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RESUMEN

Las nuevas tecnologias en los sistemas de con&oluglo
seleccionados para el Boeing 777 son el Fly-By-WHBW), el
bus de datos ARINC 629 y el concepto de Mantenitoien
Retrasado.

El FBW debe alcanzar altos niveles de integridadcifnal y
disponibilidad. La clave del concepto del FBW ess® de triple
redundancia en todos los dispositivos hardware.

Acronimos
FBW: Fly — By — Wire

LRU: Line Repaceable Units

PFC: Primary Flight Computer

ADIRS: Air Data Inertial Reference System

AIMS: Airplane Information Management System
ACEs: Actuator Control Electronics units

ADIRU: Air Data Inertial Reference Unit

SAARU: Secondary Attitude and Air Data ReferencétUn
AFDC: Auto Pilot Flight Director Computer

1. INTRODUCCION. NUEVAS
TECNOLOGIAS EN LOS CONTROLES DE
VUELO DEL 777

Los sistemas de control electrénico se vienen usaenl la
aviacion comercial desde hace mas de 40 afios. Btdtade

introdujo el uso de sistemas electronicos para podeni los

controles hidraulicos. La experiencia europea eaplecacion del
Fly-By-Wire (FBW) es de unos 30 afios. Con la erstragh

servicio del A320, se definié un nuevo estandafB&V en el

control de vuelo e integracion de sistemas. EEUUeskaba
guedando atras en este campo, por lo que Boeiegnbarco en
un proyecto sin precedentes: la construccion de auidn

totalmente controlado por FBW y completamente didefie

integrado por ordenador. ElI Boeing 777 es el priraeion

comercial fabricado por Boeing que emplea FBW caistema
primario de control de vuelo. Este avién no sole tim avance en
cuanto a tecnologia si no también en cuanto adgesti

El fundamento del FBW, o sistema de pilotaje porndea
eléctrico, se basa en que las instrucciones de endadas por el
piloto (o por el piloto automatico) se envian a tamperficies
aerodinamicas de control mediante sefiales elésteindugar de
conexiones mecanicas.

El propésito de este trabajo es describir las rmigganologias
empleadas directa e indirectamente en el Sistermaafo de
Control de Vuelo del 777, haciendo hincapié en las
consideraciones.de disefio del FBW.

Figura 1. Boeing 777

Las nuevas tecnologias empleadas en la aviénic&zdeson:

= Control de vuelo electrénico o FBW.

=  ARINC 629 bus o DATAC bus.

= El concepto de "mantenimiento retrasado de los Line
Repaceable Units (LRU):. Primary Flight Computer CpF
Air Data Inertial Reference System (ADIRS) y Aimpéa
Information Management System (AIMS).

El disefio del FBW del 777 tiene su origen en etfitisdel 7J7,

avion de corto/medio alcance propuesto por Boeipgirecipios

de los 80, que nuncallegé a construirse.

El bus ARINC 629 comunica todos los sistemas quretan las

funciones de control de vuelo. Cada bus ARINC &2 aislado,

tanto fisica como eléctricamente, de los otros glaademéas no

estan sincronizados. Las caracteristicas autongm@sisicronas de

los buses ARINC 629 son compatibles con los remsisde

seguridad del FBW de Boeing.

La filosofia de disefio para mantener la seguridadF8W del

777 considera las siguientes restricciones:

1. Fallos en modo comin y en &reas comunes (common
mode/common area faults).

2. Separacion por componentes, es decir, de los LRU.

3. Separacion funcional.
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4. No-Semejanza.

5. Efecto del FBW en la estructura.

La arquitectura del PFC esta basada en el conckptdple no-
semejanza en los procesadores y en las interfamesadas al
procesador, asi como en los compiladores ADA.

Las rigurosas pruebas matematicas de los algoritreossarios
para resolver el problema bizantino no se puedditaapa
cualquier sistema triple redundante. La arquitectel PFC del
777 soluciona este problema de dos formas:

Los requisitos del bus ARINC 629 se desarrollatonig con
los de los sistemas a los que se conecta.

El PFC proporciona redundancia necesaria para garsar
de las causas principales de la asimetria funcignd¢ la
comunicacion asimétrica.

2. SISTEMA PRIMARIO DE CONTROL DE
VUELO
El FBW del 777 controla los actuadores eléctricos

electrohidraulicos mediante comandos transmitidistégcamente
y proporciona control manual y automatico del avidnlos ejes
de cabeceo (pitch), guifiada (yaw) y alabeo (roll).

Ej=

Guifiada
transversal

Ej=
longitudinal

Eje wertical

—
&Cabecen

Figura 2. Ejes del avién y movimientos sobre ellos

Los comandos del piloto se introducen en el sistertravés de
los controles y se transmiten eléctricamente ypsonesados para
ser aplicados sobre las superficies de controuaéov

Los timones de profundidad y el estabilizador raortal
controlan el movimiento de cabeceo.

Los alerones y flaperones, junto con los spoilerdgrolan el
alabeo. Los spoilers también controlan el frenado.

La guifiada se controla mediante el estabilizaddicad

2.1 Arquitectura del FBW
La arquitectura del FBW soporta tres modos de ajp@ra

Modo Normal

Modo Secundario

Modo Directo

Modo Normal:

Los comandos del piloto se introducen en el sisterdiante las
columnas de control, volantes, pedales y palanaas multiples
transductores de posicion de cada controlador pre&n los
comandos del piloto para las unidades de conteaitrénico del
actuador (ACEs).

Los ACEs transforman las sefiales analdgicas eresedigitales
y las transmiten a los PFCs mediante buses redteslARINC

629. Los PFCs reciben los datos inerciales deldsra unidad de
referencia inercial de datos del aire ADIRU y deufddad de
referencia secundaria de actitud y datos del ak&R3J. Los

PFCs usan estos datos junto con los inputs debpilara calcular
los comandos de posicion de las superficies deraorstos
comandos se transmiten-a los ACEs mediante losshARENC

629.
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Figura 3. Superficies de control de vuelo
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Los ACEs reciben los comandos digitales del PFCoy |
convierten en analdgicos. Mediante estos comanaalégicos se

controlan los actuadores eléctricos y electrohitrés de las

superficies de control.

Modo Directo:

El Modo Directo se selecciona mediante un inteoupel panel
de instrumentos o como resultado de la detecciépgde de los
ACEs de comandos no validos de los PFCs. En el Nigecto,

los ACEs usan directamente los comandos analdgiebgiloto

para generar los comandos de las superficies deoton
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Modo Secundario:

Los PFCs entran en Modo Secundario cuando no gmrus
correctamente de los datos inerciales o del aingando los ACEs
estan en Modo Directo.

2.2 Electrénica avanzada del FBW: LRUs

Figura 4. Actuator Control Electronics

La siguiente figura muestra la distribucién de grehidraulica a
las superficies de control a las que ACEs propagcioontrol
eléctrico.

La electrénica de control del FBW esta implementadados
grandes LRUs: el PFC y el ACE, conectados medi@stéuses
de datos de control de vuelo.

Actuator Control Electronics (ACES)

Cuatro ACEs proporcionan la interfaz entre la pamaldgica
(comandos de la tripulacién, actuadores electrahitos y
actuadores eléctricos) y la digital (buses de d®R&€s, AFDCs,
etc.) del FBW.

Los ACEs proporcionan excitacion y demodulacioro@dos los

transductores de posicion y el servo bucle deeieara todas las
superficies de control y actuadores. Cada ACE enatitres

terminales que se comunican con el bus ARINC 629.

L1.12,C.R DEKOTES ACE SOUREE

e

En Modo Directo, los ACEs no responden a los coroamig| bus
digital, si no que proporcionan leyes de controllégico
directamente a los actuadores de las superficiesrmteol.

Figura 5. Controles de vuelo hidraulicos

® THREE IDENTICAL CHANNELS: LEFT, GENTER, RIGHT

@ THREE DISSIMILAR LANES IN EACH CHANNEL: ONE IN
COMMAND, TWO FUNCTIONING AS MONITORS

® TWO PFCs IN THE E/E BAY, ONE PFC FORWARD OF THE
FORWARD CARGO DOOR
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Primary Flight Computers (PFCs)

Tres PFCs proporcionan la triple redundancia coagomal para
el sistema de control de vuelo primario. Cada PE€be los
datos de los tres buses de datos, pero los trangmitamente a
través de su bus asociado. Cada PFC tiene tresl@iaémputo
internas y las interfaces de cada via con loshtses de datos
requieren de un hardware especifico. Cada canaPE€l tiene
vias de procesado distintas y software codificaddBA usando
tres compiladores de ADA distintos. Ademas, cadwkacluye
tres terminales ARINC 629 y acopladores para cooausé con

los buses de datos. Cada canal tiene su propi@pnazesador y
su fuente de energia.

2.3 Bus de datos digital ARINC 629

El bus de datos ARINC 629 es un bus de transmid@atos
digital bidireccional. Permite que haya multiplemnsmisores con
acceso auténomo. Més de 120 usuarios se puederctaone
simultineamente, los usuarios se comunican conshiediante
un acoplador y un terminal.

Data bus

teringtor Data bus cable

assembly

Current mode ~

Couplern (120 max)

coupler No_ 1 tub cable
= e R
e —‘:‘*T__"“-\C =
T “-—:3~x~~~,_.§e__
o
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module Line replaceable
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Figura 7. Conexion de los sistemas al ARINC 629
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Figura 8. Diagrama funcional de bloques del ARINK® 6
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El acceso terminal es autonomo. Los terminalebeectdatos del Los requisitos del bus ARINC 629 como parte del FB los
bus y esperan al momento adecuado para transhdirpuede siguientes:

estar transmitiendo mas de un terminal al tiempm ez que el . Reqyisitos de disponibilidad del bus de datos.

terminal termina la transmision, tres protocoloferdintes de
timer se emplean para asegurarse de que dichonwrno va a
volver a transmitir antes de que tengan oportunitiadtiacerlo el =  Tolerancia ante operaciones aperiddicas del bus.
resto de terminales.

» Tolerancia ante errores de 1 entré hifs.

= Requisitos de transmisién que proporcionen datosatida
Los datos entran a través del demodulador y seuelaegen busca “frescos” y sin divisiones.

de fallos. El circuito receptor controla las etitaseentrantes y
determina qué hilos son necesarios. Los datos qoesitan los
usuarios se envian al subsistema de interfacey asuarios.

= Algoritmos comunes de deteccion de errores CRC li€yc
Redundancy Check).
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Figura 10. Redundancia de ADIRU/SAARU

2.4 Mantenimiento Retrasado

El mantenimiento retrasado es un concepto deseadlaplineas
aéreas para mejorar la fiabilidad de las aeronaResguiere la
necesidad de un disefio tolerante al fallo paradgonia de los
sistemas avibnicos digitales, como el PFC, ADIRBIMS. Se
basa en el estudio del coste del ciclo de vida paraivel de
redundancia 6ptimo para la linea aérea. Como coseseia, la
reparacion de fallos de hardware aleatorios puedeaglazada
convenientemente, reduciendo asi los retrasosaelzaiones.

Air Data Inertial Reference System (ADIRS)

El sistema consiste en un tubo -de pitot tradiciotrgble
redundante y unos puertos estaticos, cuyas sesmlesnvierten
en sefales eléctricas en los Air Data Modulesaiadbs cerca de
los puertos. La sefial digital se envia a travéddslARINC 629
hasta ADIRU y SAARU, donde son procesados.

Airplane Information Management System (AIMS)

AIMS es el elemento decisivo para las siguientesciines:

control de vuelo, control del empuje, display, comaciéon de

datos, mantenimiento central, monitorizacion dedadicion de

la aeronave, grabacion de datos del vuelo y puErtacceso de
los datos digitales.

AIMS se comunica con la mayoria de los sistemasnicos de la
aeronave. Estas interfaces se implementan a tdevéBferentes
medios, como los buses ARINC 629 y ARINC 429.

3. RESTRICCIONES DE DISENO DEL

FBW
La filosofia de disefio y seguridad del FBW del #iéhe las
siguientes restricciones:

Fallos en modo comun y en 4reas comunes.
Separacion por componentes.

Separacion funcional.

No-Semejanza.

iR 0 I

Efecto del FBW en la estructura.

3.1 Fallos en modo comun y en areas comunes
La susceptibilidad de la aeronave a dafio en modwicoy en
areas comunes esta condicionada al disefio delmsiste
cumpliendo.los requisitos de separacion tanto amadicomo de
componentes, incluyendo criterios que hagan quieséalaciones
sean resistentes a errores del personal de maigetono malos
usos.

El disefio y la instalacion del FBW se han desadollteniendo
en'cuenta las siguientes consideraciones, ents: otr

= Impacto de objetos

= Fallos eléctricos

= Fallos de suministro eléctrico
= Entorno electromagnético

= Impacto de rayos

= Fallos hidraulicos

= Dafios estructurales
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3.2 Separacion por componentes

La filosofia de disefio del FBW conduce a la sepanag

aislamiento de los elementos de control de vuetlurrdantes,
incluyendo los LRUs, el cableado asociado y laseasén
hidraulicas, tanto como sea posible. De esta fa@nminimiza la
posibilidad de pérdida de la funcionalidad en fallen modo
comudn o en &reas comunes, y previene los fallagrds sistemas
afectados por el FBW.

Las condiciones de disefio necesarias en la separabe
componentes son las siguientes:

1. Mdltiples puertos para LRUs redundantes
2. Separacion fisica de LRUs redundantes

3. Separacién y proteccién ante colisiones de objerosel
equipamiento de cabina y cableado.

4. Separacion de las lineas eléctricas e hidraulicessés de la
estructura de la aeronave.

3.3 Separacion funcional

La energia eléctrica se distribuye entre el PF@syLRUs del
ACE de forma que se proporcione la méaxima separa¢anto
fisica como eléctrica entre los buses eléctricosoaérol de vuelo
izquierdo (L), central (C) y derecho (R).

La asignacion funcional del bus ARINC 629 estaedda con la
asignacion de energia eléctrica (L/C/R).' AunquePIBEs y ACEs
reciban datos de los tres buses ARINC 629, solb BFC (L

ACE) puede transmitir al L ARINC 629, el C PFC (CB) al C

ARINC 629 y el R PFC (R ACE) al'R ARINC 629. Asi eséitan

fallos en la transmision del ARINC 629 o fallosattieos L/C/R

debidos a interrupciones de méas.de un bus ARINC 629

El control funcional del actuador ACE es distrituigara
maximizar la controlabilidad en los tres ejes waa pérdida de
funcionalidad de algin ACE o subsistema.

Los sistemas hidraulicos estdn también alineados s
funciones del actuador para proporcionar
controlabilidad tras la pérdida de energia hidcauén uno o dos
sistemas. En general, los componentes electrémiboentados
por el bus eléctrico de control de vuelo L/C/R colsin a los
componentes alimentados por el sistema hidrauliCoR-

3.4 No — Semejanza

Algunos de los métodos usados para conseguir femejanza se
exponen a continuacién, como complemento. a losegax de
desarrollo y andlisis a los que se somete a catla LR

1. PFC: microprocesadores y compiladores no-semejantes
2. ACE: funciones de control y monitorizacion no-seamégs.

3. Datos inerciales: ADIRU/SAARU no-semejantes.
4

AFDC (piloto automético): hardware con doble no-
semejanzay experiencia en-servicio.

5. ARINC 629: proceso de desarrollo y ACE en Modo Etive
gue evita usar el ARINC 629.

la maxima

3.5 Efecto del FBW en la estructura

Los fallos de componentes del FBW pueden dar legama
oscilacién o sobrecarga en el movimiento de laesiges de
control que puede tener un efecto negativo entlacara de la
aeronave. Los requisitos estructurales se anakramodos los
componentes del FBW.

4. DISENO DE LA ARQUITECTURA DEL
PFC DEL 777

4.1 Requisitos de seguridad del PFC

Los requisitos de seguridad aplican a los fallok RIEC que
impiden el vuelo y aterrizaje seguros, e incluyato$ pasivos
(pérdida de funcionalidad sin efectos inmediatgsificativos) y
fallos activos (pérdida de funcionalidad con efectomediatos
significativos).

La probabilidad de fallos por hora de vuelo es 68°Ipara
requisitos de integridad funcional (fallos activpse afectan a la
estructura del 777) y para requisitos de dispadaxl funcional
(fallos pasivos).

1) El PFC debe ser disefiado para cumplir con los sgqgsi
nominales de seguridad del 777, para las siguientes
configuraciones:

a) Todas lasvias de los sistemas del PFC operativas.
b) Cualquier Unica via del PFC inoperativa.

2) ElI PFC debe ser disefiado para cumplir con una pilatsd
de fallos de 18° por operacion de aterrizaje automético, para
las siguientes configuraciones:

a) Cualquier Unica via inoperativa de uno, dos o tes t
PFC.

b) Cualquier PFC inoperativo.

c) Cualquier PFC inoperativo en combinacion con una
Unica via inoperativa en alguno o en los dos réssan
PFCs.

d) Todas las vias operativas.

3) - El PFC debe ser disefiado para cumplir con los esiges
requisitos de seguridad:

a) Ningun fallo, incluyendo fallos en modo comun del
hardware, a pesar de la probabilidad de ocurredelze

desembocar en una transmisidn errénea sin que haya

una indicacion del fallo.

b) Ningun-fallo, incluyendo fallos en modo comun del
hardware, a pesar de la probabilidad de ocurredetzg
desembocar en la pérdida de funcionalidad de méas de
PFC.
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4.2 Arquitectura triple — triple redundante
del PFC

Los microprocesadores son los dispositivos hardwarés
complejos. Para los PFCs se han seleccionadogoiestes:

= |INTEL 80486
=  Motorola 68040
= AMD 29050

Los distintos microprocesadores llevan distintaterfaces y
distintos compiladores ADA.

La seleccién de tres canales PFC y triple no-setmeje®s la

evolucion natural del concepto del FBW de usar larip
redundancia en todo el hardware: sistema de compentergia

eléctrica de la aeronave, energia hidraulica y vis

comunicacion.

El concepto de mantenimiento retrasado exige uendislel PFC
tolerante ante fallos que consiste en vias extiel bardware para
cumplir con los requisitos de seguridad. La ‘tripiple
redundancia proporciona hardware extra para lasidoas del
FBW y del aterrizaje automatico.

5. SEGURIDAD Y TOLERANCIA AL
FALLO

El objetivo de seguridad es demostrar. que el ae®mrapaz de
volar con un PFC inoperativo y que en este estadcapaz de
superar:

= Pérdida completa de control: extremadamente imfeba
= Reduccion significante de maniobrabilidad: remota.

Los tests han demostrado que: es posible manten&ominol
seguro en cualquier configuracion, incluso fuerdadenvolvente
de vuelo de la aeronave, usando simplemente ebilksidor
vertical para la guifiada y alabeo y el estabilizddwizontal para
el cabeceo.

El andlisis de seguridad est4 desarrollado pararctdalos los
fallos importantes del FBW, incluyendo fallos aikla, fallos
implicitos y combinaciones de fallos a nivel de lédJs.

Los requisitos especificos del PFC en cuanto harskgl ya se
han mencionado en la seccién 4.1.

Los analisis muestran que la probabilidad de fedaconsistente
con su gravedad, y que todas las combinacionesliies fque
producen una catastrofe son extremadamente imgdesbab

La tolerancia es la capacidad que tiene el sistre@guantar uno
o multiples fallos (de hardware o software) sin deerla

funcionalidad o con una pérdida conocida o coniueliméas bajo
de redundancia, siempre manteniendo el nivel deriskzgl.

La probabilidad de fallo, especificada por la noffdeR 25.1309
para un vuelo critico es menor de®Jfbr hora de vuelo.

El 777 usa software en lugar de hardware para gairséa

tolerancia a fallos mediante la redundancia analitn el caso de
que falle un sensor, por ejemplo, la redundandiditiza combina
datos de los sensores restantes con datos defotraes de la
aeronave, usando algoritmos que calculan el valts probable
gue se obtendria del sensor que ha fallado. Estecditulado se

usa como si fuese un dato obtenido directamentsethsior. De la
misma forma, si un actuador falla o se pierde upedicie de
control, el resto de actuadores y superficies sl@u combinar
para suplir la pérdida. La redundancia analiticiedave de los
sistemas de control de vuelo reconfigurables.

El software del 777, junto con el sistema operates capaz de
restaurar un proceso al que le falta una partitiédsandose en
parametros predefinidos que se establecen para tgaolade

particiéon. Con esta técnica, se ejecuta un modeaseeracion de
fallos con un minimo efecto sobre la estructuraaximizando la
probabilidad de solucionar la condicién de fallm & caso de
fallos frecuentes o persistentes de hardware owaddt el

software es capaz de terminar un proceso espedificaina

particion, una particién especifica, o un Core Bssing Module,
si se requiere por parte del analisis de segudéadistema.

La deteccidn de fallos se realiza mediante vaniosqalimientos:
= Replicacion (triple o superior) y votacion

= Duplicacion y comparacién

=  Auto-chequeo

Con replicacién y votacion, un circuito tolerantdadlo compara
los resultados ‘de los procesadores y si uno devdises no
coincide con-elresto, se ignora dicho valor yrekpsador que lo
ha generado se apaga. Dependiendo del grado denitk a
fallos del 'sistema, se puede encender un procesasema o el
sistema puede bajar un nivel de replicacion o pakanodo de
duplicacion y comparacion. El procesador que hadel ejecuta
un chequeo de auto-diagndstico y si no se detefdalios
permanentes, vuelve al estado de activo.

Todas las interfaces criticas del Sistema PrimdeicControl de
Vuelo del 777 usan mdltiples inputs que se somatgatacion.
Empleando este tipo de métodos se asegura queteiai es
capaz de funcionar con uno o multiples fallos yteoarlos de
forma que el sistema permanezca operativo.

6. CONCLUSIONES

El sistema de control de vuelo FBW tiene variagajes respecto
a los sistemas mecanicos:

= Reduccioén del peso del avion

= Integracion de varios sistemas en un Gnico sistema.
= Mejores caracteristicas de manejo de la aeronave.
= Facilidad de mantenimiento.

»  Facilidad de fabricacion.

= Mayor flexibilidad al incluir nuevas funcionalidasle

La triple-triple redundancia es el concepto estrelél FBW del
777. Hay tres PFCs en el Sistema Primario de Clodé&d/uelo,
cada uno de ellos con tres vias de coOmputo idénticaque
supone un total de nueve canales de cémputo idéntic
Cualquiera de los tres PFCs puede fallar totaimdabédo a un
fallo de potencia o a algun otro fallo que afecttas vias de
coémputo, pero el Sistema Primario de Control de |&%/u®
perderd su funcionalidad., los cuatro ACEs contiéwa
recibiendo comandos de los restantes PFCs.
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El uso del FBW ha permitido mejorar el Sistema Rrim de
Control de Vuelo incluyendo caracteristicas como:

= Proteccion ante el &ngulo de inclinacion.

= Compensacion en el giro.

= Proteccién ante entrada en pérdida y exceso deigath
= Control de cabeceo y aumento de la estabilidad.

= Compensacion de empuje asimétrico.

Otro concepto a destacar es el hecho de que el§g&Boftware
en lugar de hardware para conseguir la tolerancitallas

mediante la redundancia analitica. Los sistemasud® criticos
necesitan de software tolerante a fallos para cemmghtar el
hardware tolerante a fallos. De esta forma, seigoesque la
probabilidad de fallo para un vuelo critico sea anete 10° por

hora de vuelo.

El Boeing 777 ha supuesto un gran avance en- laciémia
comercial, siendo el primer avion totalmente cdatto por FBW
y completamente diseflado e integrado por. ordenaHiar.
conseguido retos impensables hace 30 afios, coraterizaje
con piloto automdtico. Es, por tanto, la base sdargue se
disefiaran los aviones del futuro.
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