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Perspectives d’avenir

Modélisation mathématique

@ Deux avions de méme type (Airbus A3XX) doivent attérir
successivement sur une seule piste d'un aéroport donné.

@ Le mouvement 3-D de chaque avion s'analyse a I'aide de trois
reperes : Le repere terrestre R,, le repére aérodynamique R,,
le repére avion Rp.

@ Lois générales et équations de mouvement :

%
dml — m,-d Va

2 ?ext = @ (1)
ZMeXtG dt[lG8 ]

oui=1,2estl |nd|ce avion.

La dérivation de X est donnée par

d)_<> d)_<> =

—|Ro = ?Ra + QRQ/RO X 7 O iFsTraR
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Perspectives d’avenir

Modélisation mathématique

Quelques hypotheses de simplification

© Le vent est constant.
© Les coordonnées moteur sont négligées.
© L’accélération complémentaire de chaque avion est négligée.

© Sous les différentes simplifications et moyenant quelques
transformations mathématiques, les équations générales de
mouvement de I'avion i prenent la forme suivante.

£ iFsTAR
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Perspectives d’avenir

Modélisation mathématique

Vo, = & [—migsiny, — 3pSVZCo
+(cosa,, cosB,, + sinf,, + sinc,, cosBa; ) Fy, —
/B.a,- = #\/ai[migcosf}’a,-smﬂai + %psva% Gy,
+[—cosa,,sinBa; + cosBa, — sina,sinf,]Fy, — dm' Vi

. _ 1 . 1
o = m[m,gcos%,, cospa;, — 5pSV5 C
dm,

dm, Ul]

+[—sinag, + cosay | F; — ZEwil
pi = ﬁ{riqi(B - C) Ep,q, 2PSIV;;2,-CI,-}
+ 1 {Piqi(A— B) — Erigi + 3pSIV2 C,yi
g = 5{—ripi(A— C)— E(p? — r?) + 3pSIV2 Cpni}
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Perspectives d’avenir

Modélisation mathématique

Wi = gt 1nqi(B — C) + Epiqi + 3pSIV2C,

+42 5 {pigi(A— B) — Erigi + 3pSIVZCoi}
XG,. = V),,c057,,€05X2;,
YG,. = V,,c0573,5inX 4,
ZG,- = —V,siny,,
¢5; = p; + gjsing;tanf; + ricos¢;tanb;,
0; = qicosg; — rsing;
Vo= St e

s K
= 2.01x1075(d—p; Jlf.)@ Po(&;%(l Mt MTQ)
\/W\/Gﬁro.szﬁix—(l—)\)m,
(2), iesman
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Perspectives d’avenir

Modélisation mathématique

@ m; est la masse de I'avion , variable a cause de la
consommation du carburant.

@ Transformation du systéme (2) en fonction d'état, la
dynamique de |'avion s'écrit :

P = filyi(e)ui(e).i = 1,2 G
Vt € [07 T]ayl(o) =Yio

£ iFsTAR
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Perspectives d’avenir

Modélisation mathématique

Fonction colit, cas d'un seul avion

SEL = 10log [t_lo Jiir 1003 Lanax(t) dt]
Vt € [t107 tlf]

£ iFsTAR
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Perspectives d’avenir

Modélisation mathématique

@ Modélisation de la fonction colit, cas de deux avions sans
retard :

SEL, = 10log [t—lo S 100'1LA1’df(t)dt}  t € [t10, tao]
SEI_12 = SELll 57 5EL21
= 10 log[+ [, 100 ta.er(t) gt
ft” 100 TN dt], t € [tao, tif]

SEL, = 10 Iog£ S 10°1LA2df(t)dt] t € [tir, tor]

_ (t20—t10) SEL1®(t1r —t20) SEL1o@(tor —t17) SEL>
SEl ¢ Tt

=10 Iog{th flo t20 th) ftZO 100-1Lar(t) gt .
+(t1r — tao) f 17 100-LLa(6) g + (tar — tao) [ 100-1La(t) ¢t

t20
+(tor — tr) frfff 109120 dt 1}, ¢ € [tro, tor]

(5\:9;IFSTTAR
SEL¢ bruit de deux avions et @ signifie I'addition acoustique.
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Modélisation mathématique

@ Les nivaux de bruit de I'avion au point d'observation :
LAi(t) = LRef - 20/OglOR + Aatm + Aground + Av + Af7

o\ Vo) 75
@ soit Li(t) =141 + 10log <—> + 10log <_e> +
p c

2
10log s; + 3log (ilz + 0.5> + 5log n +
eh T2

v\ (H?Z%)
10 log (1——2> +12 Lo | 20log R+ AV +
Vi S
]_ i
L ( +51>

2 c 4
PISA CISA £ iFsTAR
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Perspectives d’avenir

Modélisation mathématique

@ vy vitesse de jet a I'entrée de la tuyere, vy vitesse de jet a la
sortie de la tuyere, 7 température a I'entrée de la tuyere, ™
température 3 la sortie de la tuyere,

@ p masse volumique de I'air, p; masse volumique
atmosphérique a I'entrée de la tuyéere, p;sa masse volumique
atmosphérique au sol,

@ s surface d'entrée de la tuyere hydraulique du moteur, s
surface de sortie de la tuyere hydraulique du moteur, d;
diameétre d’'entrée de la tuyere hydraulique du moteur,

o Ve = vl — (V/v1)cos(a,)]?/? vitesse effective, o, angle
entre |'axe du moteur et I'axe de I'avion, R distance

source-observateur,

3(V, 3.5
o w= % — 1 variable exposante, c vitesse du So?@,msmn

(m/s),
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Perspectives d’avenir

Modélisation mathématique

@ me variable exposante, dépendant du type d'avion,

me=11,/2; 22297, me=60 2>207,
s1 S1 S1

o AV = —15log(Cp(M,0)) — 10log(1 — Mcosf) convection
Doppler

o Cp(Mc,0) = [(1+ Mc.cosf)? + 0.04M?], M nombre de Mac
de I'avion, M. = 0.62(v; — Vcos(cp)),/c nombre de Mac de
convection, 6 angle d'émission.

£ iFsTAR
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Perspectives d’avenir

Modélisation mathématique

@ La fonction objectif s'écrit

J: CYH(0, T),R®3) x Cl((o T), R4) —> R
(y(t),u(t) — Ji2(y(.),u(.)) = [, g(y(t), u(t))dt

ou J12(y(.),u(.)) est le niveau de bruit global de la formule
(5)-

@ Résoudre un probléme de commande optimale dans le cas du
probleme de deux avions en approche doit se faire dans des
domaines de vol réalistes.

@ Les procédures opérationnelles de vol doivent respecter
certaines limites en rapport avec la sécurité de 'appareil, la
vitesse et les modes opérationnelles de I'avion.

£ iFsTAR
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Perspectives d’avenir

Modélisation mathématique

@ Modélisation de la fonction cofit, cas du deuxieme avion en
retard de &; par rapport au premier :

Jly(.),u()) = ftt0+5t 100-1La1(t) gt
J(Y(.), U( = ft0+ [100 1ar(t) 4 100-1Laz(t— 6f)]dt (6)
J(y()7 U()) tt:+ t100 1Laa(t— 5t)dt

ou LAz(t) = LAl(t).

£ iFsTAR
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Perspectives d’avenir

Modélisation mathématique

Les deux avions sont séparés moyenant : X2 = X2 — X! ou

X! = (Xe1, Y61, Zo1) et X? = (X2, Ye2, Z62).

La vitesse doit étre bornée comme suit : 1.13Vs < V, < Vg,
Le contrdle de I'avion 0(t) = (05, (t), S, (z)» O (t), 0x,(t)) doit
osciller entre la position maximale et minimale.

(]

La masse doit varier selon m, < m; < mg,i = 1,2.

La formulation de toutes les contraintes :

(]

ki: RB3xR*— RY
(yi(t)v ui(t)) — ki(yi(t)?ui(t))v (7)
kii(yi(t),ui(t)) <0,
ki(yi(t),ui(t)) =0

£ iFsTAR
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Perspectives d’avenir

Modélisation mathématique

@ Mathématiquement, le probleme de contrdle optimal se
présente comme suit :

minueu Ji2(y ttfég u(t))dt

y(t) =f(y () ( )) te[tloatzf] (8)
k1,-(y, u, t) <0,tip = O,y(O) = Yo, U(O) = Up
k2i(y)u7 t) > 0)’ = 172

kli(Y: u, t) = (’Yi — Yimaxs Xi = Ximaxs Vi — Vimax, Xi — Ximax
Yi = Yimaxs hi — Rimax, @i — Qimax,
6Xi - (5Ximaxa Hi — Mimax, Mj — mimax)7

koi(y,u, t) = (i — Yimin, Xi = Ximin> Vi — Vimin, Xi — Ximin,
Yi = Yimins hi = Rimin, @i — Qimin,

Oxi = Oximins Hi — [imins Mi — Mimin)- N
(9¢’)|FSWAR
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Perspectives d’avenir

Démarche de discrétisation du probleme de deux avions (1)

© Subdiviser l'intervalle de temps [t10, tof],
h=ty1 —th= ”—Nto N nombre de discrétisation.

Q Pour0 < n<N,

minyey J12(Yn7 Un)

I]. = hf(tnaynaun)

b = hf(tn + 37Yn + Ijl,un)

I3 = hf(ta + 5,¥n + %, Un)
(

Iy = hf(t, + hyn + 13,up), the1 = th+ h (10)
Yor1 = Yn + gl 4 212 + 213 + 1)

piki(y(tn), u(tn)) =0, p2ka(y(ta), u(ts)) =0,

1 <0, up >0

Ecrire tp41 = th + h,Ynt1-

£ iFsTAR

© Arrét.
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Perspectives d’avenir

Démarche de résolution du probleme de deux avions (2)

@ Une methode de type SQP.

@ Une méthode de type points intérieurs

£ iFsTAR
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Perspectives d’avenir

Quelques résultats numériques, Cas de deux avions sans
retard (1)

L
o 50 100 150 200 250 200 350
Time (5)

FIGURE: Aircraft optimal noise levels
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Perspectives d’avenir

Quelques résultats numériques, Premier cas (2)
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Perspectives d’avenir

Quelques résultats numériques, Premier cas (3)
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FIGURE: First aircraft flight path angles
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Quelques résultats numériques, Premier cas (4)

A2 attack angle versus time A2 Flight- path angle versus time
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FIGURE: Second aircraft flight path angles
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Quelques résultats numériques, Premier cas (5)

First Aircraft Throttle versus time
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spectives d’avenir

Quelques résultats numériques, Cas avec retard (1)
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Quelques résultats numériques, Deuxieme cas (2)

Evolution of two-Aircraft Altitudes
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FI1GURE: Aircraft optimal trajectories and speeds
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Quelques résultats numériques, Deuxieme cas (3)

Al attack angle versus time Al Flight- path angle versus time
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Quelques résultats numériques, Deuxieme cas

A2 attack angle versus time A2 Flight- path angle versus time
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Quelques résultats numériques, Deuxieme cas (

First Aircraft Throttle versus time
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FIGURE: Aircraft throtle evolution
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Interprétation des résultats

@ Trajectoire optimale obtenue, Déscente continue,
procédures d'approche optimales

@ Les contraintes de vol sont respectées

@ Cas académique non pratique en réalité.

£ iFsTAR
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Quelques perspectives d’avenir

@ Etendre le modéle pour plus de deux avions en supposant que
les avions viennent d'une méme direction

@ Considerer toujours un attérissage sur une méme piste ou
deux pistes paralléles

@ Varier le type des avions

@ Proposer une trajectoire optimale suivie par tout un groupe
d'avions attérissant dans un aéropport.

@ Comme pour le cas un seul avion, prendre en compte la
consommation comme fonction objectif.

@ Utiliser une méthode indirecte pour conforter les résultats

£ iFsTAR
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Validation et Publication des résultats
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Merci pour votre attention !
Vos suggestions et questions sont les bienvenues.

s
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F. Nahayo En collaboration avec M. Haddou, S. Khardi et M. Two-Aircraft Optimal Control Problem.The in-flight noise redu



Perspectives d’avenir

Annexe (1)

© V,; est la vitesse aérodynamique dont les composantes sont
uj, vi, w;, Bai est I'angle de dérapage aérodynamique,a; est
I'angle d’attaque

pi, qi, ri sont respectivement les vitesse de roulis, de tangage
et de lacet de I'avion relative a la terre.

Xai, Yai, Zgi expriment la position de |'avion.

@i est I'angle de roulis, ; est I'angle de tangage et v; I'angle
de lacet.

A,B,C,E sont les moments d'inertie de I'avion.

(Ciiy Cmi, Cni) sont respectivement les coefficients de moment
de roulis, de tangage et de lacet.

p, S, | sont respectivement la densité de I'air, la surface de
réference de I'avion et la longueur de réference allaire

Cp, Gy, Cy; sont les coefficients de force, Fy;, Fyi, F;; la force rsmar
propulsive

© 060 60 O

©
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Annexe (2)

@ Convergence de I'algorithme moyenant les paramétres
d'optimalité suivants :
o KNITRO output optimality conditions,
the local optimal solution is return with :
- Final feasability error (abs/rel) = 1.20e-07 / 2.19e-09,
- Final optimality error(abs/rel)=4.98e-07 / 4.98¢-07,
- Total program time (secs)=663.61902 (663.049 CPU time),

£ iFsTAR
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