a partir du mode off

A partir du mode off le systéme peut récupéreretats de fonctionnement normal (passive,

active, standby), ceci est possible a partir dealasition partant de I'état off au superstate L1

étiqueté par les conditions de négation des détmufmsitions et de pressions hydrauliques.

Cette transition mene directement le vérin extérgauche a I'état passif par défaut, apres ca

selon 'état de fonctionnement du systeme génkest du verin peut basculer soit au mode

standby ou bien active.

go_offflin(off)]

\.

.

off
'>(]> ex: fails++;

Mow_press[1]&&...
IL_pos_fail[1]]
(>

S

go_isolated

[fails>=5]

J

Figure IV.16 : Diagramme d’états pour récupération du fonctionmgmermal
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IV.5.7. Diffusion d'un événement quand le vérin esarrété ou isolé

Si le vérin externe gauche est arrété ou isof@uidlrait que le vérin intérieur gauche transite
a |'état actif immédiatement de sorte qu'il y &tlle plus vite possible pour que le volet

gauche ne reste pas longtemps sans commande.

Nous introduisant ceci en envoyant un événememesdn intérieur gauche quand l'une de ces
situations se produit, I'évenement est modélisé Ipgmuetage send (E,LI) qui est le
diminutif de (enable left inner ), cela activeetitement le vérin intérieur en paralléle et met

le vérin externe en isolation.

La figure ci-dessous illustre la diffusion d’évererh

[Now_press[1]&&...
IL_pos_fail[1])

Figure IV.17 : Diagramme d’états pour la diffusion d’évenement
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IV.6. Modele d’avion utilisé
Le modele utiliser est un modéle non linéaire nuguér disponible sur le site [mathworks]
accompagné de son script MATLAB, il décrit la dyngue du Boeing 747-400 qui est un

avion de transport long courriel.

Ce modele est reparti en quatre parties différedigsoser comme illustrer a la figure ci-

dessous
' Airspeed 4’%’
WWind )
-zeros(6.1) Alpha
Ca 2 >
Sele tangage
> 929
. Aircraft States p @
P throttle Discrete
th >

d —L' Time Ce— ?

—{long stick General > roulis
de fd s, Cable & Aircraft g
U Y '
W lat stick actuator Model

E—{ dafl2 dynamics ’%’
! pedal Output lacet

dir >

1 Signals

N ar J s _l Theta ~{, 1]

>
o Phi altitude

’/ Autopilot ]

%

The 747 Pilot Was Here
08 ] ve

The 747 Pilot Was Here1

—
ﬁ

@

Figure IV.18 : Modele du Boeing 747

Comme on peut le voir a la figure V.18 notre medst décompose en quatre blocs qui sont :
le bloc commandes autopilot qui permet de pilo&ridn soit en mode manuel ou bien en

automatique, le deuxiéme illustre la dynamique tari® entre les commandes et les
actionneurs de I'appareil, le troisieme bloc repnés la dynamique de I'appareil soumis a

une distribution des vents prédéfinis, ainsi qutcammande des volets et réacteurs.

La derniére partie se compose des différentesesautiles pour analyser la dynamique du tout
a partir d'une batterie d’afficheurs.
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I\V.6.1. Bloc autopilot

Ce bloc sert d’interface de commande de cette a€roiest un peu la partie commande du

cockpit, deux mode peuvent étre sélectionné &fiatir de celui-ci.

On a le mode pilote manuelle qui prend en comeltanées présenter a I'entrée du bloc qui

se définissent comme suit :

Throttle : c’est la commande des gaz qui permaigiizenter la poussée des moteurs de fagon

symetrique.

Long stick : cette entrée incarne le degré detibqui existe d’avant en arriére sur le manche
de cet appareil, cela permet directement de comendadangage par le biais des volets de
profondeur.

Lat stick : celle-ci modélise le degré de libertéi gpermet de faire pivoter le manche
latéralement de gauche a droite, cette commandeaesimise aux ailerons qui permettent de

prendre du roulis pour amorcer des virages stable.

Pedal : elle se situe sous le tableau de bord ckpipse sont deux pédales qui permettent de

commander le lacet a partir de la gouverne de eéjin se situe sur la queue de I'appareil.

Sensors : quant a cette entrée elle renvoie leédsn sur la position des différents

actionneurs afin d’asservir le pilotage automatique

La figure ci-apres permet de dévoiler comment oe Blutopilot est organisé a l'intérieur.
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Figure 1V.19 : Schéma bloc autopilot

Comme on peut le voir sur la figure IV.IOpilotage automatique est activé par un simple
Switch de sélection, avant d’activer celui-ci ibfal’abord définir les consignes a suivre par
'appareil en introduisant les valeurs de cap, ei&si vitesse de croisiere, altitude de

référence, vitesse de montée ou de descente aaurdes vecteurs y0.

Pour notre simulation nous allons nous intéresseies décollage en mode manuelle avec
redressement de I'assiette sur une certaine adtitlashné, le Switch est donc sur la position

pilot.

Les entrés qui permettent de commander I'appaoeil souplé a des gains qui représente les
transferts qui définissent le manche et palonnigreeles mains et pieds du pilote jusqu’au

entrés de cables et actionneurs.
Les sorties de ce bloc sont commune au pilote aatigoe qu'au pilote manuelle et
représentent les variations de commandes des lgazafigle d’inclinaison des aillerons (da)

ainsi qu’aux angles fait par les volets de profamdee) et de dérive (dr).

Par la suite ces sorties sont transmises au blo@rguqui contient la dynamique des
actionneurs ainsi que le module de détection eéaliectation introduit plus haut.
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IV.6.2. Bloc définissant la dynamique des cables erctionneurs ainsi que le module de

commande tolérante :

Cette partie modélise les transferts existant datcemmande des actionneurs et la sortie de
ceux-ci en termes d’angle d’inclinaison pour leédents volets et de poussée produite par

les moteurs.

Pour les moteurs, la dynamique est modélisée pagtard pur due a la commande au cockpit
et aux difféerents parametres de réglages de celsuivi d’'une fonction de transfert du
premier ordre avec sa constante de temps appraguiédonne en sortie la force de poussée
en newton , par la suit le signal est amplifié pargain k et limiter par la saturation

introduite juste apres.

La commande des gouvernes de profondeurs est ssdgmipar le module de détection et de
réaffectation comme illustrer a la figure IV.20 petrmet de commander celles-ci avec et sans

défaut ainsi qu'avec intervention du bloc de réatigon ou non.
Un Switch est disposé a I'intérieur du module afinfaire intervenir la réaffectation ou non.

Pour ce qui est des autres gouvernes la dynamigudaeméme, avec un retard de
transmission de commande coupler a la fonctiomatestert du premiere ordre pour le suivie
de consigne, ainsi qu’au bloc rate limit qui limigevitesse de variation des gouverne a un
certain seuil de contraint, et enfin le signal &stité en amplitude correspondant au

débattement maximal autorisé pour cette avion.

O R e

delay IR1 Force [N]

Inject Failures GUI

@ »]int outt >®

D_elv deltae

injection de défaillance

module de detection
et de réafectation

O I e O

D_ail RS deltaa

QR 3% [ "9
s+15
D_rud delay deltar

IIR4

Figure IV.20 : Intégration du module de commande tolérante a torg47
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Les sorties de ce bloc sont directement injectdslaci suivant qui permet de synthétiser un
vecteur d’état contenant toutes les données pfaeinématique de I'appareil qui sont
I'altitude, la distance dans le plan xoy relativerapére terrestre, les différents angles utile

alpha, beta, psi, théta, phi, ainsi que la vitessecelle du roulis, tangage et lacet.

IV.6.3. Génération de défaillances :

L’'injection de défaillances se fait par le biaistdac Inject Faillures GUI, il suffit de cliquer

dessus et une fenétre s’affiche comme le montiiguee ci-dessous.

<) sf_aircraft_failures | =100 %1
Failure Injection Ul
Low Pressure Failures

W [T H2 [ H3

Actuator Position Failures—

[~ LO_pos_fail I~ Ll_pos_fail |~ Ri_pos_fal |~ RO_pos_fail

Update |

Figure IV.21 : boite de dialogue permettant d’injecter les difades
Pour sélectionner une défaillance quelconque oncdoher la case qui correspond au défaut
voulu, on peut choisir une perte de pression hypae de I'un des trois circuits ou bien un

défaut de position de I'un des actionneurs, plusieéfauts peuvent étre choisies a la fois.

Par la suite, le chargement du défaut ce fait @uygnt sur le bouton Update en bas au milieu

de la figure.
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IV.6.4. Le bloc avion

Ce sous-systeme se compose de trois entréesreigisdrties, la premiére entrée véhicule la
vitesse des vents, la deuxieme contient les fagegieures et les moments associés, pour la

derniere entrée, elle regroupe les déflectionsld&sentes surfaces aérodynamiques.

Le modéle interne de ce bloc est trées complekertement interconnecté comme on peut le

voir sur la figure 1V.22.

>

Airdata group

deflect

etfm

Figure IV.22 : Modele générale de la dynamique du b747

Les différents sous-systemes qui apparaissentdigure ci-dessus permettent de calculer a
partir des entrées principales du systeme lesicaaffs aérodynamiques ainsi que les forces

qui ont résultent afin d’élaborer des équationsndeivement associe a cet appareil.

Une fois les équations de mouvements calculés graceript chargé sur MATLAB, le bloc

donne en sortie les différentes données lieessallion de I'appareil dans I'espace.

Par la suite on a introduit une batterie d’affictsean guise de jauges afin de visualiser en

temps réel I'évolution des différents parametrésdiau vol comme illustrer a la figure 1V.18
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IV.7. Interfacage de Simulink avec le logicielle dsimulation FlightGear

La visualisation des paramétres de vol sous foram@rdation 3D et mieux interpréter que les
chiffres qui s’affiche sur les afficheurs de Simili on a donc opter pour une animation de
vol qui est réalisée par le logicielle FlightGeam, peut ainsi choisir une piste de décollage et
I'heure de vol, les autres paramétres sont direet¢roharger a partir de la simulation sous
Simulink par le biais du bloc FG interface qui ciéescript contenant les données de la
simulation.

Une fois le script créé on a qu’a I'exécuter solighfGear pour voir 'animation, les étapes a

suivre sont données ci-dessous.

Le logiciel FlightGear est un open source dispandiatuitement sur le site [FlightGear], par

la suite, une fois le logiciel télécharger etatist on procéde a I'interfacage sous Simulink.

Comme le montre la figure ci-dessous on a remplad#ioc de visualisation classique par
deux blocs issus de la bibliothéque Aerospace Bleickse trouvant dans le groupe

Animation/flight simulator interfaces.

Wind
zeros(6,1)
s
Aircraft States
P throttle Discrete
thr
Time
— long stick P> » General

Aircraft
Model

de [1d_sp)| Cable &
actuator

P lat stick > g i
% da d_a ynamics

P pedal

lih,¢.8,y

c
<
A

Output
Signals

Préconfiguration de FlightGear
pour animation a 6ddl

» stabs

Autopilot

The 747 Pilot Was Here GEN
(08 ] e
RUN

The 747 Pilot Was Here1

Generation du Script
2000

Figure IV.23 : Couplage des blocs d’animation au modele du b747
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IV.7.1. Le bloc de pré configuration de FlightGeampour animation a 6ddl

Ce bloc revoie les valeurs de la position, altifudagitude, latitude, ainsi que les valeurs de
roulis, tangage, et lacet au simulateur de vd,dmnnées sont utiles afin que I'animation de

I'aéronef soit précise et réaliste.

IV.7.2. Le bloc de génération du script

Pour la génération du fichier script le bloc de-poéfiguration est accompagné du bloc
génération du script qui permet de configurer éifdce et d’interpréter les données issu du

bloc de pré-configuration.

Si on cligue sur le bloc génération du script, ferétre s’affiche a I'écran, comme le montre
la figure IV.24.

Block Parameters: Generation du Script x|
‘ literal text. Al
Parameters
Select target architecture:  [Default |
Select FlightGear data flow: |Send |

Generate Script

FlightGear | Network | File]
FlightGear geometry model name:
|paza-161
Airport ID:

[ksFo

Runway ID:

[100

Initial altitude (f)*:
[7224

Initial heading (deg)™*:
[113

Offset distance (miles)*:
[4.72

Offset azimuth (deg)*:
o 1

OK I Cancel Help Apply

Figure IV.24 : Fenétre de paramétrages de la simulation
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Le premier onglet FlightGear est réservé pour @éfm nom du modele de simulation,
I'identifiant de I'aéroport, et éventuellement demditions initiales de départ tel 'altitude et

la position.

Par la suite on doit définir le nom du fichier aet&® ainsi que le répertoire ou celui-ci va étre
crée, il faudrait impérativement choisir le répegoou le simulateur a été créé, comme

illustrer a la figure 1V.25.

[FBlock Parameters: Generation du Script

To generate the run script, fill in the information then press
Generate Script. Items marked with an asterisk (*) are
evaluated as MATLAB expressions, the rest of the fields are
literal text.

b lx

Parameters

Select target architecture: | Default

Ll Ll

Select FlightGear data flow: [Send

Generate Scriptl

FlightGear | Network  File
Output file name:

FlightGear base directory:
IC:\PrOgram Files\FlightGear

=

ok | cancel | mew | sppy |

Figure IV.25 : Fenétre de réglages pour la génération du script

Avant de créé le script en cliquant sur le bout@n&ate script, on doit d’abord lancer la

simulation. Ensuite, il y a qu’a lire le script ae simulateur de vol, et 'animation démarre.
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IV.8. Simulation

IV.8.1. Réponse du sous-systeme gouverne de profend a échelon sans défaut

Nous allons soumettre le sous-systéme gouvernerafenpleur a une consigne de forme

porte, afin de voir I'’évolution de la dynamiquesdmlets.

Les volets vont donc monter ensuite descendreiglaef ci-dessous illustre la réponse des
volets a une consigne 0.8 ensuite a -0.2, en blest le volet droit et le rouge représente le

volet gauche.

Débattements des volets (m)

Figure IV.26 : Réponse des gouvernes en position sans défaut
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La figure suivante montre I'allure de la commandse dérins

0.025

0.02f ~~p--t-n- TR

0.015F -~f--4-----4------

0.0Lf--f--+----- e

0.005 |-t

0.005F-----tommmode

001 -

-0.015 -

Amplitude du signal de commande (v)

N

€L
-0.02F----- To----

|

2

N
o F——o

-0.025
0 10 12 14 16 18

Figure IV.27 : Allure de la commande des vérins sans défaut

IV.8.1.1. Interprétation des résultats

Le sous-systeme gouverne de profondeur a une rémmsype du deuxiéme ordre avec un
dépassement non négligeable qui vaut 25 %, celalestiu déplacement de la masse du
piston contre la viscosité et I'élasticité de Ibuune autre force vient s’ajouter a cela, elle
dépend du débattement du volet. C’est I'appuie dygramique, il est proportionnel a la

position du volet.

Pour le signal de commande des vérins, c’est lddotommande complexe entrée/sortie qui

est appliqué. Car en I'absence de défauts c’efs cetnmande qui est adopte.
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Les pics observeés sur la figure permettent de camerales vérins énergiquement afin de
satisfaire un temps de réponse imposé. Des fluochstapparaissent au niveau de la
commande, cela est di a I'asservissement en posiéie volets en présence de perturbations.

IV.8.2. Réponse du systeme gouverne de profondeur @in échelon avec défaut de

position sur le vérin externe gauche

Nous allons imposer au systéeme le méme signalr@emju’avec la simulation précédente, on
va injecter une défaillance en position sur lervésitérieur gauche, initialement actif.

La défaillance intervient a t = 1.8 s, la figuredeissous montre I'évolution du systeme.

Débattements des volets (m)

Temps (S)

Figure 1V.28 : Réponse des gouvernes en position avec défaut
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al de
commande

Sign

0.025

(A) spuewwod ap [eubis np apnidwy

-0.005

10

Temps (s)

Figure 1V.29 : Allure de la commande des vérins avec défaut

x 10

(A) apuewiwod ap reubis np apnijdwy

Temps (S)

Figure IV.30 : Allure du signal de commande direct
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IV.8.2.1. Interprétation des résultats

La réponse avant apparition du défaut de positisiesvérin extérieur gauche est quasiment

la méme que celle sans défaut, que ce soit pquoddion ou pour la commande.

Aprés apparition du défaut, la position du volaetiaee a tendance a se déphaser par rapport a
celui de droite, cela est di au temps mis par &egye afin de réaffecter le vérin intérieur

gauche a la place de celui se trouvant a I'extédeuméme volet.

La commande des vérins est restée inchangée deantirence du défaut, aprés ¢a, la
commutation sur I'autre loi de commande, qui efiederecte change I'allure du signal.

Cette commande introduite par le bloc de réaffemtah des performances réduites par
rapport & celle utilisée pour le systeme saintsiadm remarque que le temps de réponse en
défaut est plus important que celui obtenue sadéftillance.

IV.8.3. Conclusion

A travers les simulations effectuées sur la répaomseposition des volets a la consigne
imposée, on remarque que l'influence de la défaskaest infime vis-a-vis de la position en
présence d’'une commande qui tolere celle-ci, maand est-il si la réaffectation n’intervient

pas et quel est son impact sur I'appareil.

I\V.8.4. Décollage avec défaut de position des gounes de profondeur sans réaffectation

Nous allons effectuer un décollage sur pilote mhdaeommande du pilot n’intervient que
sur la manette des gaz et le manche de profond®irgaie les volets d’hypersustentation, les
autre commandes sont maintenue au neutre , imteiel'appareil est a I'arrét sur la piste, on
va donc actionner la manette des gaz jusqu’a setanaour avoir le maximum de poussée,
par la suite des qu’on atteint la vitesse de 18an/tire sur le manche afin de relever le nez

de I'appareil et ainsi amorcer la montée.

Le signal correspondant a la commande du manchiussté a la figure 1V.31.
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0.8

(w) ayouew np aubisuo)

4

35

Temps (s)

Figure IV.31: commande de profondeur sur le manche

La défaillance en position agissant sur les detiorareurs extérieurs intervient at = 15.55 s,

tre le blocage des voletdapmosition 0.8, la réaffectation n’intervient

bY

-aprés mon

la figure ci

pas ici.

(w) s1910A Sop suawaneqag

35

Temps (s)

Figure 1V.32: position des volets en défaillance
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0.03

S | | | | | |
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Temps (S)

Figure 1V.33: signal commande des volets sans réaffectation

La commande des vérins est nominale, I'apparitemaddéfaillance a t =15.55 s a décalée la
commande vers des valeurs négatives, car I'absdmncéaffectation ainsi que le blocage en
position des actionneurs contraint le module dédiex vérins défectueux de commander

energiquement les distributeurs hydrauliques.

Il est important de voir I'influence que provoqeediocage des gouvernes de profondeurs lors

de la phase de montée aprés décollage sur un grasmporteur tel le Boeing 747-400.

La figure ci-contre montre la réponse de I'appaaeilsignal de commande avec apparition de
la défaillance a t= 15.55 s, ce qui correspond=e880 m sur la courbe.

L’incapacité d’actionner les gouvernes de profomdaucette instant critique contraint
l'appareil a dépasser la valeur d’assiette longitaie limite qui provoque la perte de la
totalité de ses forces de portance, cela arrivpant de décrochage montrer sur la figure
V.34, par la suite I'appareil tombe comme unenggusqu’au crash.
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Figure 1V.34: courbe d’altitude en fonction de la distance pargewen x

IV.8.5. Décollage avec défaut de position des goumes de profondeur et avec
réaffectation

Le signal de commande est le méme que celui dgueeflV.35, sauf que cette fois ci le
module embarqué de réaffectation est active, leuteddtervient lors de la défaillance en

activant les vérins internes, et en mettant cewedeémité hors service.

La figure IV.35montre I'influence du changement de la paire dgésur 'asservissement

en position des volets.

15

=

o
o

Débattements des volets (m)

Figure IV.35: position des volets en défaillance avec réaffemtat
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Le passage des volets sur la paire de veérins mtest illustré par le changement de la

commande comme le montre la figure suivante, ldstvosont alors commander par la

commande directe (Direct Link Control Law), ce quigmente les temps de réponses du

BN

sous-systeme.

0.03

(A) spuewwod ap [eubis np apnidwy

40

Temps (S)

Figure IV.36: allure de la commande en presence de defaillameaictation

26 28 30 32

Temps (s)

24

Figure IV.37 : allure de la commande directe a échelle réduite
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Du fait de la présence du module de réaffectateosyistéme a pu déconnecter les
vérins défectueux et passer sur une chaine d’amims sains, ce qui a permis a I'appareil de
redresser les gouvernes au moment critique avegoedsrmances proche de celle sans
défaillances.

La figure suivante montre l'allure de l'altitude ejliappareil a pu prendre grace au
module de réaffectation.

L’avion s’est stabilisé a une altitude de 827 mssamcune perturbation, ce qui assure
le confort et la sécurité des occupants.

900

R —...———__S"S————————_—————.————~

~
o
o

o]
o
o

a
o
o

L ———

v

Altitude (m)

[ ——————————,—_—— -

200f—————p -
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Distance suivant I'axe x (m)

Figure 1V.38 : courbe d'altitude en fonction de la distance parage en x

IV.8.6. Conclusion :

A travers ce chapitre nous avons vu comment I'archite du module de réaffectation
était faite, de la détection jusqu’a la réaffectatafin qu’il est un suivie de consigne optimale

en présence de défaillances.

Par la suite, nous avons exposé un bref apercuodiélend’appareil utilisé, ainsi que

I'interface graphique gu’on a développé pour nptegeforme d’essai.

Enfin, on a procéder a deux essai de simulationddimettre en avant I'intérét
d’utiliser les systemes a redondance matérielles lgpodomaine de I'aéronautique, car malgré
le cout et 'encombrement que présente cette tgalenic’est I'une des plus fiable et qui

satisfait les contraintes de sécurités et conforposeées par la Iégislation en vigueur.
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Conclusion générale :

Le travail effectué dans ce mémoire concerne leemis ceuvre d’'une plateforme
d’essai pour avions de lignes afin de d’analysedeestomparer les différentes stratégies de

détections et de commandes tolérantes aux fautes.

Nous avons opté pour une analyse compléte du codeegpmmande tolérante en vol,

détection, isolation et commande.

Les défauts simulés sur le banc nous ont permigad’impact que peut provoquer
une double défaillance en position des deux gowgede profondeur, qui se traduit par une

perte brusque d’altitude menant I'appareil aultras

Aprés avoir présenté les différentes techniquedélection et d’isolation au premier
chapitre, ainsi que les définitions utilisées denslomaine de I'aéronautique pour qualifier
une défaillance, la méthode choisis pour la déinati I'isolation est une technique basé sur
le traitement logique de l'information, les modetds détection ont été exposés au dernier
chapitre sous MATLAB/SIMULINK.

Par la suite, on a classifié de maniere peut exivaukes différentes techniques de
commande tolérante, et développé quelques-unedrel’@tles en posant les problemes

mathématiques a résoudre.

Pour notre plateforme c’est la technique de rétdfem d’actionneurs qui a été
choisie, cette technique satisfait certain criteaqesont été exposés au chapitre 4, c’est les

contraintes de sureté de fonctionnement.

Au troisieme chapitre nous avons introduit les eordi de mécanique de vol ainsi que
les outilles mathématiques utilisés pour la modéts du comportement d’'un aéronef, nous
avons un peu montrer les différentes parties diianade ligne et ses différents moyens de
sustentations, afin de mieux comprendre la simaratt interpréter les résultats de celle-ci.
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Par ailleurs, la situation d’'une panne affectantdaition des volets conduisant a une
situation catastrophique sans aucune parade agtsée au dernier chapitre, la plateforme
de simulation décrite en détailles en ce chapittasna permis de suivre I'évolution des

surfaces aérodynamiques ainsi que les parameéteanu®aande et d’altitude.

On a pu voir aussi a travers ce chapitre I'avantaganodule de réaffectation, qui
nous a permis d’effectuer la manceuvre de redresgeiniéaltitude donnée et éviter ainsi le

décrochage de I'appareil qui est une situationstatghique.

Dans ce domaine beaucoup reste a faire :

Il s’agira d’approfondir I'étude présentée ici em domplétant par I'adoption d’'une
commande qui évite la saturation (antiwindup) déf@reéntes surfaces aérodynamiques, afin
gu'’ils contribuent a la tolérance de pannes ocatesea des instant tardif ou la commande par
réaffectation ne peut étre utilisée.

Cette méme commande pourrait méme recouvrir lesiifagtions que présente le bloc
FDI, qui sont les retards dus au temps de déteetiatisolement ainsi que 'imprécision des

signaux de défaillances générer par ce dernier.

La plateforme présentée ici pourrait étre améliahégoint de vue modele d’appareil
utilisé, en introduisant la dynamique due aux @intes mécaniques qui péesent sur la
structure de I'aéronef, ainsi que les différentes linéarités introduite par le déplacement du

centre de gravité et la diminution du poids du geaht.
Par la suite, des études dans le domaine de lanméeapeuvent étre menées pour la

conception de matériaux composites qui optimisangéstion de défaillance en situation

critiqgue, le modeéle ainsi obtenue sera plus praogleejamais du modéle réel.
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ANNEXE A

Références et notations aéronautiques utilisées

Repéres utilisés

Triedre terrestre local

(G, XE, YE, ZE)

GXE : direction du nord

GYE : direction de l'est

GZE : la verticale descendante.

Triedre aérodynamique

(G, XW, YW, ZW)

GXW : direction de la vitesse air,

GZW : dans le plan vertical avion (vers le bas),

GYW : complete le triedre direct

Triedre avion

(G, XB, YB, ZB)

GXB : direction de I'axe du fuselage,

GZB : dans de plan de symétrie de 'avion (versds)

GYB : dans le plan des ailes, complete le triedirect]

Paramétres atmosphériques

a m.s~t Vitesse du son
r uUsil Constante des gaz parfaits
P Kg.m3 Masse volumique de I'air
Py Pa Pression statique
T, K Température statique
Paramétre inertiels
g m.s? Accélération de la pesanteur
m Kg Masse de I'avion
A 0 -E Kg.m? Matrice d'inertie
I =< 0 B O )
—-E 0 C
x,v, 2) m Position de l'avion dans le référentiel terrestre
\% m.s~t Vitesse de I'avion dans le référentiel terrestre
1) rad Assiette latérale ( schéma 2)
0 rad Assiette longitudinale ( schéma 1)
P rad Cap avion ( schéma 3)
Aérodynamique de I'avion
V. m/s Vitesse air de I'avion
o rad Angle d’incidence (schémas 1 et 3)
B rad Angle de dérapage (schéma 3)
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Y rad Pente aérodynamique (schéma 1)

S m? Surface de référence de l'aile

b,c m Longueurs de référence des moments
aérodynamiques

L N Portance (lift)

D N Trainée (drag)

T N Pousseée (total thrust)

Cp C, etCy _ Coefficients de trainée, dérapage et trainée

C; CphetC, _ Coefficients de roulis, tangage et lacet

Q N.m? Pression dynamique
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ANNEXE B

Les différents composants d’'un avion de ligne

Commandes de vol secondaires

A
~— —~
Spoilers Gouverne de
Becs Volets direction
Gouverne de
\ Lacet Qﬂofondeur

: Plan horizontal
Cockpit Fuselage \ .

réglable

Ailerons

Tangage

Roulis Turbo réacteur

Train
d’atterrissage
Figure 39 : différents composants d’'un avion de transport

Figure 40 : vérin hydraulique de gouverne de profondeur
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Puissance
Servovalve (g Electronique électrique

Accumulateur

Moteur
Electrique

Puissance
hydraulique

Selecteur
du mode de
fonctionnement

Figure 41 : schéma synoptique des vérins utilisés pour lesayoes de profondeur
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Résumeé :

Ce travaille présente une étude comparatif de®rdiftes méthodes de détections et de

commandes tolérantes aux fautes, qui sont uttiaes le domaine de I'aéronautique.

Au premier chapitre, on trouve une présentation exdraustive des différentes techniques de
détections et d'isolations. Le second chapitrecesssacré aux méthodes de commandes qui

tolerent les défauts.

Au troisieme chapitre, une modélisation d’'un avam ligne type Boeing 747 est illustrée,

accompagner de quelque notions de mécaniques de vol

Le dernier chapitre a été développé dans le buimdeter lintérét de la réaffections
d’actionneurs afin palier aux défauts de positian les gouvernes de profondeur ainsi que
leurs impact sur la dynamique générale de l'appaténe plateforme a été développer
spécialement a ce fait.

Mots clés :commande tolérante au fautes, détection, isolatgnamique de vol, conduite
défaillantes en vol, réaffectation d’actionneulgyiftGear, flight tolerant control.



