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Introduction générale 

 

Le travail présenté dans ce mémoire résulte d’un partenariat, sous forme d’une convention 
CIFRE, entre le laboratoire IMS de l’Université Bordeaux I et Airbus Operations S.A.S à 
Toulouse. Le thème abordé concerne la détection précoce et robuste de pannes de type 
embarquement et jamming (blocage) des gouvernes dans le système de commandes de vol. Ce 
sujet s’inscrit dans le cadre de la politique menée par le constructeur Airbus pour 
l’optimisation du design structural de ses futurs avions. L’enjeu est de développer des 
appareils plus légers afin de répondre aux exigences sociétales d’un aéronef dont l’empreinte 
environnementale est améliorée, c'est-à-dire moins de consommation de fuel, donc moins de 
rejet des particules nocives dans l’atmosphère et moins de bruit. Même si de prime abord le 
lien parait peu évident, on peut démontrer que la détection précoce et robuste de pannes 
d’amplitudes de plus en plus faibles permet d’alléger la structure de l’avion. En effet, celui-ci 
est conçu pour absorber une certaine enveloppe de charges. Cependant, en cas de pannes de 
type embarquement ou jamming, l’avion pourrait sortir de cette enveloppe pour laquelle il a 
été conçu. C’est pour cette raison que le système de commandes de vol est équipé de 
surveillances spécifiques afin d’éviter la génération de charges trop importantes et 
dommageables. L’amplitude de la panne avant détection, ainsi que le temps de détection 
associé, sont des éléments à prendre en compte pour calculer les charges structurales agissant 
sur l’avion. Dans le cas où les surveillances ne détectent pas les pannes en dessous d’une 
certaine amplitude, la structure de l’avion doit être renforcée par des pièces structurales 
particulières qui l’alourdissent. A contrario, si les performances en détection sont améliorées, 
ces renforts structuraux peuvent être réduits, permettant ainsi un gain de poids.  
 
Dans ce contexte, l’objectif de ces travaux est de concevoir et de mettre en place des 
méthodes de surveillance performantes et robustes, pouvant faire l’objet d’une utilisation en 
environnement opérationnel (tests au sol et essais en vol) et susceptibles d’être embarquées 
dans le cadre des futurs programmes Airbus. Les technologies proposées doivent être capables 
d’améliorer les performances en détection des techniques actuellement en place, c'est-à-dire 
permettre de diminuer les valeurs maximales atteintes en cas d’embarquement et de détecter 
les blocages à faibles amplitudes. De plus, elles doivent satisfaire les contraintes industrielles 
très strictes concernant le coût calculatoire, l’implantation, le codage, la portabilité, mais aussi 
un haut niveau de robustesse. En effet, le système de commandes de vol est un des systèmes 
les plus critiques à bord d’un avion, raison pour laquelle les probabilités de non-détection et 
de fausse alarme doivent être extrêmement faibles.  
 
La stratégie utilisée dans cette thèse pour résoudre cette problématique est une démarche à 
base de modèle et d’exploitation de la redondance informationnelle, assurant une certaine 
robustesse vis-à-vis des imperfections de modélisation. Le champ des techniques analytiques 
développées en diagnostic est très vaste et il existe dans la littérature un nombre très important 
de travaux. Depuis les premiers filtres de détection apparus au début des années soixante-dix, 
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ce champ scientifique a fait l’objet de beaucoup de développements en termes de synthèse des 
filtres de diagnostic, intégrant des spécifications de performance et des contraintes de 
robustesse, et également en termes de modèles utilisés pour la synthèse. Une publication 
récente d’A. Zolghadri dans "Progress in Aerospace Sciences" [19], fournit une vision 
synthétique et passe en revue ces méthodes, en analysant l’écart important entre les 
techniques utilisées dans le domaine de l’aérospatial et celles développées au sein de la 
communauté académique. En effet, même si l’on peut considérer que les techniques 
développées en diagnostic à base de modèle ont atteint aujourd’hui un degré de maturité 
suffisant au plan méthodologique, à l’heure actuelle, on ne peut pas parler d’une véritable 
percée de ce type d’approche dans le milieu industriel et en particulier dans l’aéronautique. 
Un certain nombre de contraintes industrielles réduit l’applicabilité de certaines approches 
aux systèmes aéronautiques. En premier lieu, la dynamique de ces systèmes est souvent 
décrite par des modèles non-linéaires, issus de la mécanique du vol et couvrant un large 
domaine de fonctionnement, tandis que la plupart des solutions de diagnostic proposées sont 
établies pour des modèles linéaires qui ne sont valables que localement, autour d’un point (ou 
d’une trajectoire) de fonctionnement. Un second point clé est lié à la gestion pratique des 
spécifications de sensibilité en détection et des contraintes de robustesse, en fonction de 
l’ensemble des sources d’incertitudes (les erreurs de modélisation, les bruits de mesure et les 
perturbations physiques) affectant le modèle nominal du système. Un autre critère important 
qui découle du point précédent, est lié au réglage des paramètres de haut niveau (ou hyper-
paramètres) d’une méthode de diagnostic, un problème délicat et qui nécessite souvent un 
haut niveau d’expertise. Cependant, pour la transportabilité d’une technique de surveillance 
vers le monde aéronautique, il est primordial que ces paramètres qui conditionnent les 
performances de la méthode considérée, puissent être facilement réglables par des ingénieurs 
et des opérateurs non-spécialistes. Enfin, une autre préoccupation qui motive le 
développement des approches présentées dans cette thèse, est liée à la portabilité de la 
méthode. Plus précisément, la méthodologie retenue doit offrir un cadre suffisamment 
générique afin d’être facilement adaptable pour tous les types de gouvernes, pour différents 
modèles d’actionneurs, ainsi que pour différentes familles d’avions.  
 
Le travail de thèse présenté dans ce mémoire est articulé autour de quatre chapitres :  
 
Le premier chapitre a pour objet de présenter la problématique générale et d’introduire le 
système de commandes de vol électriques chez Airbus. Nous décrirons brièvement le rôle, 
l’évolution, l’architecture générale du système de commandes de vol, ainsi que le principe 
général employé par Airbus pour l’asservissement en position des gouvernes. Nous 
présenterons la problématique spécifique abordée, qui concerne la détection de pannes de type 
embarquement et grippage survenant dans la chaîne d’asservissement d’une gouverne de 
profondeur. Dans un premier temps, un descriptif de ces pannes sera donné. Différents aspects 
liés à leurs origines et à leurs natures, ainsi qu’à leurs conséquences sur le design structural de 
l’avion seront abordés. Nous décrirons ensuite l’état de l’art des techniques généralement 
utilisées par Airbus pour la détection de ces types de pannes. Cette description abordera la 
partie de génération des signaux indicateurs de défauts et la partie de prise de décision (fondée 
généralement sur une logique à base de seuil et de temps de confirmation) qui permet la 
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confirmation de la présence d’une panne. Les enjeux majeurs pour les futurs avions seront 
ensuite exposés. Enfin, les contraintes industrielles à respecter lors du développement de 
nouvelles techniques de surveillance seront identifiées.  
 
Dans le deuxième chapitre, nous commencerons par rappeler brièvement et rapidement les 
concepts de base liés au diagnostic à base de modèle et les techniques existantes dans la 
littérature en corrélation avec nos travaux. Nous verrons pourquoi, à notre sens, certaines 
familles de méthodes ont été écartées dans le cadre de la problématique étudiée. Une première 
solution simple à base de modèle respectant les contraintes évoquées précédemment sera 
ensuite proposée. La méthode est basée sur un filtre de Kalman dédié, associé à une procédure 
systématique d’optimisation de ses paramètres de haut niveau. Pour les embarquements, la 
synthèse de ce filtre est fondée sur la modélisation directe de la défaillance que l’on cherche à 
détecter, et non pas sur un modèle dynamique du système. Cette caractéristique offre des 
avantages importants en termes de robustesse, de facilité de réglage, de test et de validation, 
de coût calculatoire et de portabilité. Nous mettrons ensuite l’accent sur l’optimisation des 
paramètres de réglage, en proposant deux procédures d’optimisation hors-ligne afin 
d’atteindre le meilleur compromis sensibilité/robustesse. Enfin, les résultats de simulation à 
l’aide d’un jeu de données réelles (issu d’enregistrements effectués lors des essais en vol d’un 
A380) et d’un benchmark Airbus permettront d’apprécier les améliorations apportées par la 
technique proposée par rapport à la méthodologie actuelle.  
 
Le troisième chapitre est dédié à la présentation de deux autres techniques de surveillance à 
base de modèle, susceptibles d’améliorer les points faibles de l’approche proposée au 
deuxième chapitre, à savoir la détection des embarquements très rapides et des blocages 
autour de 0°. La première méthode correspond à la mise en place d’un test paramétrique. Tout 
d’abord, les paramètres du modèle décrivant la dynamique de la boucle d’asservissement 
d’une gouverne, seront estimés. Une direction paramétrique, sensible à l’apparition des 
défauts que l’on cherche à détecter sera ensuite identifiée. Finalement, deux tests de décision 
(un pour chaque type de panne) adéquats seront appliqués dans l’espace paramétrique, pour 
conclure sur un changement abrupt du paramètre surveillé. A noter que dans cette approche, 
les performances du modèle entrée-sortie du système ne sont pas primordiales, la méthode 
s’appuyant uniquement sur l’existence d’une direction paramétrique sensible. La seconde 
technique de surveillance consiste à utiliser un différentiateur par modes glissants pour 
estimer les dérivées du signal d’entrée et de sortie de la boucle d’asservissement. Les 
performances des méthodes proposées, évaluées à l’aide d’un jeu de données réelles et du 
benchmark Airbus viendront clore ce chapitre.  
 
Le quatrième chapitre présente les résultats expérimentaux obtenus sur le banc d’essais au 
laboratoire de tests d’Airbus France à Toulouse. En effet, encouragés par les résultats obtenus 
en simulation numérique, les approches passeront dans une phase supérieure de validation 
dans le cycle dit en "V", atteignant ainsi un niveau de maturité technologique avancé (niveaux 
5 et 6 sur l’échelle de maturité technologique en aéronautique, qui en compte 9). Tout 
d’abord, le codage des trois algorithmes dans un langage graphique formel et leur 
implantation au sein du calculateur de commandes de vol seront traités. Ensuite, on se 
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consacrera aux essais de robustesse et de détection à l’aide d’un simulateur de bureau, du 
Banc d’Intégration Système, ainsi que du Simulateur de Vol. On insistera sur la procédure 
stricte employée pour la validation des méthodes proposées afin de pouvoir conclure sur leur 
efficacité par rapport à la technique actuellement en place. Ce chapitre se terminera par 
l’analyse des résultats obtenus lors des essais en vol de la méthode à base de filtre de Kalman 
dédiée à la détection d’un embarquement.  
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Chapitre I  - Problématique de l’embarquement et du 
grippage dans le système de commandes de vol Airbus 

 

I.1 Introduction 
 
Ce premier chapitre introduit le contexte dans lequel nos travaux de thèse se sont déroulés et 
la problématique qui nous a été confiée. Après un rappel sur le rôle, l’évolution et 
l’architecture du système de commandes de vol, le principe général de l’asservissement en 
position des gouvernes (surfaces aérodynamiques mobiles) utilisé dans les appareils Airbus, 
sera présenté. Puis, les pannes à considérer dans le design du système de commandes de vol 
seront exposées, notamment celles qui font l’objet de ce travail de thèse, à savoir 
l’embarquement et le grippage (ou "jamming") des gouvernes. Nous dresserons ensuite l’état 
de l’art des techniques généralement utilisées par Airbus afin de détecter ces types de pannes. 
Les surveillances actuelles sont fondées sur des logiques à base de seuil et de temps de 
confirmation (ou "temporisation"). On s’intéressera principalement aux méthodes de 
surveillance appliquées sur la gouverne de profondeur. Les tendances technologiques 
envisagées pour l’aéronef du futur seront ensuite exposées. Il s’agit là d’un axe de 
développement majeur permettant de réduire l’impact environnemental de nouvelles 
générations d’avions civils. En effet, bien que les techniques actuelles de surveillance assurent 
une parfaite couverture des pannes recherchées, conforme aux exigences de certification en 
vigueur, afin de contribuer à l’optimisation du design aérodynamique et structural de l’avion, 
de nouvelles méthodes de détection précoce et robuste de pannes doivent être développées. 
Des améliorations des techniques actuelles peuvent également être envisagées afin 
d’optimiser les performances de ces approches de surveillance. En effet, il existe un lien fort 
entre les techniques de surveillance des surfaces mobiles et l’optimisation du design structural 
de l’avion. Il est par exemple possible de montrer qu’en diminuant la valeur maximale atteinte 
par la gouverne lors d’un embarquement, les charges structurales engendrées par la panne 
seront moins importantes, ce qui peut conduire à un allégement de la structure de l’avion. La 
dernière partie de ce chapitre sera dédiée aux contraintes industrielles qui devront être prises 
en compte dans la suite de notre travail.  
 

I.2 Système de commandes de vol chez Airbus  
 

I.2.1 Rôle et évolutions  
 
En aéronautique, le système de commandes de vol principal est constitué de l’ensemble des 
éléments compris entre les organes de pilotage (manche, palonnier) localisés dans le cockpit, 
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et les gouvernes (surfaces articulées donc mobiles), y compris ces deux éléments. Ce système 
embarqué est destiné à contrôler l’attitude, la trajectoire et la vitesse de l’avion en mode 
manuel de pilotage. Son but est donc de contrôler l’avion sur les 3 axes de rotation (Figure 
I-1), en agissant en vol sur les gouvernes de l’aéronef (Figure I-2):  
 

 

Figure I-1 : Axes de l’avion 
 

•  Les gouvernes de direction (Rudder en terminologie anglaise) pour l’axe de lacet 
(rotation autour de l’axe vertical z ). Elles permettent de contrôler le dérapage de 
l’avion;  

•  Les gouvernes de profondeur (Elevator en terminologie anglaise) pour l’axe de 
tangage (rotation autour de l’axe transversal y ). Ces dernières permettent de contrôler 

l’incidence longitudinale de l’avion, c'est-à-dire la montée/descente de l’avion. Le nez 
de l’appareil peut être dirigé vers le haut (cabré) ou vers le bas (piqué) ;  

•  Le plan horizontal réglable (Trimmable Horizontal Stabilizer, ou THS en terminologie 
anglaise) pour la commande à long terme en tangage de l’avion, conjointement avec la 
gouverne de profondeur. Il assure l’équilibre de l’avion et permet de conserver un 
braquage de la profondeur en moyenne nulle ;  

•  Les ailerons pour l’axe de roulis (rotation autour de l’axe horizontal x ). Ces 
gouvernes permettent de contrôler l’inclinaison latérale de l’avion ;  

•  Les spoilers utilisés de façon antisymétrique pour le contrôle de l’axe de roulis, de 
façon symétrique pour le rôle de freinage (aérofreins : augmentation de la trainée pour 
freiner l’avion et permettre une descente rapide) et pour la fonction "ground spoilers" 
(casser la portance pour plaquer l’avion au sol).  
 

Les autres gouvernes appelées volets (Flaps) et becs (Slats), assurent la diminution ou 
l’augmentation de la portance de l’avion. Couplées à l’ensemble du dispositif qui permet de 



Chapitre I – Problématique de l’embarquement et du grippage dans le système de commandes 
de vol Airbus 

___________________________________________________________________________ 

7 

les contrôler, elles constituent le système de commandes de vol secondaires qui ne sera par 
abordé dans le cadre de ce travail.  

 

 

Figure I-2 : Position des gouvernes  

 

L’architecture du système de commandes de vol a évolué très significativement au cours des 
précédentes décennies. Dès le début de l’aviation, des gouvernes manipulées par le pilote via 
un système de câbles mécaniques, ont été introduites pour le contrôle basique de l’aéronef. Il 
s’agit donc d’un système de commandes de vol mécanique où les sources d’énergie pour 
actionner les gouvernes en pilotage manuel sont l’énergie musculaire du pilote et l’énergie 
aérodynamique. Cette technique est encore utilisée pour les avions de petite taille comme les 
avions de loisir. Cependant, avec l’apparition des avions de grande taille, les capacités 
musculaires du pilote n’étaient plus suffisantes pour contrôler l’aéronef. Ainsi est apparu le 
système de commandes de vol hydromécanique permettant de fournir aux actionneurs, grâce à 
l’énergie hydraulique, la puissance nécessaire pour commander différentes surfaces mobiles 
(via des liens mécaniques entre le manche et les gouvernes).  
 
Mais l’évolution encore plus marquante est celle des avions à Commandes De Vol Electriques 
(CDVE) [1], [2], connues également sous le nom de Fly-by-Wire. Dans le domaine civil, les 
CDVE ont été développées sous forme analogique pour le Concorde par Aerospatiale (dans 
les années 1960), puis de façon digitale partialement sur les A310 (spoilers, becs et volets). 
Fort du succès rencontré, elles ont ensuite été généralisées aux trois axes sur la famille Single 
Aisle (SA), avant de devenir un standard Airbus sur tous les programmes suivants (Long 
Courriers A330/A340, gros porteurs A380, A400M, A350, etc…). Ce système remplace le 
contrôle mécanique et les câbles de commande lourds entre le pilote et les gouvernes, par des 
signaux électriques (permettant ainsi une réduction du poids), des capteurs, du câble 
électrique et par un calculateur de commandes de vol.  
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Figure I-3 : Fonctionnement du système CDVE 

 

Dans le cadre de cette thèse, seul le système CDVE sera étudié. Son principe de 
fonctionnement est schématiquement décrit dans la Figure I-3. L’ordre du pilote est converti 
en signal électrique (à l’aide des capteurs spécifiques), puis acquis par les calculateurs qui 
établissent une consigne d’asservissement en position délivrée aux actionneurs. Ces derniers 
déplacent ainsi les gouvernes. Pratiquement, la position de chaque gouverne est gérée grâce à 
un asservissement en position. Différents signaux comme la position de la gouverne par 
exemple doivent donc être envoyés au calculateur de commandes de vol, pour réaliser 
l’asservissement et la surveillance. 
 
Le contrôle plus sophistiqué de l’avion grâce au système CDVE engendre toutefois une 
complexité plus importante des équipements embarqués et des systèmes avioniques, ainsi 
qu’une augmentation du nombre de pannes à prendre en compte dans le design de l’aéronef. 
En vue de la certification de l’avion, le système CDVE doit être conçu pour satisfaire des 
réglementations internationales très strictes en termes de sécurité et de disponibilité (le 
système doit être prêt à l’utilisation indépendamment des perturbations externes). Les 
réglementations sont imposées par les autorités de navigabilité, par exemple l’Agence 
Européenne de Sécurité Aérienne EASA et aux USA l’Administration Fédérale de l’Aviation 
FAA [3]. Du point de vue de la sécurité, les événements mettant en cause le bon 
fonctionnement du système sont caractérisés par la criticité de leur effet et leur probabilité 
d’occurrence. En conséquence, à titre d’exemple (voir Tableau I-1) :  

•  une panne ou une combinaison de pannes dont l’effet est Majeur (augmentation de la 
charge de travail de l’équipage) ne doit pas survenir plus fréquemment qu’une fois 
toutes les 105 heures de vol 

•  une panne ou une combinaison de pannes dont l’effet est Critique (potentiellement des 
blessés) ne doit pas survenir plus fréquemment qu’une fois toutes les 107 heures de vol 

•  aucune panne simple ne doit avoir d’effet Catastrophique (perte de l’avion)  
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•  une combinaison de pannes dont l’effet est Catastrophique ne doit pas survenir plus 
fréquemment qu’une fois toutes les 109 heures de vol.  

 

Probabilité de 
l’événement/heure de vol 

Effet de la panne 

Mineur Majeur Critique Catastrophique 

>10-5     

[10-5; 10-7]     

[10-7; 10-9]     

<10-9     

Tableau I-1 : Correspondance entre la probabilité d’occurrence d’une panne et sa criticité 
 

I.2.2 Architecture de commandes de vol 
 
Les exigences imposées par les autorités de navigabilité pour la certification conduisent, dans 
l’état actuel de l’état de l’art, à mettre en place des redondances matérielles [8]. Chez Airbus, 
le système CDVE utilise deux types de calculateurs. Sur l’A380, on trouve 6 calculateurs (3 
calculateurs primaires appelés PRIM et 3 calculateurs secondaires appelés SEC). Un 
calculateur SEC agit comme une redondance d’un calculateur PRIM dans la mesure où il 
utilise un matériel différent et des lois de pilotage plus simples. Chaque calculateur possède 
deux unités A et B et chaque unité est capable de commander (voie du calculateur dite 
"COM") un actionneur (de réaliser l’asservissement des gouvernes) et de surveiller (voie du 
calculateur dite "MON") un actionneur commandé par l’autre unité.   
 
L’architecture du système de commandes de vol de l’avion est une vue synthétique qui 
représente l’ensemble des gouvernes (direction, profondeur, THS, spoilers, ailerons, volets, 
becs), leur nombre, leur emplacement, les actionneurs correspondants, les différentes sources 
de puissance pour chaque actionneur (hydraulique et/ou électrique), les calculateurs qui 
réalisent l’asservissement en position des gouvernes et les reconfigurations du système après 
la détection de pannes. On a donc la possibilité de visualiser toutes les gouvernes et les 
calculateurs qui les pilotent.  
 
Sur l’A380, en prenant comme exemple la gouverne de profondeur externe, on observe dans 
la Figure I-4 qu’elle est alimentée par une source de puissance hydraulique jaune et pilotée 
par les unités COM des calculateurs P2 et S2. Dans la situation où cette source de puissance 
tombe en panne ou en cas de détection d’une panne, la gouverne sera pilotée par l’actionneur 
adjacent et par les unités MON des calculateurs P1 et S1. Cette manière de faire permet au 
système d’avoir un haut niveau de disponibilité.  
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Figure I-4 : Architecture de commandes de vol de l’A380 

 

Rappelons que la commande des gouvernes correspond à la transmission de l’ordre 
d’asservissement du calculateur vers les gouvernes. Le mouvement de la gouverne est assuré 
par un actionneur qui peut être soit en mode actif soit en mode amorti. En fonction de la 
famille de l’avions (A320 – SA ; A330/340 – LR ; A350 ; A380 ; A400M) et du type de 
gouverne, on trouve au moins deux actionneurs par gouverne (sauf pour les spoilers). Un 
calculateur �maître� réalise l’asservissement en envoyant un courant de commande sur 
l’actionneur actif (en jaune). L’autre actionneur (en rouge), associé à un deuxième calculateur 
�esclave�, est forcé en mode amorti afin de suivre le mouvement de la gouverne sans 
résistance (Figure I-5).  
 

 
Figure I-5 : Architecture de la gouverne de profondeur externe et système de reconfiguration 
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Si le calculateur maître détecte, par l’intermédiaire de surveillances spécifiques, une panne, il 
passe l’actionneur actif en mode amorti et donne la main au calculateur esclave qui asservit le 
deuxième actionneur passé en mode actif. C’est ce qu’on appelle la reconfiguration du 
système (basée sur de la redondance matérielle) ou la gestion automatique du système après la 
détection et le verrouillage d’une panne. Le but est notamment d’alléger la charge de travail 
du pilote car cette configuration est transparente pour lui. A noter dans cet exemple que le 
calculateur P2 ne perd pas toutes ses fonctionnalités, mais seulement celles d’asservir 
l’actionneur jaune. 
 

I.2.3 Principe d’asservissement en position des gouvernes  
 
Comme il a été souligné dans le paragraphe précédent, les calculateurs de commandes de vol 
réalisent, entre autres, l’asservissement en position des gouvernes de l’avion. Les gouvernes 
sont actionnées par différents types d’actionneurs qui à leur tour sont asservis par les 
calculateurs suivant le même principe. Sur l’A380, trois différents concepts d’actionneurs sont 
utilisés : les servocommandes (ServoControl, S/C), les actionneurs électro-hydrostatiques 
(Electro-Hydrostatic Actuator, EHA) et les actionneurs hydrauliques avec secours électrique 
(Electrical Back-up Hydraulic Actuator, EBHA).  
 

 
Figure I-6 : Principe d’asservissement des gouvernes 

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

En effet, en réalité, un contrôleur Proportionnel Intégral (PI) à structure parallèle est utilisé 
pour chaque asservissement. La partie proportionnelle est obtenue en multipliant la différence 
entre l’ordre du pilote et la position de la tige, par le gain K de l’asservissement. Un premier 
courant est ainsi généré. La partie intégrale est représentée par un dispositif de compensation 
d’un biais de l’actionneur. Un second courant est obtenu par l’intégration du premier. Le 
courant total est la somme des deux composants. Ce courant est la consigne envoyée sur 
l’actionneur actif en COM, via une sortie analogique. Cela représente une commande en 
vitesse qui varie en fonction du courant envoyé. Pour une servocommande hydraulique 
classique, le courant est envoyé à une servovalve et pour un EHA, il est envoyé à un module 
électronique qui transforme cette consigne en commande vers un moteur électrique.  
 
Sur certaines gouvernes (la profondeur par exemple), en fonction des besoins de surveillance 
et de la famille d’avions, un deuxième capteur permet de mesurer la déflection de la gouverne. 
Ce capteur, situé au niveau de la gouverne, est de type RVDT (Rotary Variable Differential 
Transducer). Le capteur sera acquis par la voie MON via une entrée analogique et sera utilisé 
dans des surveillances de l’ensemble du système notamment parce qu’il fournit une mesure de 
position redondante. 
 
Une servocommande est un actionneur à puissance hydraulique relié à un circuit hydraulique 
qui dessert plusieurs actionneurs. L’ordre en courant est envoyé sur la servovalve, qui envoie 
un certain débit haute pression dans une des chambres du piston. Cela entraîne un 
déplacement mécanique de la tige (différence de pression entre les chambres du piston), 
actionnant les gouvernes de contrôle.  
 

 

Figure I-7 : Schéma de principe d’un actionneur hydraulique  

 



Chapitre I – Problématique de l’embarquement et du grippage dans le système de commandes 
de vol Airbus 

___________________________________________________________________________ 

13 

Les EHA sont nés d’une décentralisation volontaire de l’alimentation hydraulique des 
servocommandes [4]. Ainsi, un EHA est un actionneur à puissance électrique qui possède 
localement son propre réservoir d’hydraulique. Le principe de fonctionnement est similaire. 
Le fluide hydraulique est mis en haute pression par une pompe, elle-même commandée par un 
moteur électrique en fonction du courant de commande. Le déplacement de la tige entraine le 
déplacement de la gouverne.  
 

 

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

 

Les EBHA [4] sont apparus afin de proposer des solutions de redondance d’actionnement 
efficaces. Ainsi, un EBHA est un actionneur hybride avec la séparation des puissances 
électrique et hydraulique. En fonctionnement normal, le circuit hydraulique est utilisé et 
lorsque la puissance hydraulique est perdue, le système électrique prend le relais.  
 

 

Figure I-9 : Schéma de principe d’un EBHA 
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Chaque actionneur est équipé de différents capteurs afin de réaliser l’asservissement et la 
surveillance.  
 

I.3 Les pannes dans le système de commandes de vol 
 
Le système de commandes de vol est un des systèmes les plus critiques à bord d’un avion car 
les conséquences de ses pannes peuvent être dommageables. C’est pourquoi la détection de 
pannes dans le système CDVE est un point important à prendre en compte dans le design de 
l’avion. Lorsqu’une panne survienne, la probabilité de non-détection doit être inférieure à 10-9 

par heure de vol. De plus, les méthodes de détection utilisées doivent être robustes (pas de 
fausses alarmes) afin de ne pas passiver des actionneurs non défaillants et de dégrader ainsi la 
disponibilité du système. 
 
Il existe plusieurs types de pannes du système CDVE, comme par exemple la perte d’une 
fonction de limitation du débattement d’une gouverne en fonction du point de vol, la perte 
d’une fonction d’allégement de charge (e.g. dans le cas d’une rafale de vent) ou encore la 
dégradation de la vitesse de débattement d’une gouverne. On peut également citer le cas des 
pannes oscillatoires (Oscillatory Failure Cases, OFC)  [5] dont on va brièvement parler dans 
la section I.4.3 ci-dessous. Dans ce mémoire de thèse, nous nous intéressons à deux types 
particuliers de pannes survenant dans la chaîne d’asservissement en position des gouvernes 
(Figure I-6), entre le calculateur de commandes de vol et les surfaces de contrôle, y compris 
ces deux éléments. Notre étude sera principalement centrée sur la détection de pannes 
affectant les gouvernes de profondeur.  
 
On appelle embarquement [8], [9], [11], un mouvement non commandé de la gouverne qui 
peut entraîner celle-ci jusqu’à sa butée aérodynamique ou mécanique si le phénomène n’est 
pas détecté à temps (Figure I-10). Du calculateur de commandes de vol à l’actionneur, on 
trouve différents éléments susceptibles de générer, en mode défaillant, un signal conduisant à 
l’embarquement de la gouverne : embarquement lié au générateur de courant émis vers la 
servovalve (panne de l’ordre d’asservissement COM), panne du capteur de position LVDT 
(par exemple, une erreur sur le capteur tige LVDT va entrainer, suite à l’asservissement, un 
déplacement non-désiré de la gouverne), panne de la servovalve, panne du module électrique 
EHA, rupture d’une pièce mécanique, ou encore un mauvais fonctionnement du calculateur de 
commandes de vol.  
 
On appelle blocage de gouverne, ou grippage, ou �jamming� en anglais, la situation d’une 
gouverne qui reste figée à sa position courante. 
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Reconfiguration

Détection Passage de main

Position surface pour un 
embarquement rapide/lent

Position surface 
pour un grippage

t t
 

Figure I-10 : Evolution de la position de la gouverne en cas d’embarquement rapide/lent 
détecté et du blocage 

 

Comme la Figure I-10 le montre, en cas d’embarquement, la position de la gouverne 
augmente, se stabilise au moment de la détection de la panne pendant un certain temps 
(reconfiguration du système) et revient ultérieurement à sa position commandée grâce à 
l’actionneur adjacent. 
 
L’état de l’art industriel actuel pour la détection et le diagnostic de pannes (Fault Detection 
and Diagnosis, FDD) de type embarquement et blocage des gouvernes dans le système CDVE 
est basé sur une logique de seuil et de temps de confirmation. Une panne est détectée et le 
système est reconfiguré une fois qu’un signal d’erreur (calculé comme une combinaison de 
différents signaux acquis via des capteurs) est supérieur à un seuil pendant un certain temps 
de confirmation (Figure I-11).  
 

Seuil

Temps de 
confirmationSignal surveillé � Détection de 

panne 

Reconfiguration du 
système  

Figure I-11 : Logique des surveillances 

 

Un embarquement peut avoir différentes dynamiques : rapide, lent. Un embarquement rapide 
peut être caractérisé par une erreur qui croît très rapidement. Par conséquent, un temps de 
confirmation faible est nécessaire. Un temps de confirmation trop important entrainerait une 
erreur encore plus grande. Par contre, le seuil de détection peut être grand lui aussi. Un 
embarquement lent se caractérise par une erreur qui croît doucement. Par conséquent, un 
temps de confirmation grand est possible, ce qui permet d’avoir un petit seuil de détection 
(sans engendrer des problèmes de robustesse).  
 
Différentes approches sont mises en pratique afin de satisfaire les réglementations de 
certification au niveau de l’amplitude de l’embarquement à ne pas dépasser pour chaque 
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gouverne. Ces contraintes peuvent être très sévères en fonction de la gouverne considérée, 
surtout dans le cas des gouvernes de profondeur et de direction. Comme nous l’avons souligné 
précédemment, le seuil et le temps de confirmation conditionnent les performances des 
surveillances. En réglant le seuil, un compromis doit être fait entre la probabilité de fausse 
alarme et la probabilité de non-détection. En effet, un petit seuil présente le risque de fausse 
alarme et pour un seuil plus important, les pannes avec une faible amplitude peuvent rester 
non-détectées.  
 
Concernant le grippage, il est important de préciser la difficulté de détecter, avec les méthodes 
actuelles de surveillance, une gouverne bloquée autour de 0°. Les approches existantes 
permettent la détection des surfaces bloquées à une amplitude supérieure à un certain seuil.  
 

I.4 Etat de l’art sur les méthodes de détection de pannes chez 
Airbus   

 
Sachant qu’il n’y a pas de méthode de surveillance d’asservissement parfaite pour satisfaire 
toutes les contraintes et applicable dans toutes les situations, plusieurs approches de 
surveillance sont utilisées au sein d’Airbus (en fonction du type de panne à détecter, de l’unité 
du calculateur où la surveillance est effectuée, du temps de confirmation, du seuil, du type 
d’actionneur, des parties affectées,…). On peut donc parler d’une multiplicité de 
surveillances, chacune ayant une couverture particulière. Le principe général des surveillances 
des boucles d’asservissement à base de redondance matérielle est décrit dans [7], [8].  
 
Comme expliqué dans le paragraphe I.3, l’état de l’art actuel pour la détection de pannes dans 
le système CDVE consiste dans la génération d’un signal d’erreur appelé résidu, suivie par 
une prise de décision. Le signal d’erreur est calculé différemment en fonction du type de 
panne à détecter, de la méthode de surveillance appliquée et de la famille d’avions. Les 
valeurs du seuil et du temps de confirmation changent également en fonction des contraintes 
imposées, tout en respectant la robustesse.  
 

I.4.1 Surveillance d’embarquement des gouvernes 
 
Dans le cas de l’embarquement [9], le signal d’erreur est généré par la comparaison d’un 

courant d’asservissement théorique théoriquei , élaboré généralement en MON, avec une 

information issue de la mécanisation dans l’actionneur de réeli , généralement réalisée en 

COM. Cette dernière information représentative du courant d’asservissement réellement 
appliqué sur l’actionneur est généralement acquise en MON. Ce principe de surveillance est 
typiquement représentatif de l’exploitation des informations redondantes. Bien que le courant 
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théorique soit très simplement établi, on peut tout de même parler d’une approche à base de 
modèle.  
 

iréel +

-
ithéorique

Génération du signal d’erreur

Prise de décision Reconfiguration

�

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

 

Afin de mesurer la bonne application de la mécanisation dans l’actionneur de la commande 
issue du calculateur, un capteur est ajouté à l’actionneur. Pour une servocommande 
hydraulique classique, il s’agit d’un capteur positionné au niveau du tiroir distributeur de la 
servovalve et pour un EHA, il s’agit d’un capteur situé au niveau du moteur électrique. Le 
capteur mesure donc une image de la commande envoyée par l’unité COM. Cette mesure est 
directement comparable avec le courant calculé en MON. Un signal d’erreur ε  est ainsi 
élaboré : 
 

 
réelthéorique ii −=ε  (1) 

 

Le courant théorique MON est calculé à l’identique du courant COM. Il représente le produit 
entre le gain d’asservissement K  et la différence entre l’ordre gouverne du pilote en MON 

MONu  et la position de la gouverne MONx  acquise en MON via le capteur de position (I.2.3) : 

 

 )( MONMONthéorique xuKi −=  (2) 

 

L’ordre gouverne est généralement limité en vitesse et en position aux valeurs maximales 
opérationnelles de l’actionneur pour rendre la surveillance d’autant plus robuste. La position 
est en général elle aussi limitée aux valeurs maximales opérationnelles.  
 
Si la valeur absolue de l’écart entre le courant théorique et le courant réel dépasse au moins un 
seuil positif pendant au moins un temps de confirmation, alors une panne d’embarquement est 
détectée, l’asservissement concerné est passivé et le système est reconfiguré (Figure I-13). 
Une condition d’activation de la surveillance est également appliquée. Cette condition dépend 
étroitement de l’état du système et de l’actionneur surveillé. Le résultat de la détection est 
généralement verrouillé, ce qui signifie que la panne est définitivement passivée jusqu’à la fin 
de la mission. L’action de passiver consiste à limiter ou à stopper l’effet de la panne, à éviter 
sa propagation. 
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Figure I-13 : Schéma détaillé de la surveillance d’embarquement 

 
Le seuil et le temps de confirmation peuvent être fixes ou variables en fonction des conditions 
externes ou internes influentes (les conditions de vol par exemple). La temporisation est 
réglée en prenant en compte le seuil afin que le débattement maximum autorisé de la 
gouverne soit respecté. Le couple {seuil/temps de confirmation} propre à chaque méthode de 
surveillance est calculé d’une part afin d’être robuste aux erreurs statiques (la précision du 
générateur de courant, la précision de mesure des capteurs, la précision de chaque acquisition, 
etc.) et/ou dynamiques (les asynchronismes entre les voies COM et MON car chaque voie 
possède sa propre horloge, le retard entre l’acquisition physique des informations et leur 
utilisation software, etc.) et d’autre part afin de permettre d’atteindre les objectifs assignés à la 
surveillance. 
 
Il est essentiel de préciser que la présente méthodologie de surveillance assure une détection 
robuste de l’ensemble des pannes d’embarquement affectant un actionneur: embarquement dû 
à un ordre gouverne erroné en COM, à une erreur du générateur de courant COM vers la 
servovalve, à une erreur sur l’acquisition de la position capteur tige, au tiroir servovalve cassé 
ou bloqué, etc… 
 

I.4.2 Surveillance de grippage des gouvernes 
 
Dans le cas du grippage [10] le résidu ε  représente la différence entre la valeur absolue de 
l’erreur d’asservissement et la valeur absolue de l’ordre d’asservissement (l’ordre du pilote 
interprété par les lois de pilotage). Le résidu peut être formé à l’aide de n’importe quelle 
information de l’ordre et de position disponible dans le calculateur. Toutefois, dans la plupart 
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des cas, la surveillance utilise l’erreur d’asservissement en MON, calculée comme la 

différence entre l’ordre du pilote MONu  et la position de la gouverne MONx  acquise en MON 

via le capteur RVDT :  
 

 
MONMONMON uxu −−=ε  (3) 

 

Les notions de seuil, de temps de confirmation et d’activation de la surveillance restent 
valables et varient d’une famille d’avions à une autre et d’une gouverne à une autre. Comme 
dans le cas de l’embarquement, une fois une panne de blocage détectée, l’asservissement 
concerné est passivé et le résultat de la détection est généralement verrouillé.  
 

I.4.3 Surveillance des pannes oscillatoires  
 
Comme il a été souligné dans la section I.3, un autre type important de panne pouvant 
survenir dans le système CDVE, correspond à la classe des pannes oscillatoires. Bien qu’elles 
n’entrent pas dans le cadre de nos travaux, nous allons les présenter brièvement dans ce 
paragraphe. Les pannes oscillatoires sont des oscillations des gouvernes dues à des 
défaillances et ayant des conséquences sur les charges structurales de l’avion [5], [51]. 
L’objectif est de détecter dans la chaîne d’asservissement, des pannes oscillatoires au-delà 
d’une amplitude minimale donnée, en un nombre donné de périodes. À notre connaissance, 
c'est le constructeur Airbus qui, pour la première fois en aéronautique civile, a équipé un des 
avions de sa gamme (le programme A380) d'une stratégie de détection à base de modèle sur 
l’ensemble des gouvernes primaires, fournissant une couverture complète des pannes 
oscillatoires [5]. La méthodologie consiste à comparer le fonctionnement réel du système avec 
le fonctionnement modélisé d’un actionneur en absence de pannes, afin de conclure sur 
l’existence d’un disfonctionnement.  
 

On teste donc la cohérence entre le comportement estimé et le comportement de référence du 
système. En effet, un résidu est généré comme étant la différence entre la position mesurée de 
la gouverne (ou de la tige de la servocommande associée) et une position estimée par le 
modèle comportemental de la gouverne couplée à l’actionneur. Le modèle est excité en entrée 
par l’ordre gouverne du pilote qui est non défaillant, car il est surveillé et validé en amont. En 
fonctionnement nominal, le résidu est un signal de faible puissance, essentiellement dû aux 
erreurs de modélisation et aux bruits de mesure. Lorsqu’une panne survient dans la boucle 
d’asservissement, elle ne sera pas modélisée et son effet apparaitra sur le résidu. Afin 
d’optimiser l’étape d’évaluation du résidu, celui-ci est filtré pour établir un découpage en 
sous-bandes, correspondant à des objectifs de détection variables suivant la fréquence et 
permettant d’optimiser la détection des oscillations. Une panne est détectée lorsque 
l’amplitude de l’oscillation de la gouverne sur le résidu dépasse un certain seuil pendant un 
certain nombre de cycles (Figure I-14).  
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Figure I-14 : Détection de pannes oscillatoires  

 
Il est à noter que plusieurs études ont été effectuées récemment visant à améliorer les 
techniques de détection de pannes oscillatoires. Le lecteur intéressé pourra se référer par 
exemple à [13], [75], [114], [115].  
 

I.5 Besoin d’amélioration pour les avions futurs  
 
L’utilisation des CDVE a apporté de multiples bénéfices comme la protection du domaine de 
vol, l’allégement de la charge de travail des pilotes, une maintenance optimisée mais 
également une importante réduction de la masse de l’avion, ayant comme conséquence directe 
une diminution du coût et de la consommation de carburant, accompagnée d’un impact sur 
l’environnement. Un autre gain important de masse est réalisé par l’introduction des EHA sur 
l’A380 [4]. Un circuit hydraulique sur les trois normalement présents a été supprimé. On 
notera également l’utilisation des matériaux plus légers (comme le carbone) pour la structure 
de l’avion.  
 
Plusieurs solutions ont donc été apportées dans le domaine de l’aéronautique civile afin de 
réduire la masse de l’aéronef et de développer ainsi un avion plus écologique, avec une 
empreinte environnementale réduite et plus efficace du point de vue énergétique. Mais cette 
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amélioration globale de l’avion se traduit par des exigences de charge de plus en plus sévères. 
Dans le cadre de l’optimisation du design structural de l’avion futur, l’utilisation des 
approches de détection et de diagnostic à base de redondance matérielle [7], [8], devient donc 
problématique. En effet, sa généralisation pour couvrir des besoins de plus en plus sévères, 
engendrerait des augmentations de masses antagonistes avec les objectifs d’éco-efficience 
mentionnés ci-dessus. Bien que les techniques actuelles de surveillance (voir I.4) assurent une 
parfaite couverture des pannes recherchées, le développement de méthodes de détection 
avancées et à base de modèle [14], [15], [16], [17], [18], [19], s’avère donc nécessaire pour 
limiter l’impact des pannes sur la structure de l’avion.  
 
L’embarquement et le blocage d’une gouverne, en fonction du point de vol de l’avion, 
peuvent avoir des conséquences sur le guidage de l’avion, sur le dimensionnement de sa 
structure ainsi que sur ses performances. On sait qu’une anomalie de type embarquement par 
exemple, a pour effet d’engendrer des charges importantes sur la structure de l’aéronef. Il peut 
être donc nécessaire de détecter cette anomalie très rapidement, c’est-à-dire avant que la 
position de la gouverne ne soit trop importante. En effet, l’avion est conçu pour absorber une 
certaine enveloppe de charge (dimensionnée hors panne) [6] et il faut garantir, grâce à des 
surveillances adaptées, la préservation de cette enveloppe. Si cela ne peut pas être garanti, il 
faut renforcer la structure de l’avion, c’est-à-dire l’alourdir, au détriment de sa consommation, 
de son impact environnemental.  
 
Pour éviter les conséquences néfastes des pannes au niveau de l’avion, les travaux présentés 
dans cette thèse ont pour objectif de détecter et de passiver rapidement tous les types 
d’embarquements de surface (i.e. tous les profils dynamiques) et les surfaces bloquées à 
n’importe quelle position, quelle que soit l’origine de la panne. Ainsi, en améliorant les 
performances actuelles des méthodes de détection, les charges structurales engendrées par les 
pannes seront moins importantes, il sera donc possible de réduire l’enveloppe de charge de 
l’aéronef. Cela se traduirait par un gain de poids de l’appareil, une diminution de son coût, de 
la consommation de carburant et la possibilité de choisir des matériaux plus légers pour la 
fabrication de l’avion. Notons qu’une amélioration de la détection précoce de l’embarquement 
et du grippage, tout en maintenant le niveau actuel de robustesse, pourrait être envisagée par 
l’ajout d’autres capteurs par exemple. Cependant, le recours à des équipements 
supplémentaires aurait un impact négatif sur le poids de l’avion, sur son coût et sur ses 
performances. Les approches avancées de surveillance à base de modèle apparaissent donc 
comme une alternative pertinente pour pallier les inconvénients précédemment mentionnés et 
pour optimiser ainsi le design structural de l’avion.  
 
En conséquence, dans le cadre de l’optimisation globale de l’avion futur et pour continuer à 
satisfaire les exigences de navigabilité pour la certification de l’avion [3] (concernant les 
charges maximales admises pendant le vol), l’amélioration des méthodes existantes et le 
développement de nouvelles approches de surveillance s’imposent, afin de diminuer les 
niveaux d’embarquement détectables et le temps de détection. La réduction de la valeur 
maximale atteinte par la gouverne lors d’un embarquement pourrait par exemple être réalisée 
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par la diminution du seuil et/ou du temps de confirmation de la surveillance dédiée à ce type 
de panne.  
 

I.6 Contraintes industrielles  
 
Le système de commandes de vol est un système temps-réel embarqué. Il doit donc satisfaire 
non seulement des exigences temps-réel très strictes, mais également des performances 
opérationnelles et de sécurité très élevées (une probabilité de non-détection et de fausse 
alarme très faible). Concrètement, cela signifie qu’il faut être capable de développer de 
nouvelles méthodes permettant d’obtenir de meilleures performances de détection de pannes, 
tout en gardant une excellente robustesse afin de ne pas dégrader la disponibilité des 
commandes de vol.  
 

Les systèmes avioniques se basent sur des fonctions de plus en plus nombreuses et complexes. 
Cela introduit un accroissement des besoins en capacité de calcul. Cependant, les ressources 
du calculateur sont limitées et ses capacités de calcul sont faibles par rapport à d’autres 
applications non critiques (le multimédia par exemple). Il est donc essentiel de développer des 
approches ayant un coût calculatoire réduit.  
 
Un autre paramètre important à prendre en compte dans le cadre de l’optimisation du design 
structural de l’aéronef est l’impact des méthodologies de détection de pannes sur la masse et 
le coût de l’avion. Autrement dit, l’objectif est d’envisager des algorithmes qui utilisent des 
sources d’information déjà présentes dans le calculateur de commandes de vol et donc qui ne 
nécessitent pas l’ajout de capteurs supplémentaires. 
 
Afin de simplifier le processus de validation et l’utilisation des méthodes par des ingénieurs et 
des opérateurs non-spécialistes et non familiarisés avec les approches innovantes de détection 
et de diagnostic, les techniques mises en place doivent être simples et facilement réglables, 
avec un nombre réduit de paramètres en entrée. La simplicité est également cruciale pour 
faciliter la procédure de certification des algorithmes.  
 
Un autre souci majeur dans le développement de nouvelles approches est d’assurer une 
certaine portabilité, c'est-à-dire d’avoir la possibilité d’utiliser un algorithme avec des 
paramètres adéquats, sur tous les types de gouvernes et sur différentes familles d’avions, sans 
avoir besoin d’apporter des adaptations majeures. Par exemple, la signification physique des 
paramètres des approches développées pourrait faciliter l’adaptation des méthodes d’une 
gouverne à une autre ou d’un avion à un autre. 
 
Le logiciel du calculateur de commandes de vol est spécifié grâce à un langage graphique 
dédié. Pour le codage, les méthodes proposées doivent donc satisfaire aux contraintes d’un 
outil certes certifié, mais relativement simple et ne permettant pas d’implémenter aisément 
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des fonctions complexes. Afin de traduire chaque partie de la spécification en code 
embarquable, l’outil comporte un nombre limité de symboles. Peu de blocs-fonctions 
complexes sont disponibles, mais plutôt des blocs élémentaires (addition, multiplication, 
filtrage, intégration…). Par exemple, le calcul matriciel, vectoriel, ou l’ensemble des branches 
conditionnelles ne sont pas facilement gérés par l’outil. Une boucle algorithmique de type for 
dont la dimension est variable n’est pas implémentable aisément, il faudra donc prévoir le cas 
dimensionnant qui sera celui du nombre maximum d’itérations souhaité et dupliquer chacune 
des itérations (voir Figure I-15). En conséquence, chaque partie plus ou moins complexe d’un 
algorithme doit être réduite à une combinaison d’opérations de bas niveau. Cela peut 
augmenter considérablement le nombre de blocs élémentaires à utiliser pour retranscrire le 
code Matlab. Il faut donc être astucieux afin de diminuer au maximum le nombre de blocs.   
 
Une attention particulière est également portée à la convergence et à la stabilité des solutions 
proposées et également au comportement des algorithmes suite à des resets calculateurs.   
 
Enfin, pour l’implantation dans le calculateur de commandes de vol, les approches doivent 
être compatibles avec l’architecture existante et dans un premier temps préserver le plus 
possible la structure des méthodes de surveillance actuellement utilisées par Airbus.  
 

 

Figure I-15 : Exemple de spécification fonctionnelle  
 

I.7 Conclusion 
 
Dans ce premier chapitre, nous avons d’abord présenté le rôle, l’évolution et l’architecture du 
système CDVE, ainsi que des généralités concernant les principes d’asservissement en 
position des gouvernes utilisés par Airbus. Nous nous sommes ensuite intéressés à deux types 
particuliers de pannes dans le système de commandes de vol, pouvant générer des charges 
structurales importantes. La détection précoce et robuste de ces pannes, dites d’embarquement 
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et de grippage des gouvernes est un aspect important dans le cadre de l’optimisation du design 
structural de l’avion futur. L’état de l’art des méthodes actuellement utilisées au sein d’Airbus 
pour détecter ces pannes a été brièvement dressé. Il s’agit de techniques à base de redondance 
matérielle. Plus précisément, un signal d’erreur est construit comme une combinaison de 
différents signaux acquis via des capteurs dédiés et une logique à base de seuil et de temps de 
confirmation est ensuite appliquée. Les contraintes industrielles très strictes à satisfaire lors du 
développement de nouvelles approches de détection ont également été identifiées. Il s’agit 
d’exigences concernant le temps de calcul, l’implantation et le codage, mais aussi les 
performances en détection et la robustesse. L’amélioration des méthodes existantes à l’aide 
des stratégies à base de modèle, tout en gardant, dans un premier temps la structure des  
surveillances actuellement en place, est un objectif majeur de cette thèse. C’est dans ce cadre 
que les travaux présentés dans le prochain chapitre vont se situer. 
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Chapitre II  – Amélioration des tâches des surveillances 
d’embarquement et de grippage via une technique à base 

de modèle 

 

II.1  Introduction 
 
Ce chapitre a pour objet de proposer une solution à base de modèle permettant d’améliorer les 
techniques de surveillance actuellement utilisées par Airbus pour la détection de 
l’embarquement et du blocage des gouvernes de profondeur. Comme nous l’avons souligné au 
Chapitre I, plusieurs techniques de surveillance, à base de seuil et de temps de confirmation, 
faisant appel à la redondance matérielle (voies COM/MON…) et à la dissimilarité (capteurs 
LVDT/RVDT…), sont actuellement utilisées au sein d’Airbus. La reconfiguration du système 
est également basée sur la redondance matérielle (calculateur maître/esclave, actionneur 
actif/passif). Bien que les techniques actuelles assurent une parfaite couverture des pannes 
recherchées, l’amélioration de ces méthodes est un enjeu majeur pour concevoir des avions 
plus légers, donc plus performants (voir Chapitre I). 
 
Le cahier des charges spécifié par Airbus au démarrage de mes travaux consistait à rechercher 
et valider des techniques à base de modèle, susceptibles de diminuer les valeurs maximales 
atteintes en cas d’embarquement et de détecter les blocages à faibles amplitudes, tout en 
conservant un haut niveau de robustesse. L’amélioration de ces performances en détection 
contribue à l’optimisation du design structural de l’avion, ce qui conduit à de meilleures 
performances en termes de consommation, de rayon d’action et d’impact environnemental de 
l’aéronef. Cette démarche s’inscrit donc dans le cadre des efforts du constructeur Airbus pour 
développer des avions plus "verts" et pour garantir un transport aérien plus éco-efficient, en 
répondant ainsi aux exigences de la société, tout en produisant une valeur économique.  
 
La démarche proposée dans ce chapitre respecte les spécifications de performance en 
détection et de robustesse, et satisfait en même temps les contraintes industrielles, notamment 
en termes d’embarquabilité (codage, coût calculatoire, implantation…). De plus, la technique 
est facilement intégrable au sein de l’architecture actuelle des surveillances industrielles 
présentées au Chapitre I. La solution présentée dans ce chapitre est basée sur un filtre de 
Kalman dédié et présente plusieurs caractéristiques importantes qui ont motivé ce choix. En 
premier lieu, pour les embarquements, la synthèse de ce filtre est principalement basée sur un 
modèle de défaillance que l’on cherche à détecter, et non pas sur un modèle dynamique du 
système, c'est-à-dire de l’actionneur chargé de mouvoir la surface de contrôle et de la boucle 
de commande associée. De ce fait, le filtre est indépendant des variations paramétriques du 
processus générateur. La première conséquence est de pouvoir réduire les campagnes de 
Monte Carlo pour sa validation. Ensuite, ceci allège de manière significative la charge de 
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calcul embarquée, ce qui est un avantage important pour l’implantation de la méthode dans le 
calculateur CDVE où la puissance de calcul dédiée aux tâches de surveillance est limitée. 
Enfin, la portabilité de l’approche est grandement facilitée et on pourrait envisager son 
application sur différents modèles d’actionneurs, différentes gouvernes ou la généralisation à 
d’autres familles d’avions. Un autre problème important et souvent sous-estimé dans la 
littérature académique est le réglage systématique des paramètres de haut niveau (paramètres 
de réglage ou hyper-paramètres) du filtre de détection pour atteindre le meilleur compromis 
sensibilité/robustesse. Ce problème conditionne souvent la diffusion d’une nouvelle technique 
vers le monde industriel. Deux procédures d’optimisation seront présentées pour trouver le 
meilleur réglage de ces paramètres.  
 
La première partie de ce chapitre sera consacrée à rappeler rapidement les concepts de base 
liés au diagnostic à base de modèle. Cette partie motivera les choix qui seront faits dans la 
deuxième partie. En particulier, nous montrerons que la gestion pratique des contraintes de 
sensibilité et de robustesse est un point clé qui réduit l’applicabilité, à l’heure actuelle, de 
certaines méthodes de diagnostic à base de modèle au système CDVE. Nous argumenterons 
ensuite que le filtrage de Kalman fournit un cadre adéquat, s’il est associé à une procédure de 
réglage systématique, afin de satisfaire à la fois les contraintes de sensibilité en détection et 
celles de robustesse. La seconde partie sera consacrée au développement et au réglage d’un 
filtre de Kalman dédié à la détection d’un embarquement et d’un blocage de gouverne. Les 
résultats de simulation obtenus à l’aide d’un jeu de données réelles (enregistrées en vol) et 
d’un benchmark représentatif de l’avion [12], confirmeront l’intérêt de la technique proposée. 
Ces simulations permettront d’apprécier le potentiel des modifications apportées aux 
méthodes de surveillance actuellement en place. Une seconde étape de vérification et 
validation sera présentée dans le Chapitre IV, où l’approche développée sera codée dans le 
calculateur CDVE et testée sur le banc d’essais d’Airbus et en vol. C’est une phase 
indispensable pour toute intégration des méthodes développées au sein des futurs 
programmes.  
 
Les travaux présentés dans ce chapitre ont donné lieu à deux brevets [9], [10] et ont été 
diffusés via une publication [93] et deux communications internationales [20], [21].  
 

II.2  Diagnostic de défauts à base de modèle  
 
De façon générale, le diagnostic ou la surveillance à base de modèle fait appel à la redondance 
analytique, c'est-à-dire à l’exploitation des relations entre les grandeurs mesurées et estimées. 
Les termes "défaut", "panne" ou "défaillance" sont souvent utilisés pour faire référence à tout 
phénomène anormal affectant le comportement du système surveillé, qui peut être d’origine 
externe (lié à l’environnement dans lequel le système évolue) ou interne (lié à la modification 
des caractéristiques d’une ou plusieurs composantes du système) [24]. Tout au long de ce 
manuscrit, nous utiliserons, par abus de langage, les terminologies "défaut" ou "défaillance" 
pour designer toute déviation inadmissible de son comportement habituel, d’au moins une 
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propriété ou d’un paramètre du système surveillé [24], [25]. Un "modèle" fait souvent 
référence à l’utilisation des relations statiques et dynamiques entre les variables et les 
paramètres d’un système afin de décrire son comportement du point de vue mathématique et 
quantitatif (hard computing). Notons que ces modèles peuvent être à base d’apprentissage ou 
de nature connexionniste (soft computing) [92].  
 
De nombreuses méthodes de diagnostic ont été proposées dans la littérature et une revue de 
celles-ci peut être obtenue via par exemple les ouvrages de référence [22], [14], [27], [15], et 
les articles de synthèse récents [24], [26], [28]. Depuis les premiers filtres détecteurs publiés 
au début des années soixante-dix [40], [94], ce champ scientifique a fait l’objet de beaucoup 
de développements en termes de synthèse des filtres de diagnostic, intégrant des spécifications 
de performance et des contraintes de robustesse, et également en termes de modèles utilisés 
pour la synthèse. Pour les systèmes aéronautiques et aérospatiaux, le lecteur intéressé pourra 
par exemple se référer à une publication récente d’A. Zolghadri [19], pour une revue des 
méthodes de diagnostic à base de modèle.  
 
Les techniques analytiques développées en diagnostic à base de modèle ont atteint 
aujourd’hui un degré de maturité suffisant au plan méthodologique [23], [44], [45], [46]. 
Cependant, à l’heure actuelle on ne peut pas parler d’une véritable percée de ce type 
d’approche dans le milieu industriel et notamment dans l’aéronautique. Une analyse des 
différentes raisons à l’origine de ce "gap" est donnée dans [19]. Les techniques à base de 
modèle ne doivent pas être perçues comme des solutions de remplacement de la redondance 
matérielle largement répandue dans l’industrie, mais comme un supplément utile et puissant 
[30]. Ainsi, le juste équilibre entre les méthodes conventionnelles, actuellement en place et les 
méthodologies avancées à base de modèle pourrait être la bonne solution dans un grand 
nombre d’applications, si ces dernières sont implantées de manière à exploiter 
convenablement la redondance matérielle. C’est dans cet esprit que se situent nos travaux de 
thèse. La littérature associée à ce thème étant abondante, nous avons fait le choix de rappeler 
très rapidement les concepts de base et de mettre ensuite l’accent dans ce chapitre sur notre 
travail personnel. 
 

II.2.1 Concept de base  
  
La démarche générale consiste à estimer (ou reconstruire) les variables internes et/ou externes 
dont la déviation en dehors d’une plage de référence est révélatrice de l’apparition d’un 
phénomène anormal. Le fonctionnement estimé est comparé à un fonctionnement de 
référence, attendu en l’absence de pannes. La comparaison peut être effectuée dans l’espace 
des variables externes (sorties), ou dans l’espace décrivant l’état interne (états/paramètres) du 
système. Un signal indicateur (résidu) est ainsi généré. Les signaux indicateurs sont ensuite 
structurés et traités par des tests de décision de façon à fournir les indicateurs de diagnostic.  
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La détection de défauts basée sur l’utilisation de modèles peut donc être divisée en deux 
étapes principales : la génération de résidus (propre à la méthode utilisée) et la prise de 
décision qui génère un ensemble de décisions booléennes sur la présence de défauts (Figure 
II-1).  
 

Sortie mesuréeConsigne Système:
actionneurs, 
capteurs,…

Génération de résidus 

Signal indicateur
de défaut

Reconfiguration 
du système

FDD

Prise de décision

Message 
d’alarme

Affichage

 

Figure II-1 : Architecture générale de la détection de défauts à base de modèle  

 

La phase de génération de résidus peut correspondre à un estimateur de défauts, où les défauts 
recherchés sont directement reconstruits. Voir par exemple [74], [75].  
 
Afin d’estimer, de façon complète ou partielle, les variables internes et externes du système à 
surveiller, on est amené à appliquer des techniques d’estimation et de filtrage. Si on 
s’intéresse aux sorties estimées, la démarche consiste généralement à former des résidus 
définis par la différence entre les sorties mesurées et les sorties estimées. Dans ce contexte, la 
valeur moyenne des résidus doit être proche de zéro en fonctionnement normal et s’en écarter 
lors de l’apparition des défauts auxquels ceux-ci ont été rendus sensibles. Les signaux 
indicateurs sont ensuite traités par un test de décision de façon à fournir le message d’alarme. 
Le test de décision peut être une simple logique à base de seuil (fixe ou adaptatif) ou un 
mécanisme plus complexe. Il s’agit par exemple des tests statistiques comme le test séquentiel 
de Wald, de Pearson, ou du CUSUM [29], [31]. Si l’on s’intéresse à la surveillance des 
variables internes, il existe des tests de cohérence dans l’espace paramétrique ou dans l’espace 
d’état pour conclure sur un changement abrupt du paramètre surveillé lors de l’apparition d’un 
défaut. Un exemple de test de décision qui sera détaillé et appliqué au Chapitre III est le test 
dit "RC2" (deux régions de confiance) [32], [33]. Un autre test de détection de changements 
internes qui repose sur le suivi de l’évolution d’une distance dans l’espace paramétrique est le 
test de Chi-deux. Les tests dans l’espace paramétrique feront l’objet d’une étude détaillée au 
chapitre suivant.  
 

II.2.2 Approches par observateurs 
 
Une technique très populaire pour la génération de résidus repose sur la synthèse 
d’observateurs pour la reconstruction complète ou partielle des sorties du système [14], [22], 
[34], [35], [36]. Pour ce faire, on utilise un modèle qui décrit le comportement dynamique du 
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système en fonctionnement normal. Le résidu est formé par l’erreur d’estimation qui 
correspond à la différence entre les sorties mesurées et les sorties estimées (pas affectées par 
la panne). L’effet d’une défaillance se manifeste par un changement de comportement du 
résidu. L’observateur est un modèle parallèle au système avec une contre réaction qui pondère 
l’écart des sorties. Il est à noter que l’approche par projection dans l’espace de parité est un 
cas particulier d’un observateur de diagnostic.  
  
De prime abord, les méthodes à base d’observateurs apparaissent comme une solution 
attractive de surveillance lorsque l’on dispose d’un modèle qui représente le comportement du 
système à surveiller. En aéronautique, les connaissances en mécanique du vol fournissent des 
modèles de connaissance, souvent non-linéaires, qui représentent bien le comportement 
dynamique des aéronefs. Cependant, dans le cas général, la synthèse d’un observateur de 
diagnostic à base de modèles non-linéaires ou variant dans le temps pose encore bien des 
difficultés méthodologiques en termes de stabilité (bornitude des trajectoires) et de propriétés 
de convergence. Lorsque les gains d’observation sont supposés constants, une méthode est 
développée dans [13] pour détecter de façon précoce, les pannes oscillatoires pouvant survenir 
au sein du système CDVE. Ceci dit, de manière générale, pour les observateurs non-linéaires, 
ces propriétés sont souvent prouvées pour des classes particulières de non-linéarités, et ne 
sont garanties que localement. Cela vient du fait que souvent il est nécessaire d’employer des 
transformations (variant ou invariant dans le temps) afin de pouvoir utiliser les outils 
d’analyse et de synthèse linéaires. Notons également que les gains d’un tel observateur, qui 
jouent un rôle important dans la génération de résidus, sont souvent délicats à régler pour 
respecter les spécifications d’un cahier des charges en surveillance.  
 

II.2.3 Robustesse et sensibilité d’un système de diagnostic  
 
La robustesse et la sensibilité des filtres de diagnostic ont fait l’objet d’un nombre important 
de travaux [14], [22], [29], [38], [53], [54], [55]. En effet, un filtre de détection doit être 
synthétisé afin d’offrir un compromis acceptable entre ces objectifs contradictoires, de 
manière à assurer des taux de fausse alarme (déclenchement intempestif d’alarme en 
l’absence de défaut) et de non-détection (absence d’alarme à l’apparition d’un défaut) les plus 
faibles possibles (idéalement zéro). Les résidus doivent être sensibles à tout phénomène dont 
l’effet peut être interprété comme un défaut agissant sur le système. La sensibilité peut 
caractériser par exemple, l’aptitude du système à détecter les défauts d’une certaine amplitude 
en présence des perturbations. D’autre part, les résidus doivent être robustes, c'est-à-dire 
générés de manière à ne pas déclencher de fausses alarmes suite à des variations internes 
jugées normales ou suite à des perturbations externes venant de l’environnement dans lequel 
le système est amené à fonctionner. En d’autres termes, les résidus )(tr  doivent être sensibles 

à un ou plusieurs défauts )(tf  du système surveillé, tout en minimisant le retard à la détection 

et en restant en même temps insensibles aux bruits, erreurs de modélisation, incertitudes, 
perturbations )(td . Le retard à la détection correspond au temps écoulé entre l’instant 
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d’apparition de la panne et l’instant où le booléen de décision change d’état (la présence du 
défaut est confirmée).  
 
Pour illustrer ces idées, considérons que le système à surveiller fonctionne en boucle ouverte. 
Le signal de commande )(tu  est alors parfaitement connu et n’intervient pas dans les 

propriétés du signal indicateur de défauts (qui dépend uniquement des perturbations et des 
défauts) :  
 

 ))(),(()( tftdtr ψ=  (4) 
 

Les objectifs du problème de diagnostic peuvent alors s’exprimer de la manière suivante : 
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Ces objectifs expriment un découplage parfait entre les effets des perturbations et des défauts. 
Il est rare que l’on puisse atteindre en pratique cet objectif de découplage parfait. Pour cette 
raison, la problématique de détection peut être redéfinie comme un problème de découplage 
approximatif. Supposons que la taille du signal résidu est exprimée à travers une certaine 

norme 
p

. , où }{ ∞= ,2,1p . Par exemple 2=p  représente la norme Euclidienne, liée au 

contenu énergétique du résidu. Supposons également que α , β  représentent les niveaux 

respectifs de robustesse vis-à-vis des perturbations et de sensibilité vis-à-vis des défauts. 
L’objectif de découplage approximatif se traduit ainsi par :  
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Le problème de générer un signal indicateur qui soit le plus robuste possible vis-à-vis des 
bruits, des erreurs de modélisation, des incertitudes, des perturbations et le plus sensible 
possible vis-à-vis des défauts agissant sur le système, peut être formulé comme un problème 
d’optimisation de type min/max. Qualitativement, le problème de robustesse se traduit par la 
génération d’un vecteur des résidus de telle sorte que le rapport entre une mesure de r  (au 
sens d’une certaine norme) et une mesure du vecteur des perturbations d  soit minimisé 
(minimisation sous contrainte de type "gain max"). De même, on peut considérer que la 
contrainte de sensibilité revient à générer un vecteur des résidus afin que le rapport entre une 
mesure de r  et une mesure du vecteur des défauts f  soit maximisé (maximisation sous 

contrainte de type "gain min"). Ce qui revient à formuler le problème d’optimisation min/max 
suivant : 
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où fΩ  représente la zone de fréquence sur laquelle les objectifs de sensibilité sont 

définis. Typiquement, il s’agit de la zone de fréquence dans laquelle les défauts se 
manifestent.  
 
En termes d’opérateurs, ces relations peuvent s’écrire de la façon suivante :  
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où 
∞rdT  représente la norme H� du transfert entre le résidu r  et les perturbations d  et  

−rfT  représente la "norme" H-
2
  du transfert entre le résidu r  et les défauts à détecter f . 

Idéalement, pour obtenir un bon niveau de détection, le niveau de robustesse α  doit être le 
plus petit possible. A l’inverse, le niveau de sensibilité β  doit être le plus grand possible. 

Ceci conduit à minimiser le critère suivant pour résoudre le problème de détection robuste :  
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(9) 

 

Ce problème de découplage entre les effets des perturbations et des défauts a fait l’objet de 
nombreux travaux durant les deux dernières décennies. Voir par exemple l’ouvrage [22]. Le 
problème de découpage approximatif peut être également être formulé dans l’espace de parité 
comme un problème de vecteurs propres/valeurs propres généralisés, dont la solution est 
donnée par le théorème de Gantmacher [34].  
 
Les techniques d’optimisation H�/H- ont été récemment appliquées aux systèmes de 
commandes de vol dans le cadre du projet ADDSAFE3 [42]. L’expérience de ce projet a mis 
en évidence que le réglage des fonctions de pondération (traduisant les objectifs de synthèse) 
est parfois délicat et nécessite un haut niveau d’expertise. Ce point pourrait être considéré 
comme un obstacle quant à la transportabilité de la méthode vers le monde aéronautique. En 

                                                 
2 Notons que 

−
.  n’est pas véritablement une norme, c’est une mesure qui est utilisée pour évaluer la sensibilité 

vis-à-vis de f  sur une plage fréquentielle spécifiée fΩ .  
3 Advanced Fault Diagnosis for Sustainable Flight Guidance and Control ( http://addsafe.deimos-space.com) 
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effet, comme il a été souligné dans la section I.6, les paramètres de haut niveau doivent être 
aisément réglés et suffisamment génériques pour pourvoir être appliqués sur tous les types de 
gouvernes et sur différentes familles d’avions, sans avoir besoin de réadaptations majeures.  
 

C’est la raison pour laquelle nous nous sommes orientés vers une solution à base de filtre de 
Kalman, que nous avons adaptée à notre problématique. Comme nous le verrons dans la 
section II.3, la procédure développée fournit un cadre où la gestion de différents compromis 
peut être facilement réalisée. Le concept du filtre de Kalman est rappelé dans le paragraphe 
suivant.  
 

II.2.4 Filtre de Kalman linéaire 
 
Les techniques à base de filtre de Kalman ont été largement utilisées dans la littérature depuis 
le début des années soixante-dix [37], pour concevoir des méthodes de détection et d’isolation 
de défauts. De manière générale, le filtre de Kalman vise à estimer l’état d’un système 
évoluant dans le temps à partir des mesures bruitées, lorsqu’un modèle de l’ensemble des 
sources d’incertitudes affectant le modèle nominal du système est disponible sous forme 
stochastique. L’estimée calculée est optimale au sens du minimum de variance (de l’erreur 
entre l’état réel et son estimation). La séquence d’innovation est ensuite utilisée comme un 
signal indicateur de défauts. En utilisant la représentation d’état du système, le filtre de 
Kalman se présente sous forme d’un algorithme récurent. Nous rappelons brièvement ici les 
équations de filtrage.  
 
Soit la représentation d’état linéaire à temps discret suivante : 
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où nnRA ×∈ , mnRB ×∈ , npRC ×∈ , k  est le temps discret, kx  représente le vecteur d’état, ku  

représente l’entrée du système et ky  représente la sortie du système. Les bruits de mesure et 

d’état kv  et kw  sont supposés blancs, gaussiens, de moyennes nulles et de matrices de 

variance-covariance R et Q  : 
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où E  désigne l’espérance mathématique, S représente la matrice de corrélation et δ  est le 

symbole de Kronecker 
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Basé sur la représentation d’état linéaire discrète donnée par la relation (10), le filtre de 
Kalman estime les états d’un processus dans un cadre stochastique, où l’existence des sources 
d’incertitudes affectant le modèle nominal du système est explicitement prise en compte. Plus 

précisément, il s’agit de caractériser le bruit d’état kw  (connaissance imparfaite du modèle) et 

le bruit de mesure kv  (imperfection des chaînes d’instrumentation/capteurs).  

 

L’état kx  et l’observation ky  qui se déduisent linéairement des bruits kv  et kw  et des 

conditions initiales gaussiennes, sont eux aussi supposés gaussiens. En notant 0x  la valeur 

initiale de l’état, de moyenne nulle 0][ 0 =xE  et de matrice de covariance ][ 000
txxEP = , le 

filtre de Kalman fournit une estimation du vecteur d’état kx̂  du système, telle que la variance 

de l’erreur d’estimation soit minimale, c'est-à-dire : 
 

 }{ ]~~[minargˆ :1k
t

k yxxEx =
 

(12) 

 
où kkk xxx ˆ~ −= .  

  
Le calcul est basé sur deux étapes successives : une étape de prédiction (estimation a priori de 
l’état et de la matrice de covariance associée), précédée par une phase d’initialisation, et une 
étape de correction (mise à jour a posteriori de l’estimation avec les dernières observations), 
mettant ainsi en œuvre l’équation d’état puis l’équation d’observation. Le fonctionnement du 
filtre de Kalman est résumé ci-dessous.  
 

Filtre de Kalman  

Initialisation :  
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Pour k=1, 2,….,� : 

Etape de prédiction : 
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Etape de correction :  
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où 1+kK  est le gain du filtre de Kalman, kkx /1ˆ + et 1/1ˆ ++ kkx  sont respectivement l’état prédit et 

l’état mis à jour, kkP /1+ et 1/1 ++ kkP  sont respectivement la matrice de covariance de l’état prédit 

et de l’état corrigé.  
 
L’implantation pratique de l’algorithme (13) - (15) du filtre de Kalman a été largement 
étudiée dans la littérature (voir par exemple [41]). Lorsque le signal d’entrée n’est pas 
suffisamment excitant, l’algorithme devient très sensible au bruit. Ce phénomène est connu 
sous le nom de "covariance wind-up" ou "blow-up". De plus, le filtre peut devenir instable 
numériquement en raison de l’accumulation des erreurs d’arrondi (troncature) introduites par 
le calculateur après un grand nombre d’itérations. Dans le Chapitre III, nous reviendrons sur 
ces problèmes d’implantation du filtre dans le milieu industriel et notamment dans le système 
CDVE.  
 
Il est à noter que le point crucial d’optimisation des paramètres de haut niveau du filtre de 
Kalman (les matrices de variance-covariance R et Q) sera abordée ultérieurement dans la 

section II.3.2.3.  
 

II.3  Intégration d’un filtre de Kalman dans le système de 
commandes de vol  

 
Cette section concerne le développement et l’analyse des performances de l’approche destinée 
à l’amélioration des techniques de surveillance actuelles (présentées au Chapitre I), pour la 
détection de l’embarquement et du blocage d’une gouverne de profondeur. Dans ce contexte, 
un filtre de Kalman dédié est inséré dans le système CDVE, permettant de :  

� Préserver la structure des surveillances actuelles ;  
� Maintenir le même niveau de robustesse ;  
� Diminuer le seuil et/ou le temps de détection existants afin d’assurer la détection de 

pannes d’amplitude réduite (plus faible par rapport à l’état de l’art industriel). 
 
Tout d’abord, la motivation pour une telle méthode est exposée en sous-section II.3.1. Puis, la 
conception du filtre obtenu à partir de la modélisation d’un embarquement est introduite en 
sous-section II.3.2. Dans un premier temps, un filtre de Kalman à gain variable est calculé. On 
s’intéresse ensuite à sa représentation en régime stationnaire. Le filtre inséré entre le signal 
d’erreur et le bloc de prise de décision (Figure I-13), vise à filtrer le signal résidu, tout en 
provoquant un transitoire le plus court possible, afin d’améliorer les performances en 
détection d’un embarquement. Ce point est crucial et il est directement lié aux paramètres de 
réglage du filtre. Ainsi, l’étape d’optimisation des hyper-paramètres qui conditionnent les 
performances du filtre est ensuite exposée. Le problème d’optimisation est abordé d’un point 
de vue "détection" et non pas dans un cadre "estimation". En effet, il existe quelques travaux 
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pour l’optimisation des matrices Q et R pour améliorer les estimations dans le cas où les 

hypothèses de Kalman ne sont pas vérifiées [39]. Ici, le réglage des paramètres est réalisé de 
manière à assurer un bon compromis entre la capacité de filtrage et le transitoire introduit par 
le filtre, en fonctionnement nominal ou défaillant. Deux procédures différentes d’optimisation 
sont ainsi présentées. Pour la version du filtre à gain variable, les matrices de variance-
covariance sont réglées à l’aide d’une approche d’apprentissage itératif qui introduit un critère 
permettant la prise en compte des performances en détection. En régime stationnaire, la 
procédure d’optimisation correspond à une démarche de type "model matching" (poursuite du 
modèle de référence) [43].  
 
Le paragraphe II.3.3 montre que la même structure du filtre en régime stationnaire donne 
également de bons résultats dans le cas d’un blocage de gouverne. Cependant, le filtré n’est 
pas appliqué sur le même signal résidu, mais dans un contexte différent. La robustesse et les 
performances en détection de la méthode sont ensuite testées. Le paragraphe II.3.4 expose les 
résultats de simulation sur un jeu de données réelles enregistré en vol, en injectant des pannes 
à différents moments de temps. D’autres simulations sont réalisées à l’aide d’un benchmark 
Airbus, développé pendant le projet européen ADDSAFE [42]. Ce modèle représentatif d’un 
avion générique civil contient un certain nombre de scénarios de vol, dont une partie a été 
considérée pendant les tests.  
 

II.3.1 Motivation  
 
La technique proposée est basée sur la modélisation de la panne à détecter et sur l’estimation 
de ses paramètres caractéristiques. Le modèle dynamique du système n’est donc pas utilisé 
pour le développement de l’algorithme de détection, ce qui représente un avantage important 
du point de vue pratique. Plus précisément, la partie déterministe du modèle de défaut est 
indépendante des paramètres du système et la partie stochastique est utilisée pour gérer le 
compromis performances/robustesse en optimisant ses paramètres de réglage. Cette 
caractéristique assure la portabilité de l’approche proposée et facilite la phase de réglage du 
filtre et la validation de la méthode (indépendante de toute variation paramétrique du 
système), tout en assurant une robustesse acceptable vis-à-vis des incertitudes liées à la 
modélisation du système. En effet, le modèle d’un actionneur évolue d’une technologie à une 
autre (servocommande, EHA…) et dépend des paramètres parfois difficiles à estimer. Afin de 
répondre aux critères de portabilité et de robustesse vis-à-vis de l’évolution de ces paramètres 
du modèle, il semble donc préférable de se focaliser sur des approches où les défauts 
recherchés sont directement reconstruits.  
 
Un autre avantage réside dans la facilité d’intégrer la méthodologie développée au sein du 
système CDVE, la structure des surveillances actuellement utilisées (voir I.4.1, I.4.2) étant 
entièrement conservée. De plus, l’approche satisfait également les autres contraintes 
industrielles mentionnées dans le paragraphe I.6, comme par exemple un faible coût 
calculatoire et une grande flexibilité de mise en œuvre et de réglage. Ces dernières 
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caractéristiques permettent en outre de faciliter les processus de validation et de certification 
et de rendre la méthode accessible pour un opérateur "non-expert".  
 

II.3.2 Application à l’embarquement  
 
Dans ce paragraphe nous présentons les développements associés à la technique dédiée à 
améliorer la chaîne de surveillance décrite au paragraphe I.4.1, pour réduire le retard à la 
détection. En d’autres termes, cette amélioration permettra de diminuer la valeur maximale 
atteinte par la gouverne au moment de la confirmation d’un embarquement. L’approche 
consiste à insérer en amont du seuillage, entre le calcul du signal d’erreur (résidu) et la prise 
de décision, un élément dynamique (Figure II-2) dont le rôle est de filtrer le signal, en 
garantissant un transitoire compatible avec les contraintes opérationnelles. Plus précisément, 

le résidu kε  généré par la surveillance actuelle (1) est filtré et un nouveau signal d’erreur kε̂  

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

Génération du 
signal d’erreur

Filtre de Kalman Prise de décision
kε kε̂

 

Figure II-2 : Introduction d’un filtre de Kalman dans la chaîne de surveillance  

 

Dans la nouvelle configuration, la prise de décision s’effectuera sur le signal kε̂ . L’étape de 

génération du résidu est donc légèrement modifiée par l’introduction d’un filtre de Kalman 
dans la chaîne de surveillance. En revanche, grâce à sa simplicité et à sa fiabilité, la structure 
de la procédure actuelle de prise de décision (à base de seuil et de temps de confirmation) 
reste inchangée. La méthodologie développée offre toutefois la possibilité de réduire le temps 
de confirmation utilisé dans le module de prise de décision, puisqu’au moins une partie de ce 
temps peut être absorbée par la dynamique du filtre. De plus, grâce à une procédure optimale 
de réglage des paramètres du filtre, il est également possible de diminuer le seuil, ce qui 
conduit à de meilleures performances en détection sans affecter la robustesse du système.  
 

II.3.2.1 Modélisation 

 
Pour la synthèse du filtre de Kalman, on part de la modélisation d’un embarquement. 
Schématiquement, l’effet de ce type de panne sur une gouverne d’aéronef se traduit par une 
dérive (drift) :  
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t  

Figure II-3 : Illustration d’un embarquement rapide/lent sur la position de la gouverne 

 

De manière générale, l’évolution d’un signal )(ty  (la position de la gouverne) affecté par un 

embarquement peut être représentée par : 
 

 batty +=)(  (16) 

 

Une dérive �rapide� ou �lente� correspond respectivement à un embarquement rapide (le 
coefficient a est grand) ou lent (le coefficient a est petit). Le terme b représente le point de 
départ de l’embarquement.  
 
La modélisation d’état à temps continu d’un signal ayant le comportement décrit par (16) 
s’écrit de façon suivante :  
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où 1x  et 2x  sont les variables d’état et les conditions initiales sont données par :  
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La discrétisation du système (17) peut être réalisée à l’aide de l’approximation d’Euler, avec 
la période d’échantillonnage T  : 
 

T

xx
tx kTk −

= +)(�  (19) 

 

où k  représente le temps discret. En considérant la sortie à estimer kε , on obtient le modèle 

d’état discret :  
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où, comme expliqué dans la section II.2.4, kv  et kw  sont respectivement les bruits de mesure 

et d’état, supposés être des séquences blanches, stationnaires, gaussiennes, mutuellement non-

corrélées ( 0=S ), de moyennes nulles et de matrices de variance-covariance R et Q  a priori 

connues (voir équation (11)). 
 

Il est à noter que les matrices d’état du modèle (20) sont complètement connues B
C

D
E
F

�
=

1

01

T
A , 

[ ]10=C , 0=B , 0=D  (pas d’incertitudes de modèle). En effet, les incertitudes sont 

rapportées au niveau des entrées inconnues. Les expressions des matrices B  et D  
s’expliquent par le fait que l’on s’intéresse ici à la modélisation du comportement dynamique 
du signal d’erreur kε  dans l’espace d’état, le processus générateur de ce signal (qui intègre 

l’entrée forcée ku  et son canal d'action) n’est pas modélisé.  

 

II.3.2.2 Synthèse du filtre 

 
L’estimation de la sortie kε  peut être donc réalisée via un filtre de Kalman conventionnel qui 

fournit une estimation récursive optimale au sens de la minimisation de l’erreur quadratique 
moyenne. Les équations du filtre se présentent sous la forme :  
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où kkx /1ˆ + et 1/1ˆ ++ kkx  sont respectivement l’état prédit et l’état mis à jour, kkP /1+ et 1/1 ++ kkP  sont 

respectivement la matrice de covariance de l’état prédit et de l’état corrigé et K  représente le 
gain du filtre de Kalman :  
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La relation entre kε  et kε̂  est ainsi de nature linéaire variant dans le temps (LTV). Une 

discussion approfondie sur les matrices Q  et R  de pondération du bruit d’état et du bruit de 

mesure, qui conditionnent les performances du filtre de Kalman classique sera réalisée 
ultérieurement (section II.3.2.3).  
 
A partir du (21), l’état et la sortie estimés peuvent être calculés selon l’expression :  
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où les matrices A  et C  sont obtenues à partir du modèle (20).  
 
Sachant que le gain variable K  du filtre de Kalman converge très rapidement vers une valeur 
constante, on peut s’intéresser à la représentation du filtre en régime stationnaire. En partant 
du système (23), on obtient une fonction de transfert simple, récurrente, linéaire et invariant 
dans le temps (LTI) entre la sortie estimée et la sortie réelle :  
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L’expression analytique du filtre de 2nd ordre )(zF  est facilement calculable en introduisant 

les valeurs des matrices A  et C  dans (24) :  
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Il est à noter que le filtre (25) a un comportement passe-bas et un gain statique unitaire, quel 

que soit le couple (1K , 2K ). Plus précisément, en régime permanent, le résidu de l’état de l’art 

industriel reste inchangé et le filtre agit uniquement pendant les phases dynamiques.  
 
Remarque 1. Un embarquement peut avoir un comportement plus complexe: démarrage lent, 
et la vitesse augmente au fur et à mesure, ce qui peut être modélisé par un comportement 
parabolique. Dans ce cas, la procédure décrite dans ce paragraphe conduirait à un filtre 
stationnaire d'ordre 3, avec 3 trois paramètres libres qu'il faudrait optimiser. 
 

Remarque 2. Si 01 ≈K  dans (25), l’expression du filtre devient : 

 
 

2

2

1
)(

Kz

K
zF

+−
=  (26) 
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Ce filtre sera également utilisé au Chapitre III dans la chaîne de surveillance de blocage, en 
amont d'un différenciateur. En pratique, ce filtre offre des avantages par rapport à un filtre 
MA équivalent dont la fréquence caractéristique diminue avec l'ordre. 
 
Pour la mise en œuvre opérationnelle du filtre, une méthode systématique de réglage des 
paramètres est nécessaire pour assurer un bon compromis entre la capacité de filtrage et la 
réponse transitoire (rapidité). Ce point est essentiel puisque la qualité de l’amélioration des 
performances en détection dépend du bon réglage des paramètres du filtre. Le prochain 
paragraphe est donc consacré au développement de deux procédures d’optimisation : une 1ère 
approche pour le réglage des hyper-paramètres Q  et R  du filtre de Kalman conventionnel et 

une 2nde méthodologie pour le réglage des deux degrés de liberté 1K  et 2K  du filtre en régime 

stationnaire.  
 

II.3.2.3 Optimisation des paramètres de réglage  

 
a) Filtre de Kalman à gain variable  

De manière générale, dans la version classique du filtre de Kalman, le réglage des paramètres 
de haut niveau (ou hyper-paramètres) que sont les matrices de variance-covariance des bruits 
d'état et d'observation (Q et R) constitue un problème délicat et crucial. Ces matrices 

représentent le degré de flexibilité (ou de confiance) que l'on peut accorder respectivement au 
modèle d'état et aux observations, et conditionnent les performances du filtre. En particulier, 
la matrice Q (qui permet de moduler la flexibilité du modèle) a une influence déterminante en 

ce qui concerne la vitesse de convergence et les performances du filtre. Elle définit le bassin 
d’attraction du filtre de Kalman et influence fortement la bande passante de celui-ci. La 
matrice de covariance R des bruits d’observation contrôle la flexibilité de l’équation 

d’observation. Compte tenu de l’influence du rapport 1−QR  sur la valeur du gain de 

l’estimateur, le réglage des hyper-paramètres ne peut pas se faire de façon indépendante. Une 
grande valeur de Q et une petite valeur de R conduisent à une large bande passante et donc 

une bonne capacité de poursuite. Cependant, le prix à payer dans ces conditions est la 
mauvaise qualité de détection. En effet, en ignorant "les informations du modèle", les 
paramètres deviennent insensibles par rapport à ceux-ci. Il en résulte une faible sensibilité vis-
à-vis du profil de panne considéré. A contrario, une petite valeur de Q et une grande valeur 

de R se traduisent par une bonne vitesse de convergence et de bonnes performances de 
détection. Cependant, la capacité de poursuite est dégradée et le filtre présente des difficultés 
à suivre les grandeurs estimées.  
 
D’un point de vue "estimation", le problème d’optimisation des hyper-paramètres est traité 
par exemple dans [48] pour le cas linéaire et dans [49] pour le cas non-linéaire. Ce dernier 
correspond au filtrage local non-linéaire basé sur le filtre de Kalman étendu ou ses variantes. 
Ces techniques fournissent une solution qui donnerait la meilleure estimation au sens d'un 
critère de qualité. Dans ce cas, les paramètres optimisés confèrent au filtre une très bonne 
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capacité de poursuite. Même si le résultat de l'estimation est très bon, ce phénomène engendre 
de toute évidence une importante difficulté pour la détection de pannes : l'adaptation rapide ne 
permet pas de mettre en évidence l'apparition d'une panne dont l'effet est toute de suite 
masqué par le mécanisme d'adaptation. Dans le contexte de détection, il faudra donc modifier 
les techniques existantes pour intégrer un critère qui tient compte des performances en 
détection. C’est dans ce cadre que l’optimisation des paramètres va être réalisée.  
 
Dans un premier temps, les valeurs des hyper-paramètres sont déterminées de façon 
heuristique et approximative (variation dans une plage de fonctionnement admissible, en 
employant un processus d’affinement itératif), afin d’obtenir un couple qui produit un filtrage 
raisonnable, tout en assurant un transitoire le plus court possible. Sachant que le seuil est 
déterminé en fonction de la plage de variation du signal d’erreur en fonctionnement normal, 
une réduction de la plage de variation du résidu filtré (tout en conservant un transitoire court) 
entraînera la diminution du seuil de détection. Autrement dit, le filtre est optimisé afin que le 
bilan entre les degrés gagnés (en termes de position de la gouverne au moment de la 
confirmation de la panne) par l’abaissement du seuil et les degrés perdus à cause du retard 
induit par le filtre, soit positif. 
 
Dans un second temps, le réglage hors-ligne de ces grandeurs est réalisé de façon 
systématique. Pour assurer un bon compromis en termes de robustesse et de sensibilité, 
l’approche d’apprentissage itératif est utilisée. Cette démarche est inspirée des travaux 
présentés dans [47], adaptés à notre problématique. La méthode présente un coût calculatoire 
réduit et offre une estimation hors-ligne précise des hyper-paramètres du filtre. Dans 
l’utilisation de l’approche d’apprentissage itératif, nous porterons une attention particulière au 
choix de la matrice Q, puisque la matrice R peut être choisie en fonction des caractéristiques 

des capteurs de position. L’approche d’optimisation de la matrice Q qui confère au filtre de 

Kalman de bonnes performances en détection de pannes, consiste alors à appliquer la 
démarche ci-dessous.   
 

Apprentissage itératif pour le réglage des hyper-paramètres  

a) choisir des données de test   

b) choisir le modèle de panne à détecter avec les temps de détection autorisés. Pour 

l’embarquement, le modèle de panne le plus probable peut être caractérisé en termes 

de vitesse d’embarquement 

c) choisir une plage de variation de la matrice Q qui couvre l’ensemble des valeurs 

possibles de celle-ci 

d) choisir un critère de performance qui intègre les performances de détection du filtre  

e) optimiser le critère (calculé à partir des données de test) en faisant varier la matrice de 

covariance Q dans la plage de fonctionnement choisie.  
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En considérant le filtre de Kalman donné en (21), avec des valeurs initiales pour l’état 0/0x̂  et 

pour la matrice de covariance 0/0P  associée, la démarche d’apprentissage itératif est mise en 

place. Pour l’étape a), on considère deux scénarios qui correspondent à deux jeux de données 
enregistrés en vol, en fonctionnement normal (2=N ). Ces scénarios sont utilisés car ils sont 
très représentatifs du comportement réel d’une gouverne de profondeur. Sur chaque jeu de 
données, un embarquement avec différentes dynamiques est injecté de manière artificielle 
(voir Figure II-4 où un embarquement apparaît à t=1200s). Cette démarche correspond à 
l’étape b). A partir des données de test, on s’intéresse plus particulièrement au résidu de l’état 
de l’art calculé via (1) et au résidu obtenu après filtrage.  
 

 

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

 

Pour satisfaire les demandes de l’étape c) de l’approche d’optimisation, la plage de 

fonctionnement de la matrice B
C

D
E
F

�
=

2

1

0

0

Q

Q
Q  peut être choisie en utilisant les résultats d’une 

campagne de type Monte Carlo ou à partir des connaissances a priori sur les valeurs 
représentatives de la matrice.  
 
On s’intéresse ensuite au critère d’optimisation à minimiser (étape d) de la démarche). En 
faisant varier la matrice de covariance dans la plage de fonctionnement choisie, le critère final 

de performance J  est le compromis entre deux sous-critères: de robustesse robJ  et de régime 

transitoire transJ . En effet, on se propose d’optimiser les paramètres de réglage afin d’obtenir 

un bon filtrage du résidu en fonctionnement normal (et de pouvoir ainsi baisser le seuil tout en 
gardant la robustesse) et de garantir un transitoire faible sur le résidu après l’apparition d’un 
embarquement (afin que les degrés gagnés grâce à la diminution du seuil soient pas inférieurs 
aux degrés perdus à cause du retard introduit par le filtre). Les deux sous-critères sont 
pondérés par un paramètre λ  pour gérer le compromis bonne capacité de filtrage/faible 
transitoire. Le critère final de performance J  est alors donné par :  
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(27) 

 

où N  représente le nombre de jeux de données et 10 ≤≤ λ .  
 

Le critère robJ  peut être directement lié à un compromis entre l’amplitude maximale de 

l’erreur d’estimation ke  en fonctionnement normal (car comme on l’expliquera par la suite, le 

seuil de détection minimum sans fausse alarme est réglé à partir des données hors panne) et la 

qualité du filtrage, c'est-à-dire à la vitesse de variation kγ  du signal filtré. En effet, une vitesse 

de variation significative du résidu filtré se traduirait par l’introduction d’un bruit 

relativement important après filtrage. Pour chaque jeu de données, robJ  est alors donné par :  
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où M  représente le nombre d’échantillons des résidus utilisés et β  ( 10 ≤≤ β ) est un poids 

constant pour régler l’influence de chaque terme dans l’expression du sous-critère de 
robustesse.  
 
Pour le régime transitoire, on s’intéresse au retard maximal entre le résidu filtré et le résidu 

non filtré en mode défaillant. Soit rt (r=1,2,3…) l’instant d’intersection entre le signal filtré et 

non filtré. Le sous-critère lié au régime transitoire s’écrit de façon suivante :  
 

 )(max 1...3,2,1_ rrNritrans ttJ −= +=  (29) 

 

Pour l’étape e), la fonction de coût J  calculée à partir des sous-critères robJ  et transJ  (obtenus 

pour différentes valeurs de la matrice de covariance dans la plage de fonctionnement donnée) 
est ensuite minimisée. La valeur optimale du paramètre Q est la valeur pour laquelle le critère 

J  est minimal. La matrice de covariance ainsi obtenue assure des performances optimales en 
détection de pannes, compte tenu de la plage de variation choisie, de la dynamique de 
l’embarquement injecté et des données de test considérées.  

 

b) Filtre en régime stationnaire  

Dans ce cas, le principe de réglage hors-ligne des paramètres est formulé comme un problème 
d’optimisation non-linéaire sous contraintes de stabilité. Plus précisément, une démarche 
globale de type "model matching" (poursuite du modèle de référence) [43] est utilisée pour 

l’optimisation des paramètres 1K  et 2K . L’approche consiste à choisir une réponse "cible" 

0M  du système et à minimiser l’écart entre cette réponse optimale et la sortie M  du filtre, 

tout en garantissant la stabilité de (25). Plus précisément, on ajuste, via un processus 
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d'optimisation approprié, les paramètres libres du système de façon à ce que la réponse réelle 
suive au plus près la réponse du modèle de référence. La réponse réelle représente la réponse 
générée par le filtre avec le signal d’erreur (1) comme signal d’entrée. Cette étape revient 
donc à trouver un réglage optimal qui donne une bonne approximation de la solution idéale 
fournie par le modèle de référence. Cette démarche méthodologique a fait l’objet de la 
publication [20]. 
 
La Figure II-5 permet d’illustrer la démarche. On remarque que la réponse désirée (cible) est 
une rampe, pour coller au comportement du signal d’erreur après l’apparition d’un 
embarquement. Cette rampe dépend de la dynamique de la panne injectée. Plus précisément, 
la réponse de référence est le résidu en fonctionnement défaillant, obtenu à partir d’un jeu de 
données réelles, une fois le bruit enlevé. La réponse du filtre est obtenue en mettant en entrée 
le même résidu (bruité) du jeu de données.  
 

 

Figure II-5 : Réponse désirée et réponse réelle du filtre pour une vitesse donnée de la panne  

 

Le problème d’optimisation pour obtenir le couple )ˆ,ˆ( 21 KK  recherché, peut être résumé 

ainsi :  

lKK KKMMKK ),(minarg)ˆ,ˆ( 210,21 21
−=

 

sous contraintes de stabilité :  
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où l=1,2 représente la norme de la fonction de coût à minimiser. Ici, 2=l  afin de minimiser 
l’écart quadratique global entre la réponse cible et la réponse réelle, tout en restant dans la 
région de stabilité. Les techniques standard d'optimisation [50] peuvent être utilisées pour 
résoudre ce problème de poursuite du modèle de référence. La fonction standard "fmincon" 
est appliquée ici.  
 
Les contraintes de stabilité (30) de type "inégalité linéaire" sont déduites à partir de 
l’application du critère de Jury au dénominateur du filtre (25). Ce critère algébrique donne les 
conditions nécessaires et suffisantes pour que les pôles d’une fonction de transfert soient de 
module strictement inférieur à 1.  
 

II.3.3 Application au grippage  
 
L’objectif de ce paragraphe est de montrer que le filtre de Kalman de 2nd ordre en régime 
stationnaire (25) donne de bonnes performances dans le cas d’un grippage de gouverne 
également. Cependant, le filtre est appliqué dans un contexte différent. Contrairement à 
"l’approche signal" (l’apparition d’une panne peut être visible directement sur le signal 
estimé) développée dans le cas d’un embarquement, une "approche système" (on modélise un 
système dont un ou plusieurs paramètres sont sensibles au défaut que l’on cherche à détecter) 
est envisagée ici. Plus précisément, l’idée consiste à modéliser la dynamique de la boucle 

d’asservissement de la gouverne (dont l’entrée est le signal de commande MONu  et la sortie est 

la position de la gouverne MONx ) par (25). De ce fait, l’écart entre cette consigne MONu  et la 

position MONx  de l’équation (3) sera diminué. Le signal indicateur de défauts devient : 

 

 
MONMONfiltréMON uxu −−= _ε  (31) 

 

où filtréMONu _  est la sortie du filtre ayant en entrée la consigne MONu  (Figure II-6) calculée par 

le calculateur CDVE (à partir notamment de l’ordre donné par le pilote).  
 

Grâce à l’ajout du filtre permettant de réduire la première quantité de (31), il sera donc 
possible de baisser le seuil de l’état de l’art industriel (en diminuant l’amplitude maximale du 
résidu ε ) et de détecter ainsi des blocages de plus faibles amplitudes.  
 

Sachant que l’erreur entre la position de la surface et le signal de commande est 
principalement liée à celle due à la réponse de l’actionneur, le filtre doit reproduire le plus 
fidèlement possible la réponse de l’actionneur. On se propose dans la suite de traiter cette 
méthode de surveillance dans le cas d’une servocommande hydraulique [13], [51].  
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Figure II-6 : Introduction d’un filtre sur le signal de commande  

 

II.3.3.1 Modélisation d’une servocommande 

 
La représentation d’état du modèle non-linéaire d’une servocommande hydraulique est 
donnée par [51]:  
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où : 

•  y est la position de la tige de l’actionneur ;  

•  u  est l’ordre issu des lois de pilotage, c'est-à-dire la position de commande vraie de 
l’actionneur ;  

•  P∆  est la différence de pression hydraulique disponible aux bornes de l’actionneur ; 

•  refP∆  est la différence de pression de référence utilisée pour calculer les performances 

du vérin ; 

•  aeroF  sont les forces aérodynamiques appliquées à la gouverne ; 

•  S  est la section du vérin ;  

•  aK  est le coefficient d’amortissement de la servocommande ; 

•  K  et ciK  sont des gains (constants ou des fonctions plus complexes) utilisés lors des 

conversions.  
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II.3.3.2 Optimisation des paramètres de réglage  

 
La procédure de réglage des paramètres du filtre consiste comme précédemment, dans une 
démarche de type "model matching". Afin que le filtre modélise la dynamique de la boucle 
d’asservissement en fonctionnement nominal (sans blocage), la position mesurée de la 
gouverne est choisie comme réponse de référence. Cette position étant dépendante d’un 
certain nombre de paramètres (voir (32)), le problème d’optimisation revient à trouver une 
réponse cible qui traduit le comportement moyen de la servocommande pour des paramètres 

( aK , P∆  et aeroF ) variant de manière aléatoire dans la plage de fonctionnement autorisée. Le 

couple optimal )ˆ,ˆ( 21 KK  est donc obtenu en minimisant la différence (à l’aide de la fonction 

standard "fmincon") entre la sortie M  du filtre (ayant en entrée la même consigne du pilote 

que celle utilisée pour fournir la réponse désirée) et la position mesurée de la gouverne M  
(Figure II-7) : 

 
 
 lFPKKK KKMMKK

aeroa

),(minarg)ˆ,ˆ( 21,,,21 21
−=

∆  (33) 

 

Sachant que le filtre présente un gain statique unitaire et que la boucle d’asservissement 
possède également un gain entrée-sortie égal approximativement à 1, le processus 
d’optimisation porte d’avantage sur la minimisation de l’écart dans les phases dynamiques.  
 

Ordre Boucle 
d’asservissement

Position mesurée 
de la surface

Filtre F(z) )ˆ,ˆ( 21 KKOptimisation
 

Figure II-7 : Procédure d’optimisation dans le cas d’un blocage de gouverne  

 

Les paramètres libres du filtre sont réglés à l’aide d’un jeu de données entrée-sortie (consigne 
du pilote - position mesurée de la surface) enregistré en vol (voir section II.3.4). Il est à noter 
que dans le cas de la surveillance de grippage des gouvernes, les erreurs statiques et 
dynamiques participent au réglage du seuil de détection uniquement pour des consignes du 
pilote de faible amplitude. En effet, pour des ordres plus importants, sachant que l’erreur entre 
l’ordre de déflexion de la gouverne et la position mesurée est relativement faible, le résidu 
calculé via (3) est négatif et donc loin du seuil. En conséquence, dans le processus 
d’optimisation, on injecte des consignes du pilote ayant "de petites variations" afin de 
diminuer, grâce au filtrage, les erreurs statiques et dynamiques et de baisser ainsi le seuil de la 
méthode. Les allures de l’ordre du pilote utilisé en entrée et de la sortie respectivement 
désirée (vraie réponse de l’actionneur) et estimée (sortie du filtre) correspondante sont 
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illustrées sur la Figure II-8. Une fois les paramètres ainsi optimisés, il est important de 
s’assurer que par l’application du filtre sur la consigne du pilote, la dynamique de l’ordre 
envoyé en basse fréquence (voir Figure II-9) n’a pas été altérée, en y supprimant des 
composantes dont les spectres se situent dans la bande de réjection du filtre. 
 

 

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

 

 

Figure II-9 : Densité spectrale de puissance de la consigne du pilote du jeu des données 
 

II.3.4 Résultats de simulation  
 
Après avoir mis au point la démarche méthodologique de réglage des filtres et avant 
l’implantation des méthodes dans le calculateur CDVE (qui sera abordée au Chapitre IV), une 
première étape de validation est réalisée. Le but est d’évaluer la conformité des approches 
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développées aux exigences opérationnelles et de disponibilité imposées par le cahier des 
charges et de les comparer avec la technique actuellement employée au bord de l’A380. La 
structure de la procédure actuelle de prise de décision étant conservée (voir paragraphe II.3.2), 
la différence des performances sera donc liée uniquement à la phase de génération du résidu. 
Le critère d’amélioration choisi est de comparer les retards à la détection entre le signal 
d’erreur non-filtré par rapport au seuil actuel et le résidu filtré par rapport au nouveau seuil. 
En conséquence, l’objectif de cette première étape de validation consiste également à fixer les 
nouveaux seuils et les temps de confirmations appropriés (pour la détection de chaque type de 
panne) et notamment le seuil minimum de détection sans fausses alarmes.  
 
La robustesse et les performances en détection des filtres avec les paramètres de réglage 
optimisés sont testées dans deux environnements différents :  

� sur un benchmark aéronautique développé par Airbus et issu du projet ADDSAFE 
[42], qui permet de prendre en compte la réaction des lois de commande suite à 
l’apparition d’une panne. En revanche, les signaux utilisés ne sont pas affectés par les 
erreurs statiques et dynamiques ;  

� à l’aide d’un jeu de données réelles où les informations mesurées sont bruitées mais on 
n’a pas la réaction de l’avion.  

 
Le benchmark est un modèle non-linéaire représentatif d’un avion générique civil commercial 
d’Airbus. Il nous permet de tester les méthodes de surveillance en boucle fermée. Ce modèle 
complet développé sous l’environnement Matlab/Simulink (Figure II-10) prend en compte les 
consignes du pilote, le calcul des lois de pilotage, des modèles d’actionneurs, des modèles de 
capteurs, l’ensemble des surfaces de contrôle. Un large éventail d’ordres du pilote et de 
perturbations peut être appliqué.  
 

 

Figure II-10 : Benchmark Airbus 

 

Le jeu de données est issu d’un vol réel complet de l’A380 (incluant des phases avec des 
dynamiques différentes comme les phases de décollage, de croisière et d’atterrissage) 
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d’environ 6 heures. Il contient des signaux représentatifs pour une gouverne de profondeur. 
Un exemple de position réelle dynamique (qui couvre toute la plage de fonctionnement) est 
donné dans la Figure II-11. Pour des raisons de confidentialité, toutes les données ont été 
normalisées.  

 

Figure II-11 : Position réelle normalisée d’une gouverne de profondeur  

 

II.3.4.1 Réglage du seuil et du temps de confirmation  

 
Des essais en robustesse pour déterminer le seuil minimum de détection sans fausses alarmes 
sont réalisés dans un premier temps. Le seuil est réglé en fonction de la plage de variation du 
résidu filtré (ou du résidu obtenu par (31)) en fonctionnement normal. Le protocole consiste à 
baisser progressivement le seuil de détection actuel jusqu’au déclenchement d’une fausse 
alarme. Les tests sont réalisés sur le jeu de données réelles qui présente un domaine de 
variation riche et réaliste. En effet, il est nécessaire d’avoir des résidus avec un domaine de 
variation important pour que les fausses alarmes soient les plus négligeables possibles. Pour 
obtenir de tels résidus, il faut mettre en entrée des lois de commande, un ordre qui couvre 
toute la plage de fonctionnement autorisée. La position de la gouverne normalisée 
correspondant à un tel ordre est illustrée sur la Figure II-11.  
 
Pour trouver les instants d’apparition d’une fausse alarme, la première idée a été de garder le 
temps de confirmation à la valeur à laquelle il est actuellement fixé. Les premiers résultats de 
simulation ont cependant mis en évidence le caractère biaisé de cette démarche. En effet, le 
temps de confirmation pénalise le signal d’erreur filtré dont le comportement est moins agité. 
En d’autres termes, soient résidu A le signal d’erreur de l’état de l’art industriel et résidu B le 
signal d’erreur obtenu après filtrage. Comme la Figure II-12 le montre, le résidu B est moins 
agité grâce à l’introduction du filtre de Kalman. Il reste donc plus longtemps supérieur à un 
seuil élevé (résidu B dépasse un seuil normalisé égal à 3 pendant un certain temps, ce qui 
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n’est pas valable pour résidu A). Autrement dit, malgré un bon filtrage, le nouveau seuil de 
détection pourrait être supérieur ou égal au seuil de l’état de l’art, si on n’agissait pas sur le 
temps de confirmation. Ce phénomène s’explique par le fait que le filtre introduit une 
mémoire (une dynamique) qui doit être prise en compte dans la détermination du temps de 
confirmation. C’est la raison pour laquelle le protocole permettant d’obtenir le seuil minimum 
sans fausses alarmes et la comparaison entre les performances des méthodes du Chapitre I et 
II sont réalisés sans la prise en compte du temps de confirmation. Notons qu’une marge de 
50% par rapport au seuil minimum sans fausses alarmes est appliquée et la valeur du seuil 
ainsi obtenue est fixée dans la fonction de prise de décision.  
 

 

Figure II-12 : Zoom sur le comportement du résidu avant et après filtrage  

 

Remarque 3. On néglige le temps de confirmation uniquement pour le réglage du nouveau 
seuil et pour chiffrer les améliorations apportées par le filtre. Lors de l’implantation de la 
méthode de détection d’un embarquement dans le calculateur CDVE, un temps de 
confirmation non nul mais inférieur au temps de l’état de l’art est fixé (40% plus petit). Pour 
le blocage d’une gouverne, le temps de confirmation actuel est conservé car les contraintes en 
termes de temps de détection sont moins sévères que dans le cas d’un embarquement. 
 

II.3.4.2 Cas de l’embarquement 

 
Suite aux essais en robustesse, d’autres simulations sur le jeu de données et sur le benchmark 
sont réalisées pour valider le seuil fixé dans la procédure de prise de décision utilisée pour la 
détection d’un embarquement. En effet, le benchmark permet de vérifier les réglages lors de 
différentes manœuvres. Aucune fausse alarme n’est constatée.  
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Les résultats de simulation confirment la théorie développée dans les paragraphes précédents. 
Sur la Figure II-13, en utilisant un jeu de données réelles, on remarque que l’introduction d’un 
filtre de Kalman de 2nd ordre optimisé de manière à avoir une bonne capacité de filtrage et une 
réponse rapide a comme conséquence la réduction de la variabilité du signal d’erreur et donc 
la diminution du seuil, sans affecter la robustesse des méthodes actuellement en place. Résidu 
B permet une diminution du seuil d’environ 30%.  
 

 

Figure II-13 : Comportement des résidus normalisés sur le jeu de données (résidu actuel et 
filtré avec le filtre stationnaire de 2nd ordre) 

 

 

Figure II-14 : Comportement des résidus normalisés sur le benchmark (résidu actuel et filtré 
avec le filtre stationnaire de 2nd ordre) 
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Les tests sur le benchmark, sur plusieurs scénarios de vol en fonctionnement normal attestent 
également la robustesse de la méthode. La Figure II-14 montre le comportement des résidus 
(de l’état de l’art industriel et filtré, avec le filtre de 2nd ordre en régime stationnaire) pour un 
scénario où le nez de l’appareil peut être dirigé vers le haut ou vers le bas. Le pic à t=10s 
correspond à une manœuvre de cabré. Malgré le pic, aucune fausse alarme n’est déclenchée. 
De plus, la diminution de la plage de variation du résidu A tout en gardant une dynamique 
rapide indique une fois de plus que grâce au filtrage, les pannes peuvent être détectées plus 
tôt.  
 
Une fois les seuils vérifiés et validés, des essais de détection sont réalisés. Pour évaluer les 
performances des filtres, des embarquements avec différentes dynamiques (entre 5°/s et 40°/s) 
sont injectés artificiellement à différents moments de temps. Dans la Figure II-15, un 
embarquement à t=1200s est simulé. 
 

 

Figure II-15 : Comportement des résidus normalisés sur le jeu de données en fonctionnement 
défaillant (résidu actuel et filtré avec le filtre de Kalman conventionnel) 

 

Remarque 4. En simulation numérique, les défauts sont généralement injectés directement 
sur la position de la gouverne, hors boucle d’asservissement. Dans ce contexte, la détection 
de la panne pourrait correspondre à la détection d’un défaut du capteur. Cette démarche ne 
s’applique pas forcement aux essais sur le banc de tests (voir Chapitre IV), où un 
embarquement pourrait être injecté, entre autres, sur le courant envoyé sur la servovalve. 
 
Dans le cas d’une panne de type embarquement de la gouverne, la diminution du retard à la 
détection (grâce à un seuil plus petit et un transitoire faible) se traduit par l’abaissement de la 
position maximale atteinte par la surface. Le gain "en position" est calculé comme le produit 
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entre la vitesse de l’embarquement et le gain sur le retard à la détection 
( retardgainembarqvposgain _*__ = ). Ceci est indiqué dans le Tableau II-1 sous forme 

d’un indicateur de performance évalué sur le jeu de données, pour le filtre de Kalman de 2nd 
ordre en régime stationnaire.  
 

Vitesse de 
l’embarquement (°/s) 

Diminution du 
retard à la détection 

(%)  

Indicateur 
d’amélioration des 
performances (%) 

40 � 21 � 26 

30 � 23 � 30 

20 � 28 � 36 

10 � 21 � 25 

5 � 28 � 31 

Tableau II-1 : Indicateur de performance du filtre de 2nd ordre en régime stationnaire sur le 
jeu de données  

 

On remarque qu’en fonction de la dynamique de la panne, le retard à la détection est diminué 
d’environ 20% minimum. En conséquence, l’indicateur de performance est positif pour toutes 
les vitesses d’embarquement. On constate un abaissement de la position de la surface 
d’environ 25-35% par rapport à la déflexion maximale imposée pour la certification de 
l’avion. 
 
Il est à noter que les résultats de simulation montrent des performances en détection 
semblables (dans les mêmes conditions et en gardant le même niveau de robustesse) pour le 
filtre de Kalman en régime stationnaire (25) et pour le filtre de Kalman à gain variable (21), 
réglés à l’aide des deux procédures présentées dans la section II.3.2.3.  
 

II.3.4.3 Cas du grippage   

 
Dans le cas d’un grippage de gouverne, on applique le même protocole décrit dans la sous-
section II.3.4.1 pour déterminer le seuil minimum sans fausses alarmes. Les résultats de 
simulation (voir Figure II-16 pour les résidus obtenus sur le jeu de données réelles) 
confirment que l’utilisation du filtre optimisé par la procédure décrite en section II.3.3.2 
conduit à l’amélioration du comportement du résidu A dont les valeurs maximales sont 
diminuées. Il est donc possible de baisser le seuil de détection, tout en maintenant un haut 
niveau de robustesse. Résidu B permet une diminution du seuil d’environ 50%. L’abaissement 
du seuil se traduit par la détection des surfaces bloquées à des amplitudes plus faibles que les 
niveaux détectés par la technique actuellement employée au bord de l’A380. Autrement dit, le 
domaine de non-détection d’un grippage de gouverne est réduit de manière significative.  
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Figure II-16 : Comportement des résidus normalisés sur le jeu de données (résidu actuel et 
filtré avec le filtre stationnaire de 2nd ordre) 

 

Les performances en détection de la méthode sont évaluées par la simulation des surfaces 
bloquées à différents moments de temps et à différentes amplitudes (entre -2.5 et 2.5 après 
normalisation). Les résultats sont illustrés sur la Figure II-17. Sachant que l’objectif principal 
est de réduire la zone de non-détection de ce type de panne, on s’intéresse à l’amplitude de 
blocage minimale détectable par la méthode A (l’état de l’art industriel) et la méthode B (le 
filtre de Kalman en régime stationnaire (25) avec les paramètres optimisés). On compare 
également les retards à la détection engendrés par les deux méthodes. Même si assurer un 
faible retard à la détection n’est pas le but principal dans le cas d’un grippage de gouverne, 
pour la poursuite du vol, il est important de détecter ce type de panne dans le temps imparti.  
 
Trois régions distinctes sont définies : 

� Aire 1 correspond aux grippages à des positions élevées en valeur absolue. Dans ce 
cas, les pannes sont détectées par les deux méthodes. Toutefois, pour des surfaces bloquées à 
la même position, un retard à la détection plus faible peut être remarqué en appliquant la 
méthode B. L’amélioration au niveau du retard à la détection est variable en fonction de la 
position de grippage.  

� Aire 2 correspond aux blocages à des positions faibles (inférieures en valeur absolue 
au seuil de l’état de l’art industriel). Dans cette situation, les pannes sont détectées 
uniquement par la méthode B, sans affecter le niveau actuel de robustesse. Grace au filtrage, 
l’amplitude de blocage minimale détectable est diminuée d’environ 50%.  

� Aire 3 correspond aux grippages à des amplitudes très faibles (autour de 0 en valeur 
absolue). Sachant que les positions de blocage sont inférieures au nouveau seuil de détection, 
aucune de deux méthodes ne détecte ce type de panne. Deux approches capables de détecter 
les blocages autour de 0° sont présentées dans le Chapitre III.  
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Figure II-17 : Améliorations dans le cas d’un blocage de gouverne  
 

II.4  Conclusion  
 
Ce chapitre a mis en évidence le potentiel offert par l’intégration d’une méthode simple à base 
de modèle dans le calculateur CDVE pour la détection précoce et robuste de l’embarquement 
et du blocage des gouvernes. Pour le premier profil de faute, la méthode proposée ne fait pas 
appel au modèle dynamique du système et offre ainsi des avantages considérables comme la 
portabilité (la possibilité d’appliquer l’approche pour différentes modèles d’actionneurs, 
différentes gouvernes et différentes familles d’avions), la facilité de réglage et de validation. 
De plus, la méthodologie présente un faible coût calculatoire et satisfait les contraintes 
opérationnelles et de disponibilité très strictes. Pour le grippage d’une gouverne, la même 
structure de modèle a été utilisée pour modéliser la boucle d’asservissement de la gouverne et 
générer ainsi un signal indicateur de défauts. Dans les deux cas, il a été démontré qu’un 
niveau plus faible de panne peut être détecté (par rapport à celui obtenu avec l’état de l’art 
industriel), tout en conservant le même niveau de robustesse.  
 
Un problème crucial est la détermination des paramètres de réglage de l’algorithme. Deux 
démarches d’optimisation hors-ligne ont été proposées. Une approche d’apprentissage itératif 
est appliquée pour le réglage des hyper-paramètres du filtre de Kalman conventionnel. Dans 
le cas du filtre de Kalman en régime stationnaire, la procédure d’optimisation correspond à 
une démarche de type poursuite du modèle de référence, en mettant en entrée une réponse 
cible appropriée en fonction du type de panne à détecter.  
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La robustesse et les performances en détection de la méthodologie proposée ont été testées et 
validées sur le benchmark Airbus et sur un jeu de données réelles, enregistré en vol. Malgré 
une nette amélioration de l’état de l’art, certaines faiblesses persistent pour la détection des 
gouvernes bloquées autour de 0°. Dans le chapitre suivant, nous proposerons deux approches 
différentes capables de détecter ce type de panne, tout en respectant l’ensemble des 
contraintes industrielles.  
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Chapitre III  – Tests de décision paramétriques et 
différentiateurs par modes glissants pour le système de 

commandes de vol  

 

III.1  Introduction 
 
Dans le chapitre précédent, nous avons proposé une technique à base de filtre de Kalman 
associée à une procédure d’optimisation pour le réglage systématique de ses paramètres, afin 
de répondre aux spécifications imposées par Airbus. Cette méthode a l’avantage de pouvoir 
être insérée aisément au sein du calculateur de commandes de vol, sans apporter des 
modifications majeures à l’architecture actuelle des surveillances industrielles. Les 
simulations effectuées à l’aide d’un jeu de données réelles et d’un benchmark hautement 
représentatif fourni par Airbus ont confirmé le potentiel de la méthode.  
 
Dans ce chapitre, nous présenterons deux autres techniques à base de modèle pour la détection 
robuste et précoce de pannes de type embarquement et grippage des gouvernes de profondeur. 
Ces méthodes ont été sélectionnées car elles vérifient l’adéquation aux objectifs du cahier des 
charges et présentent des caractéristiques intéressantes en termes de robustesse, simplicité 
algorithmique, retard à la détection, faible coût calculatoire pour l’implantation dans le 
système CDVE et portabilité. De plus, ces techniques utilisent des sources de mesure et 
d’information déjà présentes au sein du calculateur de commandes de vol. De ce fait, aucun 
ajout de matériel (capteurs supplémentaires) n’est requis et en conséquence aucune pénalité 
sur le bilan de masse et de coût n’est entrainée.   
 
La première approche correspond à la mise en place d’un test de décision adéquat dans 
l’espace paramétrique. Nous montrerons que cette démarche permet de réduire les valeurs 
maximales atteintes en cas d’embarquement et de détecter les blocages à n’importe quelle 
amplitude (même autour de 0°). Le test paramétrique sera construit sur les résultats issus d’un 
algorithme classique d’estimation récursive au sens des moindres carrés avec facteur d’oubli 
exponentiel [73], afin d’estimer les paramètres modélisant la dynamique de la boucle 
d’asservissement de la gouverne. L’algorithme classique d’estimation ferra l’objet de 
modifications afin d’éviter tout problème numérique lors de la mise en œuvre temps réel. Il 
s’agit par exemple des problèmes de "covariance wind-up" et d’instabilité numérique. Nous 
montrerons qu’il existe des directions paramétriques sensibles à l’apparition des défauts que 
l’on cherche à détecter. Le test de décision sera ensuite appliqué à ces directions. Le point clé 
dans cette approche réside dans le fait que les performances (entrée-sortie) du modèle 
identifié ne sont pas primordiales, nous nous intéresserons uniquement à l’existence d’une 
direction paramétrique sensible. Dans le cas le plus simple (c'est-à-dire le moins contraignant 
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en termes de temps de détection), un test à base de seuil et de temps de confirmation 
permettra la détection d’un blocage de gouverne. Pour un embarquement, un test dit "RC2" 
(pour deux régions de confiance) sera appliqué pour détecter en ligne et en temps réel les 
changements abrupts d’un des paramètres surveillés qui réagit à l’apparition d’une telle 
anomalie.  
 
La seconde approche présentée dans ce chapitre permet la détection des surfaces bloquées à 
n’importe quelle position, en effectuant une comparaison entre la dérivée de la position de la 
tige et celle de l’ordre du pilote (Figure I-6). Les dérivées seront estimées via un 
différentiateur par modes glissants qui offre une grande robustesse vis-à-vis des perturbations 
dites "coïncidentes" (c'est-à-dire celles qui apparaissent en entrée). Tout comme nous l’avons 
fait au Chapitre II, les performances des méthodes proposées seront évaluées à travers des 
campagnes de simulations sur le benchmark Airbus et sur un jeu de données enregistré en vol.  
 
Les travaux présentés dans ce chapitre ont donné lieu à deux brevets [57], [58] et ont été 
diffusés via une communication internationale [59]. 
 

III.2  Détection de l’embarquement et du grippage via un test 
paramétrique  
 

Cette section est consacrée à la détection robuste et précoce de l’embarquement et du 
grippage d’une gouverne via un test paramétrique. Nous allons, dans un premier temps, 
appliquer une démarche d’identification classique pour modéliser la dynamique de la boucle 
d’asservissement d’une surface de contrôle. Après avoir défini la structure du modèle, nous 
employons une technique d’estimation de ses paramètres variant dans le temps. Les 
connaissances physiques relatives à l’actionneur et à la boucle de commande associée 
permettent de choisir une structure de modèle raisonnable. En ce qui concerne l’algorithme 
d’estimation, une technique récursive avec facteur d’oubli sera employée.  
 
Les paragraphes suivants n’ont pas pour objet de dresser un état de l’art académique sur les 
méthodes d’identification (voir [60], [61], [62], [63], [64], [65], [66], [67]) et sur les différents 
tests de décision. On se propose uniquement de faire un tour d’horizon rapide de principales 
techniques existantes, en mettant l’accent sur les caractéristiques en corrélation avec notre 
problématique. Dans la littérature, il existe d’ailleurs de nombreuses études concernant les 
méthodes de détection qui utilisent des modèles paramétriques. Le lecteur intéressé pourra se 
référer par exemple à [68], [69], [70], [71], [72]. 
 

III.2.1  Identification en ligne  
 

L’estimation paramétrique est basée sur la forme de régression linéaire :   
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)()1()()( kkkky T εθϕ +−=  (34)

 

où )(kϕ  représente le vecteur d’information contenant l’ensemble des mesures passées, )(kθ  

est le vecteur des paramètres variant dans le temps, )(ku  et )(ky  sont respectivement l’entrée 

et la sortie du modèle et )(kε  représente l’erreur de prédiction (qui, dans le cas d’un modèle 

ARX, est une erreur d’équation) :  
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où [na nb] est l’ordre du modèle et nk  représente le retard entre l’entrée et la sortie.  
 
La sortie prédite )(ˆ ky  à l’instant k  s’écrit :  

 

)1(ˆ)()(ˆ −= kkky T θϕ  (36)

 

Les paramètres estimés )(ˆ kθ  sont obtenus en minimisant le critère:  
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où λ  représente le facteur d’oubli qui a une valeur comprise en 0 et 1. Son choix pondère 
l’importance des mesures passées dans la mise à jour des paramètres.  

 
La forme récursive de l’algorithme des moindres carrés avec facteur d’oubli exponentiel [60] 
est donnée par : 
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(38)

 

où )(kK  et )(kP  sont respectivement le gain et la matrice de covariance associée aux 

paramètres estimés, à l’instant k.   
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Le choix du facteur d’oubli résulte d’un compromis entre la vitesse de l’adaptation et la 
qualité de l’estimation. Une valeur faible du facteur d’oubli implique une convergence rapide 
des paramètres estimés vers leurs valeurs réelles, mais la sensibilité par rapport au bruit est 
augmentée. En revanche, pour une valeur élevée du facteur d’oubli, l’algorithme oublie peu 
les données passées, ce qui se traduit par une convergence lente. Notons que pour un facteur 
d’oubli unitaire, l’algorithme (38) est équivalent à un filtre de Kalman avec des paramètres 
spécifiques [60].  
 

III.2.2  Implantation  

 
En vue de l’implantation en temps réel de l’algorithme (38), il est nécessaire de prendre en 
compte quelques précautions. En effet, l’algorithme d’estimation doit être robustifié afin 
d’éviter les inconvénients suivants :  

� phénomène dit de "covariance wind-up ou blow-up" : ce phénomène pourrait se 
produire lorsque l’ordre du pilote n’est pas suffisamment excitant. En effet, 
formellement, la matrice d’auto corrélation d’ordre n  de l’ordre du pilote doit être non 
singulière si l’on cherche à identifier un modèle d’ordre n  (propriété dite de 
persistance de l’excitation) ; 

� instabilité numérique.  
 

Covariance wind-up 
Pour illustrer ce phénomène, on s’intéresse à l’expression de la matrice de covariance )(kP  

dans le système (38). L’utilisation du facteur d’oubli dans l’algorithme d’estimation implique 
que les informations anciennes soient oubliées progressivement par rapport aux nouvelles 
données )(kϕ . Lorsque le signal d’entrée est suffisamment riche, cela ne pose aucun 

problème car l’information oubliée à l’instant 1−k  peut être compensée par de nouvelles 
mesures )(kϕ , )1( +kϕ …. Cependant, dans le cas où le signal d’entrée n’est pas 

suffisamment persistent pendant un laps de temps (comme dans le système CDVE par 
exemple, lorsque les gouvernes sont contrôlées via des ordres du pilote plus ou moins 
excitants), les informations anciennes sont oubliées de manière continue, sachant qu’il y a une 

très faible dynamique d’informations nouvelles. Cela se traduit par 0)1()( →−kPkTϕ . De 

plus, comme 1
1 ≥
λ

, la matrice de covariance )(kP  peut augmenter de manière exponentielle 

sous l’effet de l’oubli. En conséquence, il y a un risque d’explosion numérique et l’algorithme 
d’estimation risque de s’arrêter avant que les paramètres convergent. 
 
Une des solutions développées dans [76], [77], pour palier au problème de covariance wind-
up, est l’oubli directionnel (Directional Forgetting, DF). L’algorithme présente une 
complexité calculatoire semblable à celle de la méthode des moindres carrés récursifs. Par 
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rapport à l’approche (38), le changement intervient lors de la mise à jour du gain et de la 
matrice de covariance. Plus précisément, l’algorithme consiste à introduire de l’oubli 
seulement dans les directions où de l’information persistante arrive pour compenser les 
mesures passées. Autrement dit, les informations anciennes sont oubliées seulement dans la 
direction de nouvelles données d’entrée excitantes afin d’assurer la convergence des 
estimations et d’éviter des variations importantes de paramètres. La structure de la version 
robustifiée de l’approche (38) est donnée par :  
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(39)

 

où )(kβ  est la nouvelle fonction d’oubli.  

 
Dans le système (39), on remarque le fait que le paramètre )(kβ  devient variable dans 

l’équation de mise à jour de la matrice de covariance )(kP , uniquement dans la direction des 

données persistantes ( 0)()1()( >− kkPkT ϕϕ ). Dans le cas contraire, 1)( =kβ . 

 

Instabilité numérique  

La stabilité numérique est un autre point fondamental à respecter pour l’implantation de 
l’algorithme (38) en temps réel. En effet, la matrice de covariance )(kP  doit être symétrique 

définie non-négative ( 1

1

]))()(([)( −

=

−�=
k

i

Tik iikP ϕϕλ ), propriété qui peut être perdue en raison 

de l’accumulation des erreurs d’arrondi introduites par le calculateur après un grand nombre 
d’itérations [82].  
 
Ce problème a été largement étudié dans la littérature et il existe plusieurs solutions 
permettant d’améliorer la stabilité et la robustesse numérique de l’algorithme des moindres 
carrés récursifs et empêcher la divergence des paramètres: la décomposition de Cholesky, la 
décomposition QR, la décomposition en valeurs singulières (Singular Values Decomposition, 
SVD) [78], [79], [80], [81], la méthode "square root" de Potter [85], la décomposition U-D de 
Bierman [83], [84]. La factorisation U-D de Bierman fait partie des méthodes les plus 
efficaces et moins gourmandes en charge calculatoire. Dans le contexte de nos travaux, le 
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choix s’est donc porté sur l’utilisation de cette méthode. Son principal avantage est lié à la 
décomposition de la matrice de covariance sous une forme qui ne nécessite pas le calcul de 
racine carrée, opération souvent couteuse en temps de calcul par rapport à d’autres opérations 
arithmétiques.  
 
Une version factorisée de la matrice de covariance est ainsi appliquée :  
 

)()()()( kUkDkUkP T=  (40)

 

où U  est une matrice triangulaire supérieure avec des valeurs unitaires sur la diagonale et D  
est une matrice diagonale. La matrice )(kP  n’est donc plus directement utilisée, la mise à 

jour étant effectuée à chaque pas de calcul sur )(kU  et )(kD . La forme factorisée ainsi 

obtenue de la méthode des moindres carrées récursifs est décrite ci-dessous.  
 

Moindres carrés récursifs avec factorisation U-D 
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  Pour i=1 à j-1       % si j=1 alors on retourne 
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où d représente le nombre de paramètres à estimer. 
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III.2.3  Tests de cohérence sur les variables internes 

 
Ce paragraphe a pour objet de décrire brièvement quelques tests de cohérence appliqués dans 
l’espace paramétrique afin de détecter un changement anormal des paramètres internes, 
pouvant être révélateur de l’apparition d’un ou plusieurs défauts affectant le comportement du 
système surveillé.  
 
Le problème de détection consiste ici à décider si pour un modèle donné, l’estimation des 
paramètres en ligne est cohérente avec une estimation de référence en situation nominale. 
Cette décision est réalisée par la mise en place de tests de détection de changements internes. 
Supposons que l’on dispose de la valeur nominale, calculée a priori d’un vecteur des 
paramètres ainsi que de sa matrice de variance-covariance associée, censée traduire la 
variabilité des paramètres en fonctionnement normal. Pour conclure sur la présence d’un 
défaut dans le système surveillé, le principe est de comparer ces données de référence avec les 
données réelles (les valeurs du vecteur des paramètres et de la matrice de covariance 
associée), estimées en ligne (à l’aide par exemple d’un algorithme d’identification décrit dans 
les paragraphes précédents).  
 
On note : 

•  1̂θ  : Un modèle paramétrique de référence, estimé hors-ligne, sous condition de 

fonctionnement sain ;  

•  2θ̂  : Un modèle paramétrique estimé en ligne, sous condition de fonctionnement 

normal ou défaillant ;  

•  1C  : Matrice de covariance correspondante à 1̂θ  ; 

•  2C  : Matrice de covariance associée à )(ˆ
2 kθ , estimée en ligne ;  

•  N  : Nombre de données disponibles.  
 
Dans l’hypothèse où les paramètres sont pratiquement constants en fonctionnement normal, 
leur variabilité peut s’expliquer essentiellement par la présence des perturbations et de leur 
propagation. Ainsi, toute variation significative d’un ou plusieurs paramètres (par rapport à la 
valeur de référence) peut être interprétée comme l’apparition d’un défaut. Le problème que 
nous cherchons à résoudre consiste donc à choisir l’une des deux hypothèses suivantes :  

•  0H  : le système est dans un état jugé normal, c'est-à-dire que les variations 

paramétriques observées ne sont pas provoquées suite à l’apparition d’un défaut, mais 
plutôt à cause du bruit et/ou des imprécisions de modèle ; 

•  1H : 0H  n’est pas vrai. 

 
Soit :  

12
ˆˆˆ θθθδ −=  (41)
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Sous certaines hypothèses [60] et si le nombre de données N  est assez grand, les vecteurs de 

l’erreur de prédiction 1̂θθ −  et 2θ̂θ −  sont des variables aléatoires suivant une distribution 

gaussienne :  
 

AsNN ii ∈− )ˆ( θθ § ),0( iP , avec 
i

i
i N

P
C

ˆ
= , { }2,1∈i  (42)

  

où θ  est le vrai vecteur des paramètres, 1N , 2N  représentent respectivement le nombre de 

données des ensembles 1̂θ , 2θ̂  et les matrices de covariance asymptotique iP̂  peuvent être 

estimées à partir des mesures.  
 

Sous l’hypothèse 0H  et en admettant que 1̂θ  et 2θ̂  sont indépendants, on a :  

 

),0(ˆ PAsN δθδ ∈  (43)
avec  

21
ˆ CCP +≅δ  (44)

 

En se basant sur la relation statistique (43), différents tests statistiques d’hypothèses peuvent 
être construits pour décider d’un changement dans les caractéristiques du système [87], [88]. 
Le test le plus simple est :  
 

jj

j

P
T

ˆ

ˆ
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δ

θδ
=  avec nj ....1=  

(45)

 

où n est la dimension de l’espace paramétrique. Dans 1T , les éléments non-diagonaux de P̂δ  

ne sont pas considérés. Un autre test 2T  permet la prise en compte de ces éléments, en faisant 

tout d’abord une décomposition en valeurs singulières de la matrice P̂δ  telle que TVSVP ˆˆ =δ  

et θδβ ˆˆ TV= . Le nouveau test est défini par :  

 

j

j
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(46)

 

                                                 
§ Asymptotiquement Normalement Distribué  
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Un troisième test correspond au test bien connu de Chi-deux [86], [89] et peut être élaboré en 

supposant que la distribution de θδ ˆ  est gaussienne. Cette dernière propriété implique que la 

variable 3T  suit une distribution de 2χ  avec n  degrés de liberté:  

 

θδδθδ ˆˆˆ 1
3

−= PT T

 
(47)

 

En comparant une des relations (45), (46), (47) avec des seuils fixes, il est possible de 
conclure sur la présence d’une anomalie dans le système. Une panne est détectée (hypothèse 

1H  retenue) si le résultat d’un test est supérieur à un seuil, dont le choix est un compromis 

entre la sensibilité de détection et la faible probabilité de fausse alarme. Pour 3T , le seuil est 

choisi selon un intervalle de confiance donné qui dépend de la probabilité d’erreur (la 

probabilité du rejet de 0H , quand 0H  est vrai).  

 

III.2.3.1 Test basé sur les régions de confiance  

 
Le test dit "RC2" (pour deux régions de confiance) a été développé, dans sa version originale 
dans [90] pour les applications liées à la navigation inertielle dans le domaine de 
l’aéronautique. La solution proposée conduit à un problème d’optimisation, délicat à résoudre 
dans certaines situations où le test de décision est censé converger en un temps très court. 
Dans [32], une technique de résolution différente a été développée, capable de détecter 
rapidement un changement abrupt dans le comportement d’un ou plusieurs paramètres d’un 
modèle. L’approche est basée sur des arguments géométriques. La simplicité et le coût 
calculatoire bas, ainsi que la vitesse de convergence sont les principaux avantages de cette 
technique. De plus, aucune procédure d’optimisation n’est nécessaire, ce qui facilite son 
implantation en temps réel. 
 
Dans ce paragraphe, on s’intéressera uniquement au principe de fonctionnement et à 
l’algorithme de résolution du test RC2. Les développements théoriques associés sont décrits 
en détail dans [32], [33], [88].  
 
La méthode consiste à comparer, à chaque pas de calcul, deux régions de confiance qui 
traduisent l’évolution de l’espace paramétrique admissible. Les régions de confiance sont 

associées respectivement aux estimations en ligne 2θ̂  avec les marges d’incertitude associées 

(données par la matrice de covariance) et aux variables de référence, en fonctionnement sain 

1̂θ . Ce test tient donc naturellement compte de la robustesse de détection vis-à-vis des erreurs 

de modélisation et des bruits de capteurs.  
 
Avec les mêmes notations que dans le paragraphe précédent et en supposant que la loi de 

distribution de 1̂θθ −  et 2θ̂θ −  est effectivement gaussienne, les scalaires :  
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)ˆ()ˆ( 1
ii

T
ii Cx θθθθ −−= − ,  avec { }2,1∈i  

(48)

 

suivent une loi de 2χ  avec n  degrés de liberté :  

 

)(Pr)(Pr)( 2 αχαα ≤=≤= nii obxobP ,  avec { }2,1∈i  
(49)

 

Ainsi, si l’on fixe le même niveau de confiance ρ  dans les deux modèles estimés, les régions 

de confiance dans l’espace paramétrique seront deux ellipsoïdes 1ε  et 2ε  centrées 

respectivement sur 1̂θ  et 2θ̂  : 

 

{ }αθθθθθρθε ≤−−= − )ˆ()ˆ(),ˆ( 1
ii

T
iii C ,  avec { }2,1∈i  

(50)

 

Le test RC2 consiste alors à faire le choix suivant : 

•  0H  si θ∃  tel que ),ˆ( 11 ρθεθ ∈  et ),ˆ( 22 ρθεθ ∈ ; 

•  1H  sinon.  

 
Le test revient donc à décider s’il existe une partie commune entre la région de confiance 
autour des variables de référence en fonctionnement nominal et la région de confiance autour 
des variables estimées en ligne (c'est-à-dire si le vrai vecteur des paramètres θ  se trouve 
simultanément dans les deux régions). Une panne est détectée à partir du moment où les deux 
ellipsoïdes de confiance ne se chevauchent plus. Autrement dit, quand le résultat du test est 

supérieur à un seuil donné α , une panne est confirmée (hypothèse 1H  retenue). L’évolution 

des régions de confiance avant et après l’apparition d’un défaut est présentée sur la Figure 
III-1.  
 
Le seuil α  est lié aux niveaux de confiance spécifiés a priori. Les performances en termes de 
robustesse et de détection sont donc liées au choix de α . Il apparait comme un paramètre de 
synthèse pour gérer le compromis faible retard à la détection/faible taux de fausse alarme. 
Une valeur de α  élevée augmente la taille des régions de confiance et par la même accroît la 
robustesse. Le taux de fausse alarme est ainsi réduit, mais le retard à la détection augmente. 

Dans le cas particulier où la loi de distribution de l’erreur de prédiction 1̂θθ −  et 2θ̂θ −  est 

effectivement gaussienne, le seuil peut être choisi à l’aide de la table de Chi-deux en fonction 
du niveau de confiance, c'est-à-dire de la probabilité que le vrai vecteur des paramètres se 
trouve à l’intérieur des ellipsoïdes de confiance.  
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Figure III-1 : Disposition des ellipsoïdes de confiance pour la détection d’une panne 

 

Test RC2  

(i)   Vérifier que : αθθθθ >−− − )ˆ)(ˆ())(()ˆ)(ˆ( 12
1

212 kkCk T .  

Si l’inégalité n’est pas vérifiée, alors les deux régions se chevauchent et on a un 

fonctionnement normal. En conséquence, la procédure s’arrête.  

(ii)    Chercher avec la méthode de dichotomie, la racine négative unique 0λ  de F(�), où : 

αλλλ −= − )())(())(()( 1
2 VkCVF T  

)ˆ)(ˆ()(])())(([)( 12
1

1
11

1
1

2 θθλλ −−= −−−− kCCkCV  

α−=−∞)(F  et 0)0( >F  

avec une valeur initiale A<0 tel que F(A)<0.  

(iii)  On considère la fonction: )ˆ)(ˆ())((])())(([ 12
1

2
11

1
1

20 θθλ −−= −−−− kkCCkCW  

WCWtest T 1
1

2
0 )( −= λ  

Si α>test , alors les deux régions ne se chevauchent plus. Une panne est ainsi 

détectée. 
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Il est d’ailleurs montré dans [32], que dans le cas monodimensionnel, le test RC2 est 
équivalent au test de Chi-deux. En général, le test Chi-deux est bien placé pour détecter des 
défauts "soft", tandis que RC2 est approprié notamment pour les applications en temps réel 
dans lesquelles une prise de décision rapide est exigée. Cependant, sa généralisation au cas 
multidimensionnel donne un mécanisme de déroulement différent, qui implique trois étapes 
successives (voir tableau ci-dessus).  
 

III.2.4  Application et résultats de simulation  
 

III.2.4.1 Modélisation de la boucle d’asservissement  

 
La démarche utilisée pour la détection robuste et précoce de pannes recherchées consiste à 
combiner la procédure d’estimation des paramètres modélisant la dynamique de la boucle 
d’asservissement (voir Figure II-6), avec un test de décision appliqué dans l’espace 
paramétrique. Dans les processus de modélisation et d’identification et afin de choisir la 
structure appropriée du modèle, on utilise les connaissances physiques portant sur les 
différents éléments qui constituent la boucle d’asservissement. Un modèle simple est ainsi 
choisi, permettant d’assurer en même temps un faible coût calculatoire de l’approche 
développée. Plus précisément, la position de la tige est estimée comme une combinaison 
linéaire d’une seule mesure passée de l’ordre d’asservissement et de la sortie (de la position 
de la tige fournie par le capteur LVDT). En intégrant la relation (35) dans (36), la sortie 
prédite à l’instant k  s’écrit :  
 

)1()1()()1()(ˆ 11 −−−−−= kykankkukbky  (51)

 

où B
C

D
E
F

�
=

)(

)(
)(ˆ

1

1

kb

ka
kθ

 
représente le vecteur des paramètres à estimer, variant dans le temps et le 

retard nk  entre l’entrée et la sortie du système est choisi en fonction du retard constaté sur un 
jeu de données enregistré en vol.  
 
Rappelons que le principe de l’estimation paramétrique consiste à élaborer l’erreur 
d’estimation )(kε , puis à minimiser ce signal d’erreur pour corriger les valeurs des 

paramètres )(ˆ kθ  du modèle de la boucle d’asservissement. Autrement dit, la sortie estimée 

suivra la sortie réelle même en cas de défaut. En conséquence, au moment d’une anomalie (ou 
peu de temps après), l’estimation de la sortie n’accordera pratiquement plus de poids à l’ordre 
(qui ne sera plus en concordance avec la position réelle), en accentuant la confiance accordée 
à la valeur de la sortie )1( −ky  mesurée à l’instant précédent. A partir de l’équation (51), on 

déduit que suite à l’apparition d’une panne, le coefficient 1b  associé à l’ordre 
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d’asservissement convergerait vers zéro. De plus, le paramètre 1a  convergerait vers -1 (sauf 

pour les blocages à 0°). 
 
Autrement dit, il existe (au moins) une direction paramétrique très sensible à tout phénomène 
de type embarquement et blocage qui apparait sur la sortie du système. Avec la structure du 
modèle choisie, la surveillance de cette direction revient ici à surveiller un scalaire (le 

paramètre identifié 1b ) à chaque instant (un seul degré de liberté). Encore une fois, dans la 

démarche proposée, ce n’est pas la performance de la sortie estimée qui nous intéresse, mais 
plutôt un des paramètres estimés dont la convergence vers zéro est considérée comme un 
indicateur de défaut. Le test de détection portera donc simplement sur cette information afin 
de couvrir l’ensemble des pannes d’embarquement et de grippage affectant un actionneur. 
 
Remarque 5. Il est à noter qu’un biais entre l’ordre d’asservissement et la position de la tige 
(donc respectivement entre l’entrée et la sortie de la technique de surveillance) apparait dans 
la voie MON du calculateur. Le biais variant en fonction de l’ordre d’asservissement, 
pourrait atteindre parfois des valeurs élevées et conduire ainsi à une fausse alarme. Afin 
d’empêcher ce phénomène, cet écart devrait être estimé et injecté dans le mécanisme de 
détection pour l’implantation de la technique de surveillance dans la voie MON du 
calculateur. Cette démarche n’a cependant pas été appliquée lors de la thèse car le biais 
n’est pas présent dans la partie COM.  
 
Le schéma fonctionnel de la procédure de détection est donné dans la Figure III-2. A noter 
que le réglage du facteur d’oubli λ  utilisé dans la procédure d’identification, doit être adapté 
au contexte de détection d’un embarquement ou d’un blocage, sachant que des tests de 
décision différents sont appliqués pour chaque type de panne.  
 

Boucle 
d’asservissement

Consigne 
d’asservissement

Position mesurée
de la tige LVDT

Test de décision 

Oubli directionnel + factorisation U-D �

Détection

1b̂

 

Figure III-2 : Schéma fonctionnel de détection  
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Afin de remédier aux problèmes pratiques d’implantation (voir section III.2.2), les paramètres 
du modèle de la boucle d’asservissement sont estimés à l’aide d’une version robustifiée de 
l’approche (38). Concrètement, l’algorithme de l’oubli directionnel (39) est appliqué, où la 
matrice de covariance est indirectement mise à jour à l’aide de la factorisation U-D (40). Pour 
le modèle (51), les expressions de la matrice triangulaire supérieure avec des valeurs unitaires 
sur la diagonale )(kU  et de la matrice diagonale )(kD  sont :  
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En introduisant les relations (52) et (53) dans l’équation (40) et en considérant 
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kP  , on déduit les éléments de la matrice de covariance :  
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(54)

 

Les équations finales à implanter dans le système CDVE pour la détection d’un 
embarquement ou d’un grippage de gouverne sont obtenues à partir du système (39), où la 
décomposition (54) est introduite dans les expressions du gain et de la matrice de covariance. 
Les deux premières équations du système (39) (mise à jour des paramètres et de l’erreur 
d’estimation) restent inchangées. Dans sa version de base (38), la complexité calculatoire de 
la technique d’identification est comparable à un filtre de Kalman du premier ordre. La 
robustification numérique de l'algorithme conduit à l’intégration de quelques opérations 
supplémentaires mais sa complexité calculatoire reste tout à fait raisonnable. 
 
Remarque 6. Le choix d’une valeur initiale élevée de )0(P  implique la diminution de 

l’influence de celle-ci (par rapport à l’influence des données )(kϕ ) sur la valeur de la 

matrice à l’instant k : 
 

1

1

1 ]))()(()0([)( −

=

− �+=
k

i

T iiPkP ϕϕ  (55)
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A partir des relations (54) et (55), on obtient :  
 

2)0( IU =  
2)0( rID =  

(56)

 

où le coefficient r  est généralement choisi entre 100-10000 [91].  
 

III.2.4.2 Application au grippage 

 
Dans ce paragraphe on s’intéresse uniquement à la détection d’une panne de type grippage de 
gouverne à n’importe quelle position, même autour de 0°. L’objectif est d’utiliser un test de 

décision approprié sur le paramètre 1b  estimé avec la méthode robustifiée décrite 

précédemment, en choisissant en même temps un facteur d’oubli adéquat. Cet unique 
paramètre de réglage de l’approche d’identification conditionne fortement les performances 
de la méthode.  
 
Ici, le test de décision appliqué dans l’espace paramétrique est une simple logique à base de 
seuil et de temps de confirmation. Plus précisément, sachant que le passage autour de zéro de 
la valeur estimée indique l’apparition d’une anomalie, un blocage est détecté si la valeur 

absolue de 1b  est inférieure à un seuil proche de zéro pendant un temps de confirmation 

suffisamment long. La mise en place d’un temps de confirmation long (supérieur à celui 
utilisé actuellement) et d’un faible seuil de détection permet de rendre la détection plus 
robuste. En effet, plus le seuil est grand, plus le risque de déclencher une fausse alarme 

augmente car la valeur absolue du paramètre 1b  pourrait être inférieure au seuil en 

fonctionnement sain. 
 
Le choix du facteur d’oubli de la procédure d’identification est réalisé suite à une campagne 
de tests sur un jeu de données réelles enregistré en vol, en rajoutant différents scénarii de 
grippage sur la position de la gouverne. Comme expliqué dans la section III.2.1, le facteur 
d’oubli est réglé afin d’assurer le compromis entre la qualité de l’estimation et la vitesse de 
convergence (robustesse/détection) et de détecter ainsi les blocages à n’importe quelle 
amplitude, sans déclencher de fausse alarme.  
 
La robustesse de la méthode est toutefois conditionnée par la consigne d’asservissement 
également. En effet, de petits ordres du pilote pourraient entraîner une très faible valeur du 
paramètre estimé, éventuellement inferieure au seuil de détection fixé, et donc conduire dans 
ce cas précis à de fausses alarmes. En conséquence, une condition supplémentaire liée à 
l’ordre d’asservissement est introduite dans le test de décision. Un blocage est détecté si 
simultanément, pendant un temps de confirmation Tconf  donné, la valeur absolue du 

paramètre estimé est inférieure à un seuil 1s  donné et la valeur absolue de l’ordre du pilote est 
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supérieure à un seuil 2s  donné (Figure III-3). Il est à noter que la valeur du seuil 2s  est très 

faible et qu’un blocage à 0° pour des ordres du pilote autour de 0° (donc inférieurs en valeur 

absolue à 2s ) n’est pas considéré comme une panne car la position de la gouverne correspond 

dans ce cas, à l’ordre du pilote.  
 

Tconf

1b̂
<

seuil 1

ordre
&

seuil 2

Détection
grippage

>

 

Figure III-3 : Schéma fonctionnel prise de décision  

 

Résultats de simulation 

Comme dans le Chapitre II, la robustesse et les performances en détection de l’approche 
développée avec les paramètres de réglage optimisés, sont évaluées sur le benchmark Airbus 
et à l’aide d’un long jeu de données enregistré en vol. Les essais en détection consistent à 
tester la capacité de la méthode à détecter les grippages à différents instants d’apparition et à 
différentes positions, notamment à des amplitudes non détectables par la technique 
actuellement employée à bord de l’A380 (présentée dans la section I.4.2). Un grand nombre 
de scénarii de blocages susceptibles d’apparaître dans la chaîne d’asservissement en position 
d’une gouverne est ainsi injecté de manière artificielle. Les essais en robustesse consistent à 
surveiller le taux de fausse alarme, notamment lors des consignes d’asservissement avec un 
faible domaine d’amplitude. On rappelle que des ordres du pilote autour de zéro pourraient 
conduire à un paramètre estimé inférieur au seuil de détection et affecter ainsi la robustesse de 
l’approche.  
 
La Figure III-4 et la Figure III-5 montrent les résultats sur le jeu de données. Pour des raisons 
de confidentialité, les données ont été normalisées. Trois types de défaillances sont 
simulés sur la gouverne de profondeur:  

� blocage à une position supérieure en valeur absolue au seuil actuel de détection ;  
� grippage à une amplitude inférieure en valeur absolue au seuil actuel de détection ;  
� grippage autour de zéro. 
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Figure III-4 : Exemples de pannes simulées et l’allure correspondante du paramètre estimé 

 a) Blocage à une position normalisée égale à 2 b) Allure du paramètre estimé  

  c) Blocage à une position normalisée égale à 0 d) Allure du paramètre estimé 

 e) Blocage à une position normalisée égale à -7    f) Allure du paramètre estimé 
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Figure III-5 : Injection d’un blocage sur le jeu de données  

 

Les résultats de simulation confirment les développements théoriques et notamment le fait 
que la position estimée est identique à la sortie réelle même en cas de panne. En conséquence, 
le paramètre 1b  estimé avec une version modifiée de l’algorithme de l’oubli exponentiel est 

sensible au défaut que l’on cherche à détecter. On remarque sa convergence vers 0 au moment 
de l’apparition d’un blocage, indépendamment de la position de la panne. Un booléen 
indicateur de défaut passe de 0 à 0.1 au moment de la confirmation du défaut.  
 
Dans la Figure III-4f) et la Figure III-5, on constate de faibles valeurs du paramètre estimé en 
fonctionnement normal, correspondantes à un ordre du pilote nul. Cependant, grâce à la 
condition supplémentaire associée à la consigne d’asservissement dans la procédure de prise 
de décision (voir Figure III-3), aucune fausse alarme n’est constatée pendant les simulations. 
De plus, on remarque que l’algorithme robustifié n’est pas sensible au phénomène de 
covariance wind-up, c'est-à-dire à des ordres du pilote peu excitants (voir section III.2.2).  
 

 

Figure III-6 : Injection d’un blocage à zéro sur le benchmark 
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La Figure III-6 illustre les résultats obtenus sur un scénario du benchmark Airbus. La 
gouverne de profondeur est bloquée autour de zéro à partir de t=8s. Malgré une position 
constante tout au long de la simulation, aucune fausse alarme n’est déclenchée et le grippage 
est détecté dans le temps imparti. Le pic du paramètre estimé au moment de l’apparition du 
défaut correspond au régime transitoire.  
 
On déduit que la stratégie proposée couvre parfaitement les performances de l’état de l’art et 
permet de détecter également des gouvernes grippées à des amplitudes plus faibles (même 
autour de 0°), sans affecter la robustesse de l’approche industrielle. De plus, malgré un temps 
de confirmation plus élevé (de la méthode développée par rapport à celui de l’état de l’art), on 
constate une diminution du retard à la détection, dans le cas des surfaces bloquées à des 
niveaux supérieurs au seuil actuel (et donc détectables par les méthodes en place). Ces 
premières analyses en simulation qui montrent une nette amélioration des performances par 
rapport à la méthode industrielle actuelle, conduisent à des conclusions préliminaires qui vont 
devoir être confirmées par les tests sur le banc d’essais d’Airbus (voir Chapitre IV). 
 
Remarque 7. Durant certaines phases de vol, un phénomène non défaillant connu sous le 
nom de "stall load" ou de "blocage normal" pourrait se produire. Ce phénomène correspond 
au blocage de la gouverne (malgré un ordre du pilote qui varie) pendant un certain temps, à 
cause des efforts aérodynamiques trop importants. Ayant les mêmes conséquences sur la 
position de la surface qu’une panne de type grippage, la méthode proposée ne permettra pas 
d’être robuste vis-à-vis de ce phénomène (ceci reste valable pour l’approche présentée dans 
la section III.3.). Une solution envisageable pourrait être de commuter sur la surveillance de 
l’état de l’art (robuste à ce type de phénomène) pour des consignes d’asservissement 
supérieurs au seuil actuel. En effet, le stall load apparait généralement pour des ordres du 
pilote avec un domaine d’amplitude élevé.  
 

III.2.4.3 Application à l’embarquement 

 
Dans ce paragraphe, on s’intéresse aux embarquements d’une surface de contrôle. 
Contrairement au blocage, ici une prise de décision rapide est exigée, c'est-à-dire qu’il faut 
confirmer la panne avant que la position de la gouverne ne soit trop importante. Autrement 
dit, un test de décision approprié doit être mis en place, capable de détecter rapidement le 

passage à zéro dans le comportement du paramètre estimé 1b . Pour ce faire, le test RC2 est à 

présent appliqué dans l’espace paramétrique (voir section III.2.3.1). A partir de l’algorithme 
général, le test est considérablement simplifié pour le cas monodimensionnel. A noter 

qu’aucun calcul matriciel n’est nécessaire lors de la mise en œuvre de la méthode (1̂θ , )(ˆ
2 kθ , 

1C  et )(2 kC  sont des scalaires), opération souvent couteuse en temps de calcul et 

difficilement codable dans le langage spécifique du calculateur de commandes de vol.  
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Test RC2 simplifié (cas monodimensionnel) 

(i) Vérifier que : αθθ
>

−
)(

)ˆ)(ˆ(

2

2
12

kC

k
.  

Si l’inégalité n’est pas vérifiée, alors les deux régions se chevauchent et on a un 

fonctionnement normal. En conséquence, la procédure s’arrête.  

(ii)  Chercher avec la méthode de dichotomie (ou avec la résolution d’un polynôme de 

2nd ordre), la racine négative unique 0λ  de F(�), où : 

αλλ −=
)(

)(
)(

2

2

kC

V
F  

)(

)ˆ)(ˆ)((
)(

21

122

kCC

kkC
V

−
−=

λ
θθλ  

α−=−∞)(F  et 0)0( >F  

avec une valeur initiale A<0 tel que F(A)<0.  

(iii)  On considère :
)(

)ˆ)(ˆ(

210

121

kCC

kC
W

−
−=

λ
θθ

 

1

2
2
0 C

W
test λ=  

Si α>test , alors les deux régions ne se chevauchent plus. Une panne est ainsi 

détectée. 

 

où :  

•  )(ˆ
2 kθ  : Paramètre 1b  estimé en ligne ;  

•  1̂θ  : Valeur de référence du paramètre 1b  ; 

•  )(2 kC  : Matrice de covariance associée à 1b , estimée en ligne ; à chaque pas de calcul, 

cette matrice correspond à la valeur du )(22 kp du système (54) ;  

•  1C  : Valeur de référence de la matrice de covariance associée à 1b  ; 

•  α  : Seuil de détection.  

 

Pour la phase d’estimation du )(ˆ
2 kθ , un facteur d’oubli proche de 1 (plus grand que dans le 

cas d’un blocage) est choisi. Le paramètre identifié devient ainsi moins sensible au bruit (en 

fonctionnement sain, )(ˆ
2 kθ  ne varie pas beaucoup par rapport à sa valeur de référence 1̂θ ) et 

le risque de fausses alarmes est diminué.  
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La Figure III-7 présente le schéma fonctionnel du test de décision RC2, où les opérations en 
amont de l’approche sont illustrées sur la Figure III-2.  
 

Test de décision RC2 

Détection

seuil (

1̂θ

1C

 

Figure III-7 : Schéma fonctionnel du test RC2 

 

Comme expliqué précédemment et comme la Figure III-7 le montre, le test RC2 nécessite des 

valeurs nominales 1̂θ  et 1C  du paramètre estimé et de la matrice de covariance associée. Le 

réglage des deux variables est réalisé à partir d’un jeu de données réelles entrée-sortie 
(consigne du pilote - position de la gouverne).  
 
Remarque 8. Pour établir ces valeurs de référence, la première idée a été d’appliquer 
l’algorithme d’estimation en ligne pendant un temps relativement court, au début du jeu de 
données, jusqu’au moment de la convergence. On note dans ce cas les valeurs du paramètre 

1b  et de la composante 22p  de la matrice de covariance qui sont associées à 1̂θ  et 1C . Les 

premiers résultats de simulation mettent cependant en évidence le caractère biaisé de cette 
démarche. En effet, dans la situation où les valeurs de référence obtenues sont relativement 
faibles et en contrepartie le paramètre estimé en temps réel est élevé (éloigné de sa valeur 
nominale) et la matrice de covariance associée (censée traduire la variabilité admissible du 
paramètre) est petite, de fausses alarmes pourraient être déclenchées. En théorie, ce 
phénomène s’explique par le fait que les valeurs obtenues pendant un court temps de 
simulation jusqu’au moment de la convergence ne sont en aucun cas représentatives pour un 
vol entier avec des zones dynamiques très différentes. 
 
Une seconde stratégie a donc été mise en place. Elle consiste à caractériser le comportement 
de référence suite à une succession de simulations pendant un temps suffisamment long et 
pour des régions avec des dynamiques différentes du jeu de données en fonctionnement 

normal. Le paramètre 1̂θ  et la matrice de covariance 1C  sont estimés hors-ligne à l’aide de 

l’identification ARX. Les valeurs de référence obtenues correspondent donc à un 
comportement moyen de la boucle d’asservissement en fonctionnement sain. 
 

Une fois les valeurs nominales 1̂θ  et 1C  établies, le seuil α  qui joue un rôle important dans la 

gestion du compromis robustesse/performances de détection de la méthode, est optimisé à 
partir du même jeu de données. La procédure consiste à faire varier le seuil dans une plage de 
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fonctionnement donnée, en injectant des embarquements avec des dynamiques différentes et à 
différents moments de temps afin de conclure sur le retard à la détection et le taux de fausse 
alarme. La table de Chi-deux fournit, à partir d’une probabilité d’erreur spécifiée, une valeur 
initiale du seuil α  à partir de laquelle on peut affiner le réglage. En effet, on obtient une 

relation exacte entre un niveau de confiance donné et α , uniquement si 1̂θθ −  et 2θ̂θ −  sont 

distribués asymptotiquement normalement (voir section III.2.3.1) (ce qui n’est pas forcement 
le cas dans l’application actuelle).  
 

Résultats de simulation 

Selon la même démarche que pour les approches développées précédemment, la robustesse et 
les performances de détection de la méthode sont analysées sur le benchmark Airbus et sur 
des données issues de vols réels. Les mêmes essais en robustesse que dans le cas d’un blocage 
de gouverne sont effectués (voir section III.2.4.2) et aucune fausse alarme n’est constatée. 
Pour les essais en détection, des pannes avec des dynamiques variables sont injectées. Un 
grand nombre de simulations est réalisé afin de comparer le retard à la détection engendré par 
la méthode proposée par rapport au retard constaté en utilisant la technique actuellement en 
place (voir section I.4.1).  
 
La Figure III-8 représente l’évolution de l’ordre du pilote et de la position de la gouverne pour 
un embarquement avec une vitesse de 60°/s, injecté de manière artificielle sur le jeu de 
données à t=600s.  
 

 

Figure III-8 : Ordre du pilote et position de la gouverne dans le cas d’un embarquement 

 

Comme illustré sur la Figure III-9, le paramètre estimé en temps réel 1b  est sensible à 

l’apparition d’un embarquement et converge vers 0 au moment de la panne. De plus, la 
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matrice de covariance associée converge elle aussi vers 0. Les deux régions de confiance 
"s’éloignent" donc rapidement (ne se chevauchent plus). On constate également que la 
diminution de la valeur du paramètre estimé en fonctionnement sain (par exemple entre 
t=300s et t=500s, 1b  pourrait se rapprocher du seuil de détection) est accompagnée de 

l’augmentation de la matrice de covariance associée. En conséquence, la région de confiance 
autour de la variable estimée est plus importante (on n’accorde pas beaucoup de confiance à 
l’estimation), et la robustesse de la méthode est ainsi améliorée (intersection des deux 
ellipsoïdes).  
 

 

Figure III-9 : Paramètre estimé en ligne et matrice de covariance associée  

 

 

Figure III-10 : Résultat du test RC2 et position de la surface avec embarquement 
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La convergence du paramètre estimé vers 0 au moment de la panne est détectée rapidement 
par le test RC2 (voir Figure III-10). Aucune agitation en fonctionnement normal (avant 
t=600s) n’est constatée sur la sortie du test, ce qui confère à l’approche un degré de robustesse 
important. Il est d’ailleurs à noter que lorsque l’inégalité (i) du test RC2 simplifié (voir 
section III.2.4.3) n’est pas satisfaite, le résultat du critère d’évaluation est nul.  
 
Comme expliqué précédemment, la diminution du retard à la détection dans le cas d’un 
embarquement se traduit par l’abaissement de la position maximale de la gouverne. 
L’indicateur d’amélioration des performances du Tableau III-1 montre la diminution de la 
déflexion de la surface constatée au moment de la confirmation de la panne, par rapport à la 
déflexion maximale imposée pour la certification de l’avion. On remarque le fait que pour le 
seuil de détection choisi, les améliorations apportées par la méthode proposée sont plus 
significatives pour les embarquements avec une dynamique rapide. En effet, en augmentant la 
vitesse de l’embarquement, le changement dans le comportement du paramètre estimé est 
d’autant plus abrupt. En conséquence, il est détecté plus tôt par le test de décision.  
 

Vitesse de 
l’embarquement (°/s) 

Diminution du 
retard à la détection 

(%)  

Indicateur 
d’amélioration des 
performances (%) 

60 � 28 � 40 

50 � 26 � 33 

40 � 27 � 33 

20 � 23 � 23 

Tableau III-1 : Indicateur de performance de la technique développée sur le jeu de données 

 

III.3  Détection du grippage via un différentiateur par modes 
glissants  

 
Cette section a comme objet de présenter une autre démarche pour la détection précoce et 
robuste d’un blocage de gouverne. La stratégie est fondée sur l’estimation de la dérivée d’un 
signal mesuré bruité. Plus précisément, la détection d’un grippage à n’importe quelle 
amplitude est basée par la comparaison des dérivées du signal d’entrée (la consigne du pilote) 
et de sortie (la position de la tige fournie par le capteur LVDT) de la boucle d’asservissement 
d’une surface de contrôle (Figure I-6). Dans la littérature, le développement d’algorithmes 
pour l’estimation des dérivées des signaux mesurés a fait l’objet de nombreux travaux [95], 
[96], [97], [98], [99], [100].  
 
La technique la plus basique est basée sur la différence finie et filtrage (dérivateur filtré). Une 
autre grande classe repose sur l’utilisation des observateurs et des filtres (le filtre de Kalman 
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[99], le filtre H2/H� [104], les observateurs du type Luenberger [105] ou mixte, l’observateur 
grand gain [97]…), à partir de la représentation d’état du système. Les différentiateurs 
algébriques (travaux du projet INRIA-Non-A) [101], ou encore les différentiateurs à modes 
glissants [95], [98] ont été développés plus récemment. Cette dernière classe permet d’éviter 
l’utilisation du modèle du système (ou du signal à dériver et/ou du bruit) pour estimer les 
dérivées successives d’un signal donné.  
 
La difficulté consiste à choisir la méthode de dérivation appropriée pour un problème donné, 
en fonction de principaux critères qualitatifs (la complexité de mise en œuvre, le coût 
calculatoire, le nombre de paramètres à régler…) et quantitatifs (l’amplification du bruit, 
l’erreur d’estimation, le temps de convergence…). Dans le paragraphe suivant, les techniques 
les plus populaires sont rappelées et on se focalise sur l’approche réellement utilisée dans 
notre travail. Une attention particulière sera ainsi accordée aux différentiateurs à modes 
glissants [95], [98], qui offrent une grande robustesse vis-à-vis des perturbations, une 
convergence en temps fini (sous certaines hypothèses) vers la dérivée réelle, une précision 
bornée (la possibilité d’établir des bornes sur les estimées des dérivées) et également un faible 
coût calculatoire.  
 

III.3.1  Dérivation numérique  
 

III.3.1.1 Concept de base et différentes techniques de résolution  

 
Un signal mesuré est inévitablement porteur de deux informations: une information utile pour 
la détection, représentant le signal à dériver, et un bruit qui résulte de la propagation des 
incertitudes et des bruits de différentes natures et origines. La dérivation consiste donc à 
extraire une information utile présente au milieu des perturbations. Plusieurs méthodes 
existent dans la littérature pour traiter ce problème. Celles-ci ont en commun le fait que leur 
réglage est toujours ramené à un compromis entre la précision et la sensibilité par rapport au 
bruit et aux perturbations.  
 

A) Dérivateur filtré  

Soit )(xf  un signal dont la dérivée )(' xf  est définie par la limite :  

 

h

xfhxf
xf

h

)()(
lim)('

0

−+=
→  

(57)

 

où h  est le pas de calcul. 
 
Cela revient à approximer le calcul de la dérivée d’un signal )(ty  par : 
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t

tytty

dt

dy

∆
−∆+≈ )()(

 
(58)

 

où t∆  représente la période d’échantillonnage. 
 
En pratique, par exemple dans un calculateur numérique embarqué temps-réel (temps discret), 
la dérivée )(ky�  d’un signal )(ky  peut être estimée par la méthode des rectangles (Euler) : 

 

t

kyky
ky

∆
−−= )1()(

)(�  
(59)

 

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

Cette technique permet d’approcher la dérivée d’un signal en l’absence de bruit. Cependant, 
en pratique, cet estimateur est rarement utilisable en milieu bruité, car il conduit à une 
amplification du bruit de mesure. En effet, la différence finie vise à trouver la dérivée du 

signal sans bruit )(0 ky�  en connaissant uniquement le signal bruité )()()( 0 kkyky ε+= . Sans 

connaissance a priori sur les caractéristiques du bruit affectant le signal, ceci est impossible. 

La méthode ne fait donc aucune distinction entre l’information utile )(0 ky  et la perturbation 

)(kε , ce qui explique la dégradation de la dérivée obtenue, d’autant plus importante que la 

période d’échantillonnage est petite.  
 
Si l’on dispose de certaines informations sur les caractéristiques du bruit (par exemple 
séparation des spectres fréquentiels signal/bruit), il est possible de placer un filtre en amont de 
ce dérivateur (en général un filtre passe-bas car le signal utile est dans la plupart des cas en 
basses fréquences par rapport au bruit) pour atténuer l’effet du bruit )(kε . Cette opération 

permet d'obtenir une estimation de la dérivée exploitable, mais avec un retard induit par le 
filtre, d'autant plus grand que le filtre est efficace. Ce retard peut être gênant dans des 
applications critiques temps-réel car aucune décision ne peut être prise tant que le régime 
transitoire du filtre n’est pas complètement éteint. De plus, lorsqu’il est nécessaire d’estimer 
des dérivées successives d’un même signal, un retard supplémentaire est induit par l’attente 
du résultat de l’estimation de la dérivée d’ordre inférieur et le bruit résiduel est amplifié.  
 

B) Dérivation par observation et filtrage 

Une autre famille d'approches propose de formuler le problème de dérivation en termes 
d'observateur ou d’estimateur. Le signal mesuré, dont on souhaite estimer la dérivée, est alors 
modélisé comme la sortie d’un système dynamique dont l’entrée est un signal canonique qui 
n’est pas précisément défini, mais défini par des caractéristiques qui sont a priori spécifiées. 
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L’observateur d’un tel système, mis sous forme canonique, doit faire apparaitre les dérivées 
de sa sortie dans le vecteur d’état, permettant ainsi d’estimer ces dérivées. Le signal mesuré 
est donc modélisé comme la sortie d’une chaîne d’intégrateurs, où le second état est la dérivée 
du premier état, le troisième état est la dérivée du second état, le nème état est la dérivée du (n-
1)ème état. Or, l’observateur d’une chaîne d’intégrateurs purs n’est rien d’autre qu’un 
dérivateur : l’algorithme de dérivation est donc un observateur pour l’estimation des entrées et 
des sorties de chaque intégrateur. 
 
Remarque 9. Soit par exemple )(tx  la position mesurée d’un véhicule dont on veut 

reconstruire la vitesse )(tv  et l’accélération )(ta . )(tx  est modélisée comme la sortie d’une 

chaîne de trois intégrateurs donc l’entrée )(tw  est un bruit blanc de spectre donné. En 

considérant le bruit de mesure )(tb , on obtient un modèle triple intégrateur (Figure III-11) 

dont la représentation d’état est : 
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Figure III-11 : Modèle triple intégrateur  

 

Dans un cadre stochastique, l’une des solutions souvent utilisées pour l’estimation des 
dérivées d’un signal mesuré dans le cas d’une modélisation sous forme de chaîne 
d’intégrateurs, est le filtrage de Kalman. Le filtre de Kalman utilise un modèle du signal utile. 
La structure et les paramètres de ce modèle peuvent être identifiés par exemple par un 
algorithme de projection (la famille des méthodes des sous espaces), ou par une approche plus 
classique basée sur la minimisation d'un critère de coût (Levinson, ...). La partie stochastique 
du signal est gérée via les matrices de variances/covariances du bruit d'état et de mesure, qui 
peuvent être utilisées comme paramètres de réglage, conduisant à une solution optimale. 
Notons que ces paramètres sont délicats à régler et un nouveau réglage est à trouver si le 
support à dériver change. Les observateurs de type Luenberger [105] ou mixte, constituent 
une autre solution. Le gain de l'observateur permet de gérer le compromis en termes de 
précision et temps de convergence. Il est souvent difficile de trouver un compromis 
acceptable avec un gain fixe. Une autre solution intéressante correspond à l’observateur grand 
gain [97]. La notion de "grand gain" est liée au fait qu’un gain relativement important pour 
l’observateur est utilisé dans le but de réduire l’effet de la partie non linéaire de la dynamique 
de l’erreur d’estimation, ce qui peut, en contrepartie conduire à des effets indésirables, comme 
l’amplification du bruit de mesure.  
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Le réglage et l’optimisation des techniques de dérivation numérique à base d’observateurs ou 
de filtres ne sont donc pas toujours évidents. En effet, il est souvent délicat d’obtenir un bon 
compromis en termes d’erreur, de déphasage, de robustesse par rapport au bruit et surtout de 
garantir une bonne précision pour une certaine plage de fréquence. De plus, certaines 
hypothèses faites sur le signal à dériver et/ou sur la perturbation l’affectant (par exemple, dans 
le cas du filtre de Kalman la perturbation est supposée être un bruit blanc gaussien de variance 
connue) sont très fortes et difficiles de garantir en pratique.  
 

C) Différentiateurs algébriques  

Une autre famille de techniques dont les dérivateurs algébriques font partie, nécessite très peu, 
voire aucune connaissance a priori sur la dynamique du signal ou du système. Les dérivateurs 
algébriques [101], [106] introduits récemment, présentent des aspects théoriques intéressants 
et permettent la mise en œuvre d’un algorithme de dérivation sans paramètres de réglage et 
sans se baser sur un modèle du signal à dériver ou des bruits de mesure. Cependant, leur 
utilisation pratique nécessite des remises à zéro du signal à dériver en cours de 
fonctionnement, ce qui représente un point négatif important pour leur implantation dans le 
milieu industriel.  
 
Sous l’hypothèse d’un bruit borné, une approche alternative basée sur la technique des modes 
glissants peut être utilisée. De nombreux travaux (voir par exemple [95], [98], [107], [107], 
[107], [108], [109]), ont porté sur l’utilisation de cette technique pour la mise en place 
d’observateurs permettant notamment l’estimation des états inconnus d’un système, mais 
aussi la différentiation numérique. Plus précisément, à partir des modes glissants d’ordre 
supérieur [102], [103] (voir annexe A), des différentiateurs d’ordre un [98], puis d’ordre 
supérieur [95] (High Order Sliding Modes, HOSM) ont été définis pour la première fois par 
Levant. Un différentiateur à modes glissants est un observateur à modes glissants (voir annexe 
A), avec une certaine structure pour le système étudié. Ce type de différentiateur permet, en 
théorie, l’estimation simultanée des dérivées successives d’un signal bruité. Le paragraphe 
suivant est consacré à cette technique de différentiation numérique.   
 

III.3.1.2 Différentiateur à modes glissants d’ordre supérieur  

 
Le différentiateur d’ordre n  de Levant permet l’estimation, en temps réel, d’un signal mesuré 
et de ses dérivées d’ordre 1 à n , en connaissant uniquement le signal bruité. On considère un 
signal numérique à dériver : 
 

ε+= 0yy  (60)
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où ε  est un bruit borné et 0y  est un signal de base (non-bruité) ayant sa n-ième dérivée 

lipschitzienne ( tLkyky nn ∆≤−− )1()( )(
0

)(
0 ), de constante 0>L . Le schéma récursif du 

différentiateur numérique à modes glissants d’ordre supérieur est alors décrit par :  
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(61)

 

où 0z , 1z … nz  représentent respectivement l’estimation du signal et de ses dérivées 

successives et les coefficients iα  sont des gains positifs représentant les paramètres de 

réglage de la méthode. Ces paramètres du différentiateur dont dépendent la précision et la 
qualité de l’estimation de la dérivée du signal mesuré, varient en fonction de la constante de 
Lipschitz L  selon la relation [95]:  
 

1

1

0
+−= in

ii Lαα , avec ni ....0=  
(62)

 

Dans [95], pour un différentiateur d’ordre inférieur ou égal à 5 ( 5=n ), les valeurs de réglage 

0iα  proposées par Levant sont: 

 

1.10 =nα , 5.10)1( =−nα , 30)2( =−nα , 50)3( =−nα , 80)4( =−nα , 120)5( =−nα
 

(63)

 

Lorsque les mesures y  ne sont pas bruitées ( 0=ε ), les estimations fournies par le 

différentiateur de Levant (61) convergent en temps fini vers la valeur exacte de 0y  et de ses 

dérivées )(
00 ,.... nyy� . En présence de bruits de mesure bornés, la convergence en temps fini est 

toujours assurée et l’erreur d’estimation est majorée par une quantité dépendante de 
l’amplitude maximale du bruit ε  : 
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où 1≥iµ  dépend uniquement des iα . Autrement dit, le domaine d’appartenance ou la borne 

de chaque dérivée iz  (d’ordre i) estimée à l’aide du différentiateur est donné par: 
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III.3.1.3 Différentiateur à modes glissants d’ordre 1 

 
Le différentiateur de Levant d’ordre 1 est un cas particulier de l’algorithme (61) qui permet 
(en se basant sur la technique des modes glissants d’ordre 2 : voir annexe A) d’estimer la 
dérivée )(ky�  d’un signal bruité (donné par l’équation (60)), en supposant que la dérivée 1ère 

du signal utile (sans bruit) vérifie une condition de lissage de type Lipschitz 

( tLkyky ∆≤−− )1()( 00 �� ). Plus précisément, en partant de l’hypothèse que le taux de 

variation de la dérivée du signal non bruité est borné par L  (qu’il n’y a pas de composante 
avec une dynamique supérieure à L ), le différentiateur élimine toute composante (filtre le 
bruit) du signal )(ky , dont la dérivée ne vérifie pas cette condition de Lipschitz. Par 

conséquent, l’estimation se rapproche de la dérivée réelle. Le différentiateur d’ordre 1 est 
alors décrit par : 
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où 0z  représente l’estimation du signal d’entrée y  et 1z  est l’estimation de sa dérivée 1ère.  

 

Les coefficients 0α  et 1α  sont des gains positifs assurant la convergence en temps fini de 

l’algorithme. En introduisant 1=n  dans les équations (62) et (63), ces coefficients dépendent 
de la constante de Lipschitz L  selon les expressions: 
 

2/1
0 5.1 L=α  ; L1.11 =α  (67)

 

Un des avantages du dispositif (66) est le nombre réduit de paramètres en entrée. Plus 
précisément, un seul paramètre de réglage L  est nécessaire pour le bon fonctionnement de 
l’algorithme. En effet, conformément à l’équation (67), les autres paramètres internes du 
différentiateur se déduisent en fonction de la valeur de L .  
 
Le réglage de la constante de Lipschitz L  du différentiateur est toujours ramené à un 
compromis entre la précision et le lissage de l’estimation (la robustesse par rapport au bruit). 
Une grande valeur de cette constante permet d’assurer une convergence rapide et de dériver 
un signal balayant une large bande de fréquences. En contrepartie, un gain important conduit 
à l’amplification du bruit dans les signaux estimés. Pour observer l’effet du paramètre sur 
l’allure des dérivées estimées, le résultat d’un essai en simulation est présenté sur la Figure 
III-12. Un signal mesuré provenant d’un jeu de données réelles est mis en entrée de 
l’algorithme de dérivation. Il est à noter que la dérivée au sens de Levant est d’autant plus 
précise que la période d’échantillonnage est faible [95].  
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Figure III-12 : Dérivée estimée pour différents paramètres de réglage 

 

III.3.2  Application au grippage de gouverne  
 
La stratégie utilisée pour la détection d’un grippage de gouverne est basée sur le fait que ce 
type de panne peut se manifester par une mesure du capteur tige LVDT de l’actionneur 
(chargé de déplacer la surface) qui reste figée à une valeur constante (voir Figure I-6), tandis 
que simultanément, l’ordre de déflexion de la gouverne continue à bouger. On rappelle qu’en 
fonctionnement normal, la position de la tige est censée suivre l’ordre du pilote. Un blocage 
peut donc être détecté par la comparaison des dérivées 1ères des deux signaux corrélés, dont un 
est la commande de l’autre. Plus précisément, une panne est confirmée quand la dérivée de la 
position est autour de zéro, mais pas celle de l’ordre. Il est ainsi nécessaire de procéder à un 
calcul de dérivée rapide, précis et surtout robuste par rapport au bruit. Pour réaliser 
l’estimation de la dérivée, le différentiateur à modes glissants d’ordre 1 est choisi. Par rapport 
aux contraintes industrielles évoquées au Chapitre I, cette technique : 

- présente un faible coût calculatoire ;  
- est facilement d’implantable dans le calculateur de commandes de vol en utilisant la 

librairie de symboles ;  
- a un seul paramètre de réglage.  

 
De plus, une panne de type blocage de gouverne conduit à un signal mono-fréquentiel, en 
basse fréquence (contrairement à une panne oscillatoire par exemple), pour lequel, les 
dérivées estimées à l’aide du différentiateur de Levant peuvent être très proches des dérivées 
analytiques (avec un réglage unique adéquat du paramètre L ).  
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Dans l’annexe B, on montre que l’hypothèse (nécessaire pour l’application du différentiateur 
à modes glissants d’ordre 1) d’une dérivée réelle de 1er ordre de la position de la tige qui 
vérifie une condition de lissage de type Lipschitz est réaliste. Plus précisément, il s’agit de 
démontrer que l’accélération de la tige est bornée.  
 
La Figure III-13 montre le schéma fonctionnel de la technique développée pour la détection 
d’un grippage de gouverne. Selon la même démarche présentée dans la section II.3.3, on 
remarque qu’un filtre de 2nd ordre est appliqué sur la consigne du pilote dans le but de 
synchroniser le signal de commande avec la position de la tige. Il s’agit du filtre de Kalman 
en régime stationnaire (25), dont l’optimisation des paramètres est décrite dans le paragraphe 
II.3.3.2. De plus, un filtre passe-bas de 1er ordre est également inséré en amont de chaque 
différentiateur pour filtrer les composantes hautes fréquences des deux signaux. Il est à noter 
qu’à la différence des techniques linéaires de dérivation (par observation et filtrage) qui 
filtrent les bruits, le différentiateur à modes glissants n’a pas de pouvoir de filtrage [113]. 
Comme expliqué dans la section II.3.3.2, dans le réglage du filtre de 1er ordre (dont 
l’expression est donnée par l’équation (26)), une attention particulière doit être accordée au 
choix du gain 2K  afin de ne pas couper la dynamique de l’ordre du pilote envoyé en basses 

fréquences. 
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Figure III-13 : Schéma fonctionnel de détection 

 

Le paramètre du différentiateur L  est réglé à l’aide d’un jeu de données enregistrées en vol, 
de manière à obtenir une dérivée peu bruitée pour garantir la robustesse de l’approche, tout en 
assurant un temps de convergence acceptable. Une valeur "relativement faible" est ainsi 
choisie.  
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Le test de décision est une logique à base de seuil et de temps de confirmation. Plus 
précisément, un grippage de gouverne est confirmé si pendant un temps de confirmation 
donné : 

- la valeur absolue de la dérivée de la position (calculée sur une fenêtre glissante) est 
inférieure à un seuil donné  

- et simultanément, la valeur absolue de la dérivée de l’ordre (calculée sur une fenêtre 
glissante) est supérieure au seuil. 
 

La fenêtre glissante est introduite afin d’éviter d’éventuels pics dans l’estimation de la dérivée 
qui retarderaient la prise de décision. Le réglage du seuil de détection qui conditionne les 
performances de la méthode dépend, entre autres, de la valeur de la constante de Lipschitz. En 
effet, plus la dérivée est lisse (L  petit), plus le seuil peut être choisi faible sans risque de non-
détection ou de fausses alarmes. Une fois le paramètre L  du différentiateur fixé, le seuil est 
réglé (à l’aide d’un jeu de données réelles) de manière à assurer la détection des gouvernes 
bloquées à n’importe quelle amplitude, sans dégrader le niveau actuel de robustesse. Il est à 
noter qu’un seuil trop bas pourrait entrainer des non-détections dans la situation où la valeur 
absolue de la dérivée de la position serait supérieure au seuil même en cas de défaut. La 
même chose reste valable pour un seuil trop important, qui, associé à des ordres du pilote peu 
dynamiques (dont la dérivée en valeur absolue est inférieure au seuil) pourrait conduire à des 
non-détections ou à des détections tardives. De plus, un seuil trop important pourrait 
également engendrer de fausses alarmes, dans la situation où, en l’absence de panne, la valeur 
absolue de la dérivée de la position est inférieure au seuil (mais pas celle de l’ordre).  
 
Remarque 10. Dans le cas particulier où la consigne du pilote arrête de bouger en même 
temps qu’un grippage de gouverne intervient, ou si la surface se bloque pendant que l’ordre 
du pilote est maintenu constant, alors la panne pourra être détectée uniquement à partir du 
moment où l’ordre deviendra variable.  
 

III.3.2.1 Résultats de simulation 

 
L’objectif de ce paragraphe est de présenter certains résultats de simulation obtenus sous 
Matlab/Simulink pour comparer la méthode proposée avec celle actuellement en place, en 
termes de robustesse et de performances de détection. Comme précédemment, des tests sont 
effectués à l’aide du benchmark ADDSAFE et d’un jeu de données enregistré pendant un vol 
de l’A380. Les essais en robustesse consistent à surveiller le taux de fausse alarme, 
notamment dans le cas d’un ordre du pilote constant ou de faible dynamique. En effet, cette 
situation pourrait conduire à des détections intempestives à cause par exemple d’une dérivée 
de la consigne du pilote légèrement supérieure au seuil fixé, alors que la dérivée de la position 
est inférieure au seuil. Les essais en détection consistent à injecter des blocages à n’importe 
quelle position, même autour de 0°.  
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Figure III-14 : Exemples de pannes simulées et l’allure des dérivées estimées 

a) Blocage à une position normalisée égale à 10 b) Allure des dérivées estimées 

c) Blocage à une position normalisée égale à 0 d) Allure des dérivées estimées 

e) Blocage à une position normalisée égale à 1 f) Allure des dérivées estimées 
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La Figure III-14 montre les résultats de simulation sur le jeu de données réelles, avec le 
paramètre du différentiateur L  et le seuil de détection réglés hors-ligne. Comme dans la 
section III.2.4.2, la gouverne de profondeur est bloquée à des positions supérieures et 
inférieures au seuil actuel de détection. Un booléen de décision passe de 0 à 1 au moment où 
la détection du grippage est confirmée. L’examen des résultats obtenus conduit à la 
conclusion que la méthode proposée détecte les blocages à n’importe quelle amplitude, y 
compris à des positions non-détectables par l’approche actuellement en place. De plus, le 
retard à la détection est, dans la plupart de cas, diminué (une diminution jusqu’à 90% a été 
constatée). Cependant, aucune conclusion générale ne peut être tirée, car le retard à la 
détection est fortement lié à la dynamique de l’ordre après l’apparition de la panne. En effet, 
le blocage est détecté une fois que la consigne du pilote devient suffisamment dynamique 
pour que sa dérivée soit supérieure au seuil. Ce phénomène sera illustré par la suite avec une 
simulation sur le benchmark. Concernant la robustesse, malgré un ordre du pilote parfois 
constant ou peu dynamique, aucune fausse alarme n’est constatée. En conséquence, les tests 
sur le jeu de données réelles sont conformes aux résultats que nous attendions, la méthode 
développée étant plus performante que la technique actuelle A380, en gardant le même niveau 
de robustesse.  
 
A l’aide du benchmark, un blocage autour de zéro est simulé à partir de t=5s. Sur la Figure 
III-15, on remarque que la panne est détectée une fois que l’ordre commence à bouger. 
Autrement dit, la procédure de prise de décision se met en route à partir de t=10s.  
 

 

Figure III-15 : Simulation d’un blocage à 0° sur le benchmark à t=5s 
 

III.4  Conclusion  
 
Dans ce chapitre, nous avons motivé et présenté deux démarches méthodologiques, 
potentiellement applicables pour la détection robuste et précoce d’un embarquement ou d’un 
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blocage de gouverne dans le système CDVE. Dans un premier temps, nous avons présenté 
une technique basée sur l’estimation d’un modèle paramétrique, couplée à un test de décision 
appliqué à une direction spécifique dans l’espace paramétrique. Une seconde méthode à base 
de dérivation numérique a été ensuite présentée. Cette dernière consiste à détecter un blocage 
par la comparaison des dérivées du signal d’entrée et de sortie de la boucle d’asservissement 
d’une surface de contrôle. Les dérivées sont estimées via un différentiateur à modes glissants 
connu pour sa robustesse par rapport au bruit. Les techniques proposées présentent de 
nombreux avantages comme la facilité de réglage et d’implantation, le faible coût calculatoire 
et une réponse rapide suite à l’apparition d’un embarquement ou d’un blocage. De plus, le 
nombre d’informations nécessaires pour leur mise en œuvre est restreint, ce qui offrirait la 
possibilité de généraliser ces méthodes pour différents modèles d’actionneurs, différentes 
gouvernes ou différentes familles d’avions. Les performances et la robustesse des approches 
ont été confirmées par des tests (effectués sous Matlab/Simulink) sur le benchmark Airbus et 
à l’aide d’un jeu de données enregistré en vol. Encouragés par les résultats obtenus en 
simulation, et durant la dernière phase de mes travaux, ces algorithmes seront intégrés dans le 
calculateur de commandes de vol. Dans le chapitre suivant, les résultats des tests obtenus sur 
le banc d’essais Airbus seront présentés et discutés. En termes de maturité technologique, ce 
niveau de validation correspond à TRL 5/ TRL 6 [52].  
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Chapitre IV  – Intégration et résultats expérimentaux  

 

IV.1  Introduction 
 
Ce chapitre est dédié à la démarche opérationnelle adoptée pour l’intégration dans le 
calculateur de commandes de vol et la validation dans un environnement réel, des méthodes 
développées au Chapitre II et au Chapitre III. En effet, les simulations numériques réalisées 
dans ces chapitres ont mis en évidence que les approches proposées, avec des réglages 
appropriés, permettent la détection précoce des embarquements et des blocages de gouverne à 
n’importe quelle position, tout en préservant la robustesse des techniques actuellement en 
place. Ceci répond, de manière très satisfaisante, aux exigences du cahier des charges qui 
avait été spécifié au démarrage des travaux. Cependant, la simulation numérique n’est 
évidemment qu’une étape préliminaire du processus industriel d’intégration-validation dans le 
cycle dit en V. Ce cycle décrit le processus entier de développement de l’avion : les phases de 
développement, d’intégration-validation et de certification. L’étape qui précède l’intégration 
des méthodes dans le calculateur de commandes de vol, est celle de codage des algorithmes 
dans un langage graphique formel, afin de les tester à l’aide d’un simulateur de bureau 
(OCASIME5). Cette plateforme utilisée pour la validation industrielle en amont du cycle en V 
(voir Figure IV-1), permet de tester si les techniques satisfont les spécifications en termes de 
performance et de robustesse, avant l’implantation du code dans l’équipement6. Les 
algorithmes sont ensuite intégrés dans un standard de calculateur de vol et les premiers tests 
sur l’équipement réel sont ainsi réalisés. Plus précisément, dans le cadre de la thèse, les 
méthodes seront implantées sur une gouverne de profondeur externe (gauche ou droite). Les 
essais seront effectués sur le Banc d’Intégration Système (BIS) couplé au Banc Actionneur 
(BA) et sur le Simulateur de Vol, disponibles sur le site d’Airbus de St-Martin-du-Touch. Les 
méthodes seront validées en termes de robustesse lors des manœuvres classiques ou extrêmes 
et les performances en détection seront testées en simulant des pannes. Cette démarche a pour 
objectif de vérifier, d’une part, que les techniques avec les paramètres de réglage optimisés ne 
déclenchent pas de fausses alarmes et d’autre part, de vérifier que la détection de pannes 
s’effectue dans le temps imparti. Il est à noter que par mesure de sécurité (c'est-à-dire pour ne 
pas dégrader l’actionneur), lors de l’injection d’un défaut, le BIS sera couplé à un modèle de 
l’actionneur, et non pas à l’actionneur réel.  
 

                                                 
5 Outil de Conception Assistée par Simulation Multi-Equipements   

6 L’avion se décompose en sous-parties appelées "systèmes", qui a leur tour se décomposent en sous-parties 
appelles "équipements" (le calculateur par exemple)  
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Enfin, la robustesse des approches développées au Chapitre II pour la détection d’un 
embarquement sera testée en vol, durant 34 vols d’essais, représentant plus de 70 heures de 
vol. Ceci est la dernière phase de test dans le cycle en V.  
 

 

Figure IV-1 : Cycle en V 

 

IV.2  Codage sous SCADE7 
 
Afin d’être implémentées sur le simulateur de bureau et ensuite intégrées dans le calculateur 
de commandes de vol pour la validation sur le banc d’essais d’Airbus et en vol, les approches 
développées sous Matlab/Simulink doivent d’abord être converties dans un langage utilisé par 
Airbus. Pour ceci, deux étapes sont nécessaires. Tout d’abord, un langage graphique est utilisé 
pour spécifier les fonctions à implanter. Il s’agit du formalisme SCADE appliqué pour les 
avions plus récents (l’A380 par exemple). Ce langage fait appel à une bibliothèque 
relativement limitée de symboles graphiques. La spécification ainsi obtenue est sous contrôle 
d’un outil de gestion qui permet notamment de vérifier partiellement la syntaxe du code. La 
deuxième étape consiste à générer automatiquement un code qui est directement implanté 
dans les calculateurs. L’outil utilisé pour générer ce code reçoit en entrée les planches de 

                                                 
7 Safety-Critical Application Development Environment 
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spécification et une bibliothèque de symboles (voir Figure IV-2). Plusieurs planches de 
schémas imbriquées les unes dans les autres sont ainsi obtenues pour décrire toutes les parties 
de l’algorithme. On a généralement une planche principale dans laquelle on peut trouver des 
fonctions spéciales (quand un processus est répété ou réutilisé plusieurs fois) composées de 
symboles. Une caractéristique importante est que les planches peuvent être utilisées pour 
n’importe quel programme d’avion compatible avec le langage SCADE.  
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Figure IV-2 : Principe d’implantation des méthodes dans le calculateur de commandes de vol 

 
A titre d’exemple, on s’intéresse au codage sous SCADE du mécanisme (en régime 
stationnaire) de détection d’un embarquement de gouverne, décrit dans la section II.3.2. 
L’algorithme a été codé sur quatre planches, chaque planche contenant en général un 
ensemble d’équations caractérisant les sorties à partir des entrées et des variables internes :  

•  une planche principale ; 
•  deux fonctions spéciales ; 
•  une planche de constantes.  

 
Remarque 11 : Pour des raisons de confidentialité, aucune planche SCADE (correspondante 
aux approches développées dans la thèse) n’est donnée dans ce mémoire.  
 
Remarque 12 : Pour s’assurer que les approches ont été correctement codées sous SCADE, 
le code obtenu a été reconverti en schéma Simulink et comparé avec les méthodes initialement 
codées sous Matlab/Simulink.  
 
Comme souligné dans la section I.6, afin d’auto-générer un code sans faute, peu de blocs-
fonctions complexes sont utilisés, mais plutôt des blocs élémentaires. Plus précisément, 
chaque planche contient uniquement des opérations basiques comme les retards, les additions, 
les soustractions, les multiplications ou les divisions. Le temps d’exécution de chaque 
symbole est précisément connu. Le coût calculatoire de la méthode est donc estimé en 
additionnant les temps de calcul de chaque symbole utilisé dans son codage. A titre 
d’exemple, le filtre de Kalman de 2nd ordre en régime stationnaire (25), utilise environ 2.2% 
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du coût calculatoire maximum autorisé pour la détection d’un embarquement, soit 0.03% des 
ressources CPU totales et 4.4% du coût calculatoire maximum autorisé pour la détection d’un 
blocage. Il est à noter que les méthodes nécessitant entre 0.3-2% du CPU du calculateur de 
commandes de vol sont considérées comme "correctes" du point de vue du coût calculatoire.  
 
La planche principale présente en entrée : 

•  l’ordre du pilote ;  
•  la position de la gouverne ;  

•  la position du tiroir servovalve ;  
•  des booléens d’autorisation ;  

et en sortie : 
•  le résidu de l’état de l’art calculé via l’équation (1) ;  
•  les résidus filtrés à l’aide des filtres (25) et respectivement (26) ;  

•  2 booléens qui indiquent la détection d’un embarquement.  
 
La planche principale calcule dans un premier temps le signal d’erreur conformément à 
l’expression (1). Les filtres (25) et (26) sont ensuite insérés au sein de l’architecture de 
surveillance actuelle (comme décrit dans la section II.3.2) et la procédure de prise de décision 
(à base de seuil et de temps de confirmation) est appliquée sur les signaux filtrés. Une bascule 
est utilisée pour verrouiller la détection, c'est-à-dire considérer la panne comme présente 
jusqu’à la fin du vol.  
 
Les fonctions spéciales calculent les signaux d’erreur filtrés, à partir du résidu de l’état de 
l’art et des gains optimisés hors-ligne.  
 
Une fois les méthodes codées sous SCADE, les planches sont transmises à un autre service 
d’Airbus chargé de les implémenter dans le calculateur. Nous n’avons donc aucune emprise 
sur cette étape. La prochaine section est dédiée à la présentation des résultats expérimentaux 
obtenus suite à des tests sur un simulateur de bureau et sur le banc d’essais d’Airbus. 
 

IV.3  Tests et résultats expérimentaux 
 

IV.3.1 Validation sous OCASIME 
 
Les approches sont tout d’abord validées sous le simulateur de bureau appelé OCASIME (voir 
Figure IV-3), une plateforme industrielle de simulation intégrant un ensemble de modèles tels 
que la mécanique du vol, les actionneurs ou le réseau de bus. La plateforme comprend les 
principaux organes de pilotage et permet la simulation, à partir des spécifications détaillées 
(codage des méthodes sous SCADE), d’un comportement réaliste de l’avion en mode manuel 
ou automatique, la visualisation en temps réel des variables désirées, le choix de différentes 
configurations de vol, la réalisation des manœuvres, ainsi que l’injection des scénarios de 
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pannes. Nous avons ainsi pu valider l’ensemble des méthodes de détection en termes de 
robustesse dans le cas d’un vol nominal, avec des manœuvres caractéristiques, puis en termes 
de performances en détection par l’injection des embarquements et des blocages à différents 
instants d’apparition et à différentes valeurs.  
 

 

Figure IV-3 : Simulateur de bureau  

 

Les résultats de simulation sous OCASIME sont présentés dans cette section uniquement pour 
le test de décision RC2 appliqué dans l’espace paramétrique pour la détection d’un 
embarquement (voir paragraphe III.2.4.3). Ceci s’explique par le fait que, contrairement aux 
autres méthodes, cette approche ne sera pas traitée dans les paragraphes suivants car les essais 
sur les installations de tests Airbus sont en cours de réalisation.  
 
Pendant les essais en robustesse sur le simulateur de bureau, aucune fausse alarme n’est 
constatée. Les performances en détection sont ensuite testées en injectant des pannes avec des 
dynamiques variables, à différents instants d’apparition. Un exemple est illustré sur la Figure 
IV-4, où un embarquement très rapide est simulé. Les mêmes résultats qu’en simulation 
numérique sont obtenus. En effet, la Figure IV-5 montre la convergence du paramètre estimé 
vers 0 au moment de la panne. Ce comportement est rapidement détecté par le test RC2. On 
remarque qu’aucune agitation en fonctionnement normal n’apparait sur la sortie du test 
(Figure IV-6), un avantage considérable en termes de robustesse de la technique.  
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Figure IV-4 : Ordre du pilote et position de la gouverne avec panne simulée sous OCASIME 

 

Figure IV-5 : Paramètre estimé sous OCASIME et matrice de covariance associée 

 

Figure IV-6 : Résultat du test RC2 sous OCASIME et position de la gouverne avec panne 
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IV.3.2 Validation sur banc d’essais  
 
Deux types de bancs de tests sont employés dans le cadre de nos travaux : 

� Le BIS couplé au BA (Figure IV-8) qui permet la manipulation des équipements 
connectés entre eux (calculateur-actionneur dans notre cas). Il permet d’observer les 
variables internes du calculateur de vol, à partir des entrées simulées. Le BIS offre la 
possibilité de valider les méthodes dans des configurations dégradées et facilite la 
sollicitation des organes de pilotage (possibilité de faire un balayage fréquentiel, 
d’injecter des créneaux…). Le BA est un banc comportant un actionneur réel, dans 
notre cas une servocommande hydraulique. Cet actionneur peut fonctionner à vide ou 
avec une barre d’effort, représentant les forces aérodynamiques appliquées à la 
gouverne. La barre réglée à un haut niveau d’effort, pourrait par exemple être utilisée 
pour tester la robustesse des méthodes par rapport au phénomène de "stall load" (voir 
remarque 7).  

� Le Simulateur de Vol (Figure IV-7) qui est équipé d’un cockpit similaire à celui de 
l’avion. Il peut être couplé à un modèle d’avion ("Avion-1") ou à l’Iron Bird8 ("Avion-
0"). Le premier a été utilisé pendant l’ensemble des tests. Son avantage par rapport au 
BIS couplé au BA est que les manœuvres effectuées sont plus réalistes et les résultats 
obtenus représentatifs des véritables conditions de vol, puisque l’on a tout 
l’environnement réel du cockpit, ainsi que la réaction des lois de pilotage 
(environnement en boucle fermée). Cependant, un modèle d’actionneur est utilisé dans 
la plupart des cas (et non pas un actionneur réel comme pour le BIS couplé au BA). 
 

 

Figure IV-7 : Simulateur de Vol A380 

                                                 
8 L’Iron Bird est une réplique de l’avion très légère, sans fuselage et sans structure, mais comprenant tous les 
actionneurs, tous les circuits hydrauliques et électriques et tous les autres éléments constitutifs d’un avion  
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Figure IV-8 : Banc Intégration Système couplé au Banc Actionneur 

 

Sur ces installations, des essais en robustesse et en détection sont réalisés pour : 
� Méthode I : le filtre de Kalman inséré dans le calculateur de commandes de vol afin 

d’améliorer les performances de l’état de l’art en termes de détection de 
l’embarquement et du blocage (sections II.3.2 et II.3.3) ; 

� Méthode II : le test de décision à base de seuil et de temps de confirmation appliqué 
dans l’espace paramétrique pour la détection du jamming (section III.2.4.2) ; 

� Méthode III : le différentiateur par modes glissants (section III.3.2) utilisé pour la 
détection du grippage (notamment autour de 0°).  
 

IV.3.2.1 Essais en robustesse 

 
a) Méthode I 

Dans le cas de la méthode à base de filtre de Kalman, les essais en robustesse consistent dans 
un premier temps à solliciter à l’extrême les organes de pilotage, dans le but de : 

•  tester le taux de fausse alarme pour un seuil et un temps de confirmation donnés, fixés 
hors-ligne ; 

•  déterminer le seuil de détection minimum sans fausses alarmes, afin de conclure si les 
choix faits suite à la simulation numérique sont pertinents. 
 

Plus précisément, la démarche appliquée consiste à faire un balayage fréquentiel en 
fonctionnement normal, en envoyant des ordres sinusoïdaux de dynamique maximale 
autorisée, avec une fréquence qui augmente de 0.1Hz à 10Hz au cours du temps. En effet, ce 
type de simulation en conditions extrêmes (car la bande de fréquence surveillée est large et la 
simulation du passage de butée en butée du manche très rapide), avec l’injection d’ordres très 
dynamiques, est indispensable pour vérifier la robustesse de la méthode. L’installation 
adaptée pour cet essai est le BIS couplé au BA, avec ou sans barre d’effort sur l’actionneur 
(réglée à un niveau d’effort donné). Un exemple d’ordre normalisé injecté lors du balayage 
fréquentiel apparait sur la Figure IV-9. Du fait de la limitation de la dynamique de l’ordre 
dans le calculateur, on remarque que son amplitude baisse au fur et à mesure que la fréquence 
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augmente, malgré le fait que l’amplitude réellement injectée reste constante. Il est important 
de noter que pour les deux techniques à base de filtre de Kalman (pour la détection 
respectivement de l’embarquement et du blocage) avec les seuils et les temps de confirmation 
préalablement fixés, aucune fausse alarme n’est déclenchée. 
 
Dans la Figure IV-10, le résidu filtré est obtenu avec les paramètres de réglage optimisés pour 
la détection d’un blocage (section II.3.3.2). Les données ont été normalisées. Afin de 
déterminer le seuil minimum sans fausses alarmes et de conclure sur la pertinence du seuil 
préalablement réglé, on s’intéresse aux valeurs maximales des résidus de l’état de l’art et 
filtré. Plus précisément, le but est de comparer la marge entre l’amplitude maximale du résidu 
filtré par rapport au nouveau seuil de détection, avec la marge entre l’amplitude maximale du 
résidu non-filtré par rapport au seuil de l’état de l’art. La marge est définie selon la formule :  
 

 100
max_

(%)arg
seuil

residuseuil
em

−=  (68)

 

La conclusion est que les deux marges sont équivalentes. En conséquence, le seuil réglé suite 
à la simulation numérique correspond à la valeur à laquelle ce paramètre aurait été fixé suite 
au balayage fréquentiel sur le banc de tests Airbus.  
 

 
Figure IV-9 : Ordre injecté lors du balayage fréquentiel  

 
De plus, lors du balayage fréquentiel, la bande de fréquence correspondante à l’amplitude 
maximale du résidu filtré est identifiée. Des ordres d’amplitude variable et de fréquence 
précédemment déterminée sont ensuite injectés en entrée de la méthode de surveillance afin 
de tester sa robustesse. Aucune fausse alarme n’est déclenchée. Il est important de noter que 
les amplitudes maximales des résidus non-filtrés et filtrés sont obtenues en basse fréquence, 
c’est-à-dire dans une plage représentative pour un vol réel. Elles peuvent donc être 
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considérées comme étant dimensionnantes pour le calcul du seuil de détection. Ces 
vérifications nous ont ainsi permis de valider le seuil préalablement réglé à une valeur 50% 
plus faible que celle de l’état de l’art actuel. En termes de performances en détection, ceci se 
traduit par un gain de 50% sur l’amplitude minimale de grippage détectable.  
 

           

Figure IV-10 : Comportement des résidus normalisés pour la détection d’un blocage  

 

Un autre moyen de tester la robustesse sur le BIS couplé au BA consiste à simuler des ordres 
sous forme de signaux carrés avec une certaine amplitude. Les résultats obtenus sont positifs. 
 
Le taux de fausse alarme est également étudié sur le Simulateur de Vol qui permet de jouer de 
véritables scénarii de vol à l’encontre du BIS. Il s’agit par exemple de la manœuvre appelée 
"Flight Control Check", qui consiste à actionner le manche, avant le décollage, au maximum 
de ses possibilités. Plus précisément, avec l’avion au sol, à l’arrêt et les moteurs démarrés, le 
manche est actionné d’avant en arrière et vice-versa pour solliciter, dans notre cas, la 
gouverne de profondeur au maximum. Suite à plusieurs actions en longitudinal (manche de 
butée haute en butée basse alternativement, mouvements de faible amplitude, lents ou rapides 
etc…), le résultat est encore une fois positif : aucune des surveillances proposées (Méthode I, 
Méthode II et Méthode III) ne déclenche de fausse alarme.  
 

b) Méthode II 

La robustesse de la méthode de détection d’un grippage de gouverne via un test paramétrique, 
est testée dans un premier temps sur le BIS couplé au BA (avec et sans barre d’effort), à l’aide 
d’un balayage fréquentiel. Un ordre sinusoïdal d’amplitude faible (et non pas maximale 
comme dans le cas de la Méthode I) et de fréquence qui augmente au cours du temps est 
injecté. En effet, comme expliqué dans la section III.2.4.2, cette configuration pourrait 
affecter la robustesse. Il est à noter qu’aucune fausse alarme n’est constatée. La même 
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conclusion est obtenue en simulant des ordres carrés d’amplitude fixe en entrée de la 
surveillance.  Afin d’étudier le comportement de l’approche pour des ordres plus dynamiques, 
un autre essai sur le BIS couplé au BA consiste à injecter à l’aide du manche des signaux 
variant de butée haute en butée basse alternativement (voir Figure IV-11). On remarque que la 
valeur du paramètre estimé reste loin de 0, ce qui implique un fort degré de robustesse de la 
méthode vis-à-vis de ce scénario de test.  
 

 

Figure IV-11 : Ordre du pilote normalisé et allure du paramètre estimé sur BIS couplé au BA 
 

c) Méthode III 

Pour tester la robustesse de la méthode de détection d’un blocage via un différentiateur par 
modes glissants, le même balayage fréquentiel que dans le cas de la Méthode II est effectué et 
aucune fausse alarme n’est déclenchée. Des créneaux sont ensuite injectés en entrée de la 
surveillance, ce qui correspond à un ordre de braquage carré, d’une certaine amplitude. Dans 
la Figure IV-12, on remarque que la technique reste robuste, malgré un ordre constant pendant 
un certain intervalle de temps.  
 

 

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

 

Ce paragraphe aborde les performances en détection des surveillances proposées. Les essais 
sont réalisés sur le BIS couplé à un modèle d’actionneur, ainsi que sur le Simulateur de Vol. 
Différents types de pannes sont injectés de manière artificielle et les booléens de détection 
associés à chaque méthode de surveillance sont observés.  
 
Les performances en détection de la technique à base de filtre de Kalman, présentée dans le 
paragraphe II.3.2, sont évaluées à l’aide du BIS couplé à un modèle d’actionneur, par 
l’injection des embarquements avec des dynamiques entre 5°/s et 60°/s. Des améliorations par 
rapport à l’état de l’art industriel sont constatées pour des vitesses allant jusqu’à 40°/s. Pour 
des dynamiques plus rapides, les méthodes actuellement en place présentent de meilleures 
performances. L’application en parallèle des deux méthodologies de détection (avec et sans le 
filtre de Kalman) pourrait ainsi être envisagée. Une autre solution pourrait être l’utilisation 
simultanée du test RC2 appliqué dans l’espace paramétrique, qui semble offrir de bonnes 
performances en détection pour les embarquements très rapides.  
 
Pour la Méthode II et la Méthode III, les performances en détection sont évaluées en simulant 
(sur le Simulateur ou sur le BIS couplé à un modèle d’actionneur) des blocages à n’importe 
quelle amplitude, mais surtout à des positions autour de 0. On rappelle que ce type de panne 
est le plus contraignant car il reste non détecté par l’état de l’art actuel. Un exemple de 
grippage est illustré sur la Figure IV-13.  
 

 

Figure IV-13 : Blocage à 0 sur le BIS couplé au BA 

 

La panne est détectée par les deux techniques de surveillance (Figure IV-14). Pour la Méthode 

II , on remarque un passage rapide du paramètre estimé vers 0. Cependant, le retard à la 
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détection est relativement important car conformément à la procédure décrite dans le 

paragraphe III.2.4.2, la panne est détectée une fois que la valeur absolue de l’ordre est 

supérieure à un seuil donné. Un temps de confirmation est également appliqué pour les deux 

méthodes. L’ensemble des essais montre que les techniques présentées apportent une nette 

amélioration en termes de performances en détection par rapport à l’état de l’art industriel 

actuel, car elles offrent la possibilité de détecter des grippages à n’importe quelle amplitude.   

 

 

Figure IV-14 : Comportement des Méthodes II et III  suite à l’apparition d’un blocage à 0 

 

IV.3.3 Validation en vol  
 
Les essais en vol représentent la dernière étape dans la phase de validation. Les avions 
d’essais en vol sont équipés d’instruments de mesure dédiés. Environ 10000 paramètres de 
vol peuvent être enregistrés à bord et une partie est envoyée à une station sol afin d’être 
analysée en temps réel. Ces essais sont uniquement utilisés pour évaluer la robustesse des 
méthodes.  
 
A l’heure actuelle, seulement l’approche à base de filtre de Kalman, dédiée à la détection d’un 
embarquement (voir la section II.3.2) a été testée en vol. La robustesse des filtres à gain 
variable et à gain fixe, avec les paramètres de réglage optimisés, a été évaluée pendant 34 vols 
d’essais, soit plus de 70 heures de vol. En fonctionnement normal et pour un seuil et un temps 
de confirmation donnés, aucune fausse alarme n’a été constatée. A titre d’exemple, dans la 
Figure IV-15, on remarque le signal d’erreur Résidu A de l’état de l’art et le signal d’erreur 
Résidu B obtenu suite à l’application du filtre de Kalman de 2nd ordre en régime stationnaire 
(25). Les résultats correspondent à une minute de vol enregistrée pendant deux vols d’essais 
différents. Le résidu filtré est obtenu avec le réglage optimisé pour la détection d’un 
embarquement, conformément à la procédure présentée dans la section II.3.2.3. 
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Figure IV-15 : Comportement des résidus normalisés pour la détection d’un embarquement 
pendant les essais en vol  

  

IV.4  Conclusion 
 

Dans ce dernier chapitre, les techniques proposées, avec les paramètres de réglage optimisés, 
ont été validées sur les installations de tests d’Airbus. Les essais en robustesse et en détection 
sous OCASIME, sur le simulateur de vol et sur le BIS, ont confirmé les résultats que nous 
attendions suite à la simulation numérique. Tout d’abord, des manœuvres classiques, ainsi que 
des tests en conditions extrêmes et parfois peu réalistes pour un vol normal (des ordres 
envoyés en très haute fréquence, le mouvement du manche de butée haute en butée basse en 
très peu de temps), ont montré que les méthodes présentées maintiennent le haut niveau de 
robustesse de la surveillance actuelle. On rappelle que pour les techniques à base de filtre de 
Kalman, la robustesse est maintenue, tout en diminuant de manière considérable le seuil 
actuel de détection et en gardant une dynamique rapide.  
 
Dans un second temps, des essais en détection ont été réalisés par l’injection des 
embarquements avec des dynamiques variables et des blocages à différentes positions. Dans 
le cas du filtre de Kalman, le gain au niveau des seuils de détection, se traduit respectivement 
par un gain de 50% sur l’amplitude minimale de blocage détectable et par un gain sur le retard 
à la détection d’un embarquement avec une dynamique de 40°/s maximum. Les essais sur les 
installations d’Airbus ont également mis en évidence les performances des approches 
développées au Chapitre III (destinées au grippage uniquement), capables de détecter les 
blocages à n’importe quelle position, même autour de 0°.  
 
Concernant le test de décision RC2 appliqué dans l’espace paramétrique, la simulation 
numérique a montré de bonnes performances en détection pour les embarquements rapides. 
Ces résultats restent toutefois à confirmer par les essais sur le banc de tests (qui sont 
actuellement en cours de réalisation), afin de conclure si le retard à la détection est inférieur à 



Chapitre IV – Intégration et résultats expérimentaux  

___________________________________________________________________________ 

108 

celui de l’état de l’art. En effet, la surveillance actuelle détecte presque instantanément les 
embarquements rapides. De plus, il est délicat de quantifier ce retard à l’aide des simulations 
sur le jeu de données, car il est difficile d’obtenir la réaction exacte de l’avion (et plus 
précisément de la position de la gouverne) suite par exemple à l’injection d’un embarquement 
sur le courant envoyé sur la servovalve.   
 
Finalement, la robustesse du filtre de Kalman dédié à la détection d’un embarquement a 
également été confirmée pendant les essais en vol A380. Fort des résultats obtenus, les autres 
techniques proposées pourraient elles aussi être soumises à des campagnes de validation en 
vol. Cette étape représenterait un grand pas vers l’objectif final, c'est-à-dire vers leur 
implantation dans le calculateur de vol des futurs programmes Airbus.  
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Conclusion générale et perspectives 

 

Nous avons présenté dans ce manuscrit trois approches de détection de pannes de type 
embarquement et grippage des gouvernes dans le système de commandes de vol. Bien que ces 
pannes soient extrêmement rares, leur détection robuste et précoce est requise pour la 
certification de l’avion, car elles peuvent avoir un impact sur les charges structurales de 
l’aéronef. L’objectif principal de cette thèse a été le développement, la mise au point et la 
validation de nouvelles techniques de surveillance, susceptibles d’améliorer les performances 
en détection des méthodes actuellement en place, tout en gardant un haut niveau de 
robustesse. Cette thématique s’inscrit dans la cadre de la stratégie d’Airbus pour 
l’optimisation du design structural de ses futurs avions et pour le développement des appareils 
plus écologiques et dont l’impact sur l’environnement est amélioré. Au plan méthodologique, 
nous avons proposé des stratégies de détection à base de modèle, capables de satisfaire les 
contraintes opérationnelles très strictes, en termes de coût calculatoire, simplicité de réglage, 
embarquabilité et portabilité.  
 
Le premier chapitre a été consacré à la description du contexte et de la problématique 
abordée, en insistant sur les pannes de type embarquement et grippage des gouvernes, 
susceptibles de survenir au sein du système de commandes de vol. L’état de l’art des 
méthodes actuellement utilisées au sein d’Airbus pour détecter ces pannes a été brièvement 
exposé. Enfin, une description détaillée des contraintes industrielles à respecter, nous a permis 
d’identifier les difficultés à surmonter pour transformer la recherche méthodologique en 
innovation industrielle et répondre ainsi aux enjeux pour les avions du futur. En effet, le 
transfert d’une nouvelle technique au sein d’un système aussi complexe et critique que celui 
des commandes de vol pose des problèmes souvent négligés ou sous estimés, lors d’une 
procédure de design de nature académique. De plus, le passage d’une technologie à une autre 
doit se faire progressivement afin de faciliter les processus de validation et de certification. En 
effet, une nouvelle technique de surveillance ne doit pas être perçue comme une solution de 
remplacement des techniques à base de redondance matérielle actuellement utilisées en 
aéronautique, mais comme un supplément, et en prouvant clairement sa valeur ajoutée. C’est 
dans ce contexte et cet esprit que nous avons mené les développements présentés dans les 
chapitres suivants.  
 
Le deuxième chapitre a été dédié à la mise en place d’une technique à base de filtre de 
Kalman afin de résoudre la problématique abordée. Une analyse critique a tout d’abord été 
effectuée et a permis de motiver notre choix méthodologique. Un problème crucial a été la 
détermination des hyper-paramètres de réglage de l’algorithme. Deux procédures 
d’optimisation hors-ligne ont été présentées, qui abordent le problème directement dans un 
contexte de "détection" et non pas dans le cadre classique de l’estimation. Les approches 
intègrent un critère qui tient compte du compromis entre la sensibilité vis-à-vis des pannes à 
détecter et la robustesse de la méthode. La motivation principale a été la volonté de 
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synthétiser un filtre avec une bonne capacité de filtrage, tout en assurant un transitoire faible. 
Ceci a conduit à un bilan positif concernant les degrés gagnés au moment de la confirmation 
de l’embarquement et à la détection des gouvernes bloquées à de faibles amplitudes.  
 
Dans le troisième chapitre, deux autres techniques de surveillance ont été proposées, afin 
notamment de détecter les embarquements rapides et les grippages autour de 0°. La première 
solution est basée sur l’estimation d’un modèle paramétrique de la boucle d’asservissement, 
suivie par un test de décision appliqué à une direction paramétrique sensible, précédemment 
identifiée. La méthode d’estimation classique a été adaptée, afin d’éviter tout problème 
numérique lors de l’implantation en temps réel. Etant donné les contraintes différentes en 
termes de retard à la détection pour les deux types de pannes étudiés, deux tests de décision 
ont été présentés. On retient notamment le test RC2 de cohérence dans l’espace paramétrique, 
utilisé pour la détection rapide d’un embarquement. Dans le cas monodimensionnel, ce test 
développé dans [32] est équivalent à un test de Chi-deux, bien que sa généralisation 
multidimensionnelle possède un mécanisme de fonctionnement différent. La seconde stratégie 
de détection décrite dans ce chapitre est fondée sur l’utilisation d’un différentiateur par modes 
glissants, afin d’estimer la dérivée de l’ordre du pilote et celle de la position de la tige. 
L’approche vise la détection des blocages uniquement. Toutes ces techniques ont été validées 
en simulation, en utilisant un benchmark hautement représentatif d’Airbus (développé dans le 
cadre du projet européen ADDSAFE) et un jeu de données enregistré en vol. Les résultats en 
simulation montrent le potentiel des approches proposées, pour les scénarios traités.  
 
Le dernier chapitre a été consacré au processus d’intégration des techniques proposées dans 
un calculateur de commandes de vol, ainsi qu’aux résultats expérimentaux obtenus sur les 
installations dédiées d’Airbus. Les étapes de vérification et de validation sur le banc d’essais, 
ainsi qu’en vol (uniquement pour l’approche à base de filtre de Kalman dédiée à la détection 
précoce d’un embarquement) ont clairement mis en évidence l’apport des techniques 
présentées dans cette thèse par rapport à l’état de l’art industriel. La valeur ajoutée pourrait 
simplement se traduire par de meilleures performances en détection, à l’aide des méthodes 
peu couteuses et facilement réglables, tout en gardant le haut niveau actuel de robustesse.  
 
Les travaux présentés dans ce mémoire laissent entrevoir des perspectives intéressantes aux 
plans méthodologique et applicatif, pour des développements ultérieurs :  

•  Lors de cette thèse, les pannes oscillatoires du système de commandes de vol ont 
également été étudiées. Très récemment, plusieurs solutions pour la détection de ces 
pannes ont été proposées. Ces solutions développent principalement la partie 
génération des signaux indicateurs (résidus ou signaux OFC estimés). Si l’on conserve 
le système d’évaluation de résidus actuellement en service à bord des appareils A380 
[5] (filtrage du résidu associé à une procédure de comptage, voir Figure I-14), le 
différentiateur par modes glissants pourrait être une solution adéquate pour améliorer 
la prise de décision. En effet, l’étape actuelle de prise de décision est basée sur le 
comptage du nombre de dépassements successifs et alternés du résidu par rapport à un 
seuil. Selon le type de panne oscillatoire, le résidu peut être uniquement formé du 
signal de panne purement harmonique (avec une composante continue), noyé dans du 
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bruit. Le calcul de la dérivée du résidu à l’aide du différentiateur permettrait 
d’éliminer la composante continue du défaut et d’amener le résidu autour de zéro. Les 
avantages de cette démarche seraient la convergence en temps fini et la robustesse par 
rapport au bruit. Ainsi, le comptage des oscillations se ferait autour de zéro et la 
grande vitesse de convergence assurée par le différentiateur permettrait une détection 
précoce de la panne. La difficulté est toutefois liée au réglage du différentiateur en 
fonction de la bande de fréquence de la panne. Il est à noter qu’au sein de l’équipe de 
recherche dans laquelle ces travaux ont été menés, un algorithme d’optimisation a été 
récemment développé pour le réglage systématique et aisé des paramètres du 
différentiateur.  

•  Le fil conducteur de cette thèse a été d’améliorer les techniques actuelles de 
surveillance pour les futurs programmes. Pour les appareils existants, on peut voir le 
problème sous un angle différent : si l’on considère que le niveau actuel de 
performances en détection et de robustesse est largement suffisant et n’a pas besoin 
d’être amélioré, les approches à base de modèle pourraient être utilisées afin de 
réduire, par exemple, le nombre de capteurs dédiés uniquement à la surveillance, 
conduisant ainsi à une diminution du coût global. Ce principe est d’ailleurs une des 
motivations historiques à l’origine du développement des approches analytiques et à 
base de modèle. 

•  Enfin, rappelons que les approches proposées au Chapitre III ne sont pas robustes au 
phénomène de "stall load" qui est dû aux efforts aérodynamiques trop importants 
exercés sur la surface de contrôle. Une piste envisageable serait de trouver un moyen 
simple d’estimer ces forces, par nature difficiles à estimer. L’estimation obtenue serait 
un paramètre supplémentaire en entrée des surveillances. Ces méthodes pourraient 
ainsi être inhibées pour des forces aérodynamiques supérieures à un certain seuil. Ceci 
empêcherait le déclenchement de fausses alarmes lors du phénomène de stall load. 
Cependant, le prix à payer serait l’augmentation du coût calculatoire.  
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Annexes 
 

Annexe A : Généralités sur les modes glissants 

 
Modes glissants d’ordre 1 

Soit le système non-linéaire décrit par la dynamique :  
 

),( uxfx =�  (A.1)

 

où x  représente le vecteur d’état du système et u  est l’entrée de commande.  
 

La commande par modes glissants est un type de loi de commande robuste, simple à calculer 
et à mettre en œuvre, élaborée pour résoudre le problème de commande discontinue des 
systèmes [110], [111]. Elle est générée de manière à amener et à maintenir la trajectoire d’un 
système (vecteur d’état) sur une surface de glissement s , en un temps de convergence fini. 
Autrement dit, une fois atteint le voisinage de la surface de glissement, le comportement 
dynamique du système est essentiellement conditionné par cette dernière. On dit que le 
système est en régime glissant. La surface définie par la contrainte 0)( =xs , divise l’espace 

d’état en deux sous-espaces (voir Figure A-1), définis par 0)( <xs  et 0)( >xs . Afin de rendre 

la surface de glissement attractive (c'est-à-dire à conduire les trajectoires du système vers 
0)( =xs  à partir de n’importe quelle condition initiale )0(x ), la loi de commande u  doit être 

définie de façon discontinue en fonction de s :  
 

)(ssignuu M=  (A.2)

 

où Mu  est un gain positif et  
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La commande est donc décrite par une commutation entre deux champs vectoriels             

( +
Mu  et −

Mu ) qui pointent vers s . 
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Figure A-1 : Deux espaces d’état séparés par la surface de glissement s(x)=0 

 

Remarque 1 : Le degré relatif [112] d’un système est le nombre minimum de fois qu’il faut 
dériver la sortie y  par rapport au temps pour faire apparaitre l’entrée u  de manière 

explicite dans l’expression de la dérivée. On dit que le système est de degré relatif r  par 

rapport à la variable de glissement s  si 0)( =
∂
∂ is
u

(i=1,2,…r-1) et 0)( ≠
∂
∂ rs
u

. Autrement 

dit, la commande discontinue u  agit uniquement sur la dérivée d’ordre r de la surface de 
glissement. 
 
Théorème 1 : Un régime glissant d’ordre 1 existe sur la surface s  si et seulement si le 
système (A.1) est de degré relatif 1 par rapport à la variable de glissement.  
 
Le principale avantage des modes glissants est la robustesse par rapport à la classe 
d’incertitudes (propres au système) et de perturbations (extérieures au système) pour laquelle 
la commande a été réglée. En effet, une fois la surface de glissement atteinte, les incertitudes 
et les perturbations sont rejetées car l’évolution du système dépend uniquement des propriétés 
de la surface de glissement.  
 
Cependant, les commandes par modes glissants d’ordre 1 souffrent, malgré leur simplicité et 
leur robustesse, d’un inconvénient majeur connu sous le nom de "chattering" (ou réticence). 
En effet, dans un régime glissant idéal, la commande discontinue est supposée commuter avec 
une fréquence infinie, ce qui correspond à un temps de commutation nul. En pratique, comme 
il est impossible de générer une fréquence infinie, la commutation se fait à très haute 
fréquence. La discontinuité de la commande engendre donc des oscillations de fréquence 
élevée une fois le régime glissant atteint (voir Figure A-2). Ce phénomène vibratoire peut 
causer une perte de précision et surtout une usure prématurée des actionneurs ou du système, 
en plus de générer un bruit sur des systèmes mécaniques. Une solution pour pallier ce 
phénomène de chattering consiste à remplacer la fonction sign présente au niveau du signal 
d’entrée (équation (A.2)) par une approximation continue de celle-ci dans un proche voisinage 
de la surface de glissement. Parmi ces fonctions, on cite la fonction arctangente, tangente 
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hyperbolique, saturation. Cependant, ces approches entraînent une perte en termes de 
robustesse et de temps de convergence. La commande par modes glissants d’ordre supérieur 
[102], [103], [109], permet donc de résoudre ce problème. 
 

 

Figure A-2 : Mode de glissement avec réticence  

 

Modes glissants d’ordre supérieur 

La technique des modes glissants d’ordre supérieur introduite dans [102], [103], est une 
généralisation du régime glissant d’ordre un. Son principe est de préserver les mêmes 
propriétés de robustesse, tout en permettant une convergence plus précise et une réduction du 
phénomène de chattering. 
 
La commande par modes glissants d’ordre n  consiste à contraindre le système à évoluer sur 

une surface de glissement déterminée par 0... )1( ===== −nssss ��� . Autrement dit, les )1( −n  
premières dérivées de la surface par rapport au temps sont des fonctions dépendantes 
uniquement de l’état x , ce qui veut dire qu’elles ne contiennent aucune discontinuité. Par 
conséquent, la discontinuité agit directement sur la dérivée d’ordre n . La réduction du 
phénomène de réticence se traduit alors par le fait que le signal d’entrée est toujours continu. 
 

Passage de la commande par modes glissants à l’observation par modes glissants  

Sur la même base que la commande, les observateurs à modes glissants consistent à 
reconstruire l’état d’un système, en s’assurant que l’erreur d’estimation soit nulle. La surface 
de glissement s  est donc définie comme la différence entre le signal estimé et le signal réel. 
La convergence en temps fini de l’estimation vers la valeur réelle est assurée par le fait que le 
but de la commande est d’amener l’état du système sur 0=s  en un temps de convergence fini.  
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Annexe B : Démonstration de la bornitude de l’accélération 
de la tige 

 

On considère l’accélération de la gouverne qui peut être modélisée de la façon suivante : 

 

M

RAkFk gaerogmortgaacc
g

)( 2 θθθ
θ

−−−
=

��
��

 
(B.1)

 

où : 

- k  : une constante qui dépend de la gouverne et de l’avion concerné ; 
- M  : l’inertie de la gouverne, une constante ; 
- accF  : la force d’accélération de la gouverne, )( gtmacc RF θθ −= , avec : 

� mR  : la raideur mécanique, variable en fonction de conditions 

extérieures, mais bornée 
� tθ  : la position de la tige de l’actionneur  

� gθ �: la position de la gouverne ; 

- ak � : un coefficient d’amortissement, variable en fonction de conditions extérieures, 

mais borné ;  

- gθ� �: la vitesse de la gouverne ;  

- mortA  : un amortissement structural, variable en fonction de conditions extérieures, 

mais borné ; 
- aeroR �: une raideur aérodynamique, variable en fonction de conditions extérieures, mais 

bornée. 
 

Dans l’expression (B.1) de l’accélération gθ��  on trouve donc des constantes ou des valeurs 

variables mais bornées. De plus, on peut raisonnablement affirmer que tθ  et gθ  sont bornées 

(limitations physiques), donc accF  est bornée. De même, gθ�  est considérée comme bornée car 

la gouverne est reliée à l’actionneur par la tige de l’actionneur et, par exemple dans le cas 

d’une servocommande hydraulique classique, on peut modéliser la vitesse de la tige tθ�  de la 

façon suivante : 
 

ref
t P

S

F
P

∆

−∆
=

�
0θθ ��

 
(B.2)

 

où: 
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- P∆ �: la pression d’alimentation différentielle aux bornes de la servocommande ; 
- refP∆ �: une pression de référence correspondant à la vitesse maximum de la tige ; 

- �F � : la somme des efforts antagonistes appliqués sur la gouverne et repris par 

l’actionneur ; 
- S�: la section du piston de l’actionneur ; 

- 0θ� �: la vitesse tige commandée par le calculateur de commandes de vol. 

 
En l’absence d’efforts antagonistes, et sous une pression différentielle refP∆ , la vitesse 

maximale suivante est obtenue :  
 

)(0 tcit uKKKi θθθ −=== ��
 

(B.3)

 

où : 
- i  : le courant commandé, saturé, délivré par le calculateur de commandes de vol ; 
- K  : un gain qui permet de convertir le courant en vitesse (modèle de servovalve dans 

le cas d’un actionneur  hydraulique classique) ; 
- ciK  : le gain d’asservissement ;  

- u  : l’ordre issu du calcul des lois de pilotage qui permettent le contrôle de l’avion.  
 

tθ�  peut donc être considérée comme bornée. 

 

L’accélération de la gouverne gθ��  est donc bornée. Comme la gouverne est reliée à 

l’actionneur par la tige de l’actionneur, l’accélération de la tige est également bornée. On peut 
donc raisonnablement affirmer que la dérivée réelle que l’on cherche à estimer (celle de la 
position tige) vérifie une condition de type Lipschitz. 
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Résumé : 
Cette thèse CIFRE est réalisée dans le cadre d’un partenariat entre le laboratoire IMS de 
l’Université Bordeaux I et Airbus Operations S.A.S à Toulouse. Le thème abordé concerne la 
détection robuste et précoce de deux types particuliers de pannes dans le système de 
commandes de vol, à savoir l’embarquement et le grippage des gouvernes de profondeur. Afin 
de contribuer à l’optimisation du design structural des futurs avions, l’objectif est de proposer 
des méthodes capables d’améliorer les performances en détection des techniques actuellement 
en place, tout en garantissant un haut niveau de robustesse. Trois stratégies de surveillance à 
base de modèle sont présentées. La première solution est basée sur un filtre de Kalman dédié, 
associé à une procédure d’optimisation de ses paramètres. La seconde technique est basée sur 
un test de décision appliqué dans l’espace paramétrique, à une direction sensible identifiée. 
Finalement, une troisième approche consiste à utiliser un différentiateur à modes glissants 
pour estimer les dérivées du signal d’entrée et de sortie de la boucle d’asservissement. Les 
méthodes développées ont été implémentées dans le calculateur de commandes de vol et 
validées sur les bancs de tests Airbus et même en vol. Les résultats expérimentaux ont 
clairement mis en évidence l’apport des techniques présentées dans cette thèse par rapport à 
l’état de l’art industriel. 
 

Mots clés :  
Diagnostic à base de modèle, système de commandes de vol, surface de contrôle, 
embarquement, grippage, filtre de Kalman, test paramétrique, différentiateur à modes 
glissants.  
 

Abstract : 
The research work done in this PhD has been carried out under an industrial convention 
(CIFRE) between the IMS laboratory (Bordeaux University, France) and Airbus Operations 
S.A.S. (Toulouse, France). The thesis deals with two important Electrical Flight Control 
System failure cases: runaway (a.k.a. hard over) and jamming (or lock-in-place failure) of 
aircraft control surfaces. Early and robust detection of such failures is an important issue for 
achieving sustainability goals and for early system reconfiguration. The thesis focuses on the 
elevator runaway and jamming. Three model-based monitoring strategies are presented. The 
first approach is based on a dedicated Kalman filtering with optimised tuning parameters. The 
second method is based on a decision test applied to an identified sensitive direction in the 
parametric space. Finally, the third solution is based on a sliding mode differentiator. The 
techniques have been implemented in the flight control computer and validated on Airbus test 
facilities and during real flight tests. The experimental results confirmed that good level of 
performance and robustness can be obtained. 
 

Keywords :  
Model-based diagnosis, flight control system, control surface, runaway, jamming, Kalman 
filter, parametric test, sliding mode differentiator.  


