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PROGRES DANS LA CONNAISSANCE DE LA TURBULENCE ATMOSPHERIQUE

par G. Coupry

Office National d'Etudes et de Recherches Aérospatiales (ONERA)
92322 Chitillon Cedex (France)

RESUME

L'exposé traite de megures fines de turbulence effectuées en vol, sur avions
spécialement &quipés, ainsi que des statistiques de masses déduites des acc€lérations
mesurées sur avions commerciaux au cours de vols réguliers. Dans ce dernier cas, on
effectuera une analyse critique des diverses méthodes de restitution de la turbulence
3 partir des accflérations, et on suggérera un certain nombre d'actions.

11 est montré que les paquets de turbulence ob&issent 3 une distribution de
Poisson.

PROGRESS IN THE ANALYSIS OF ATMOSPHERIC TURBULENCE

ABSTRACT

The report deals with measurement of time histories of turbulence, made by
specially equipped aircraft, as well as with statistics of events deduced from a
large number of commercial flights. A critical analysis of the methods used to reduce
the flight data is developed, and proposals for improvements are suggested.

It is shown that patches of turbulence for which a given level is exceeded are
distributed following a Poisson distribution.

I = INTRODUCTION

Aprés une période d'intense activité dans les annfes 60, les recherches sur la turbulence atmosphé~
rique et son influence sur le pilotage et les charges ont &té ralenties ~sinon abandonn€es~ dans beaucoup
de pays : les mEthodes de certification &talent bien acceptBes, et les nouveaux avions ne semblaient pas
poser de problémes particuliers.

Le regain d'intérét pour le probléme depuis le d€but des annfes 80 tient 3 notre avis aux raisons
suivantes :

~ Projets d'avions de transport civils ou militaires d'allongement de plus en plus grand, et de struc~
tures trés souples,

« Généralisation de 1'utilisation du contr8le actif gén€ralisE, en particulier pour le contr8le des char~
ges de manoeuvre et de turbulence,

= Missions de p&n€tration d'avions militaires 3 trds basse altitude et 3 grande vitesse, qui n€cessitent
un contr8le de vol compatible avec le suivi de terrain,

= Incohfrence, dans certains cas, des conditions de certification d8duites des concepts de rafale isolfe
ou de turbulence continue, etc...

Pendant la m@me période, des progrds considérables ont &té effectu€s dans le domaine des mEthodes de
mesure, dans les possibilit&s des ordinateurs et dans le traitement du signal. L'existence de besoins, et

de moyens pour les satisfaire au moins partiellement’ sont & l'origine d'une activité de nouveau en
expansion depuls quelques annfes.

Les principaux thémes d'activité d€éveloppés actuellement en France portent :
=~ sur la mesure fine de la turbulence & partir d'avions spécialement EquipEs,

«~ sur la crfation d'une banque de donnfes déduites des acc€lérations mesurfes au cours des vols rfguliers
de la flotte de British Airways,

- sur la détermination expérimentale des efforts dus & la turbulence, en longitudinal et lat&ral, par
essais sur maquettes dans une soufflerie transsonique Equipfe d'un générateur de rafales,

« sur la prévision par calcul des réponses de 1'avion, en présence d'une turbulence cylindrique ou iso=
trope,

= sur l'identification en instationnaire, en vue du contr8le actif, de différents types de gouvernes
(ailerons, flapperons, spoilers),

~ sur le développement de lois de contr8le.

Nous limiterons 1'expos&, dans cet AGARD=REPORT, aux deux premiers points, c'est~i~dire aux mesures
fines et aux mesures de masse de la turbulence atmosph€rique.
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1L - MESURES FINES DE LA TURBULENCE ATMOSPHERIQUL

A la fin des annfes 60, plusieurs campagnes de mesure directe de la turbulence on &t€ effectufes en
France sur Mirage 3A, Paris 2, Mystére 20 et Concorde, 3 partir de girouettes, d'accEléromsdtres et de
gyromdtres ; dans le courant des annfes 70, 1'ONERA a Equipé les prototypes des Airbus de systimes
seablables, qui ont Et€ occasionnellement utilisés. L'exp€rience montra que les mesures effectufes 3
1'€poque n'€talent saines que jusqu'3d une fréquence d'environ 5 Hz.

Les motivations pour une reprise de ces mesures fines de la turbulence sont essentiellement :

= la recherche d'informations saines jusqu'd des frE€quences de 10 Hz, en vue du contr8le actif en boucle
ouverte d'avions militaires lors de pénétrations 3 basse altitude,

= 1'€tude de la cohfrence de la turbulence en envergure pour apprfcier les possibilit€s du contr8le actif
des charges en boucle ouverte sur avion civil de grand allongement.

Les essals ont Et€ effectufs au Centre d'Essais en Vol de Istres respectivement sur Mirage 3B et
Nord 260.

I1.1 = Principe des mesures :

La composante verticale W de la turbulence est explicitfe, dans 1l'hypothdse des petits mouvements,
par la formule cinfmatique classique :

Wa=Vs® _VgQ 42

od & est 1'incidence, mesur€e par une girouette,)h; la vitesse afrodynamique, obtenue par mesureanémomé-
trique,\; la vitesse vrale par rapport au sol et Z la vitesse verticale de 1'avion.

En pratique, on mesure l'acc€l€ration Z et la vitesse de tangage © , et la turbulence est restitufe
par la formule :

b
w.f (3 4V, 6)d_VgQ
(-]

Afin d'Eviter les dérives d'intégration, le résultat est filtr€ par un filtre passe~haut (calé & 1la
fré€quence de 0,25 Hz).

L'installation des capteurs de mesure sur Mirage 3 est présentée dans la figure 1 ; pour le Nord
260, les mesures de turbulence sont faites en trois points (nez de 1l'avion et extrémit€s d'ailes) ; le
schéma d'installation est donn€ dans la figure 2.

Les progrds vers une meilleure mesure de la turbulence ont &t€ obtenus :

- par un Etalonnage soigné de la girouette en soufflerte,

= par une correction de la fonction de transfert du gyromdtre, dont la bande passante Etait trop faible,

= par une prise en compte précise de la modification de l'incidence locale due 3 la présence du
fuselage.

Cette dernidre correction a &t effectufe lors d'essais en vol en air trds calae, pour lesquels on
s'attendait 3 mesurer une turbulence nulle ; dans ces conditions, le pilote sollicitait 1l'avion 2 dif-
férentes fréquences, et on modifiait le gain de la girouette jusqu'd ce que la mesure de turbulence
s'€vanouisse pratiquement. Le coefficient de correction de girouette (1,79 pour le Mirage 3) a €t€ dEter-
ain€ dans ces conditions.

Les figures 3 et 4 représentent le résultat de cet Etalonnage de girouette en air calme, sur
Mirage 3, pour des sollicitations du pilote 3 deux frEquences différentes.

I1.2 = REésultats obtenus sur Mirage 3 :

Plusieurs essais en vol ont Eté effectufs sur Mirage 3 dans les conditions suivantes :

Z2500 1t ; Vo= 500 kmts
2.500 ft ; Va = 300 kmls

Au cours de ces essais, on a mesurf simultanfaent les paramsdtres permettant la restitution de la
turbulence (&, @ et Z ), ainsi que 1'acclération au centre de gravitf et 2 la pointe avant. Les résul-
tats suivants ont &€t obtenus, :

= Spectres directs de turbulence : un spectre est présenté dans la figure 5 en Echelle log~log, et

comparé au spectre thforique de Karman (en pointill€) ; on note un accord excellent entre thforie et

expérience, qui semble assurer que les mesures de turbulence sont maintenant saines Jusqu'd plus de

;032:. (gel résultats sont fausss par la présence du filtre passe~haut pour les fréquences inf€rieures 3
’ Hz.

= Spectres directs d'accélérations (en particulier acclérstion de la pointe avant) ; un de ces spectres,
présenté dans la figure 6, montre nettement, entre 8 et 12 Hz, les rEponses de structure dues 3 la
flexion fondamentale de la vollure et 2 la flexion verticale du fuselage.

-.’-v '1
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= Spectres crolsfs entre acc€lérations et turbulence : connaissant 1'entrfe (la turbulence W) et la
sortie (une acc&lération Z ), on en dé€duit la fonction de transfert Twi (f) de 1'avion & 1a turbulence
par la formule classique :

Swiz (t
ww(t) o
ol Swiz (1) est la densité spectrale croisfe entre W et Z et S,[t) la densité spectrale directe de la ',h":';':’v
turbulence. La figure 7 fllustre ce r€sultat et prE€gsente, en fonction de la fr€quence, les parties WeheT Y
réelles et imaginaires de cette fonction de transfert. ,%,c:‘.i‘
et it
~ Finalement, on a profité de ces mesures de réponse de l'avion 3 une turbulence connue pour valider les :‘,’ '1’;‘
codes de calcul de cette réponse : un essai de vibration au sol a permis de déterminer avec précision les AR
caractéristiques modales de l'avion essayé, dans sa configuration de vols ; le calcul des forces e
aérodynamiques 1instationnaires a &té fait par une méthode de doublets. La figure 8 présente 1la ':!e.“a.‘;:
comparaison "calculs-essais” qui est trds satisfalsante dans la bande de fréquence explorée. :':':::‘:t‘
g & l'g:
11.3 - R&sultats obtenus sur Nord 260 : e e
9
Le contr8le des charges de manoeuvres et de turbulence est un impératif auquel doivent faire face ) ",) h
dés maintenant les bureaux d'études qul congoivent les nouveaux avions de transport, tous dotés de trés
grands allongements. L'objectif des essais en vol sur Nord 260 &tait d'apprécier dans quelle bande de I
fréquences un contrdle en boucle ouverte &tait envisageable, c'est-d-dire dans quelles conditions une AN
information locale sur la turbulence &tait représentative de la rafale rencontrée par 1'avion. On a donc ‘_-:',-:3
cherché 3 mesurer la turbulence en plusieurs points de l'appareil (perches d'extrémité d'aile et nez de :n‘\'f\.'
1'avion) et 3 determiner la coh@rence des mesures. _ﬁ._{g&
ISCHAY
Plusieurs essals ont &té effectués, 3 150 kmts et 180 kmts, pour une altitude de 500 Ft . ; au cours h:'-"
de ces essais, le mesure centrale n'a pas fonctionné. b
On présente ici les résultats suivants : by \“
) 1
- dans la figure (9), mesure du spectre direct par la perche droite ; 13 encore, l'accord avec le spectre -_‘.e:: el
de Karman est excellent, :.:$\'f._ ‘
o \'h'.
- dans la figure (10), mesure de la coh@rence entre les turbulences mesurfes sur les ailes droite et '\,-'f'.
gauche, cohérence qui décroft trés nettement en fonction de la fréquence, et permet de douter qu'un SN
contr8le des charges en boucle ouverte soit efficace au-deld de 0,6 Hz.
Sur la mé@me figure, on a aussi tracé, un pointill§, la coh&rence prévue théoriquement pour une tur- ::-.“-{fz 4
bulence isotrope correspondant au spectre de Karman, et donnée par la formule : ; Wk f_
D *\}:
N
C(88)= 2o (Ld)0  (ud) i
Vv Fiss6) ' 2v S/6 V WA
od T est la fonction eulérienne, d la distance entre les mesures de turbulence, V la vitesse de vol et K . N
la fonction de Bessel modifife de seconde espice. AT\ a;
’ . ‘i
La comparaison "calcul-essai” est nettement en faveur du concept d'isotropie de la turbulence. s')g K
III - STATISTIQUES DE TURBULENCE itk X
I11.1 - Historique RN
3 '*u i)
La connaissce statistique de la turbulence atmosph&érique a &té obtenue (et est toujours obtenue) par .':‘\:.t
le biais de mesure des accélérations subies par les avions. L'exploitation de ces mesures 3 conduit aux '.\‘\':\
dispositions réglementaires par la démarche suivante : r.\'.\}\
BASLYAS
= Etabligsement d'une mEthode standard de calcul de la réponse d'un avion, Lanr)
= Choix d'une forme de rafale standard, e gy
o,
= DEpouillement, gr8ce 3 ces deux mod2les des accélérations recueillies, c'est~d-dire obtention des = .{nt
vitesses de rafales en valeur et en nombre par distance parcourue, AY
.".p"ft
Ny
- Choix probabiliste de la vitesse limite de rafale, Wt
o 4.1_’.
= Introduction dans la réglementation de cette valeur limite et du moddle correspondant de calcul de 1la
réponse de 1'avion. ¥ .:;.2‘..“(‘
SVIRENTS
Historiquement, cette démarche a comporté trois Etapes : |:",n::,|:::
s !
- Période 1931 3 1949 : premidres recherches sur une rafale isolfe trés simple, & partir de quelques :ﬁ:t'w.:
résultats de vol (travaux de Rhode et Donely), m

= Période 1950 2 1956 : modéle de rafale en (l=cosinus) et travaux de Pratt, introduction du "Gust
Alleviation Factor” ; moddle d'atmosphdre d€duit de vols plus nombreux (55000 heures) ; Etablissement
d'un réglement qui, pour 1'essentiel, est toujours en vigueur,
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~ PBriode 1956 3 1970 : travaux de Press et Houbolt sur la turbulence continue représentfe par un spectre
de Karman, et publication par la FAA en 1970 d'un amendewent dii & la synthdse de Hoblit.

Cet historique fait clairement apparaftre que les vitesses de rafales qui servent de base 3 la
réglementation ne constituent pas une description de 1a r€alité de 1'stmosphire, mais qu'elles ne sont en
fait qu'un moyen de relier les pice d'accflération qu'on peut espfrer observer sur un avion donné aux
pics d'accélération mesurfe sur un autre avion pour un vol dans le méme air turbulent.

Les motivations pour une reprise d'activit€ dans ce domaine ont Et€ nombreuses ; nous citerons en
particulier :

- la nécessité de s'assurer que les avions qui volent actuellement, et dont on cherche 2 augmenter la
durfe de vie, subissent & peu préds les charges pour lesquelles ils ont Et€ calculés ;

= le besoin de valider le mod@le d'atmosphdre proposé par la réglementation pour un beaucoup plus grand
nombre de vols, et de vérifier que ce modéle n'est pas trop sensible au type d'avion sur lequel ont E&té
mesurfes les acc€lérations ;

= 1'intérét d'une extension du modéle d'atmosphdre aux Evé@nements trés peu probables (trds fortes
rafales) et d'une vErification que ces &vénements suivent une loi de Poisson (probléme de la ré&sistance
résiduelle).

Depuis 1980, 1'ONERA, en collaboration avec la CAA, a abord§é ces probldmes par la création d'une
banque de donnfes qui porte maintenant sur cinq ans d'activité de la flotte de British Airways. Air
France collaborera, dés 1986, 3 1'£largissement des informations disponibles.

11l.2 - La banque de données de British Airways :

Depuis quelques annfes, la CAA, par le programme CAADRAP, &tudisit systématiquement les &vénements
survenus lors de vols de British Airways, pour lesquels un facteur de charge de 0,7 g avait &té dépassé.
Ces &venements &tant trop rares pour l'&tsbligsement de statistiques précises, 1'ONERA a demand& que le
seuil soit abaissé & 0,5 g, seuil pour lequel les informations seraient en nombre raisonnable, mais suf-
fisant pour la détermination de lois statistiques.

L'ensemble de 1la flotte de British Airways est concerné par ce collationnement de données,
c'eat-d-dire :

9 Trident 2-E

25 Trident 3-B

21 BAC 1-~11

9 Tristar 1011-1

6 Tristar 1011-200
2 Tristar 1011-100
16 Boeing 747-100
11 Boeing 747-200

6 Concorde

28 Boeing 737

17 Boeing 757.

Au cours de la période de 5 ans allant du ler mai 1980 au 30 avril 1985, environ 400000 vols ont &té
analysés, qui correspondent 3 environ 800000 heures de vols et 3 300000000 de NM parcourus ;
c'est-d-dire que, compte tenu des alfas, 60 % des vols de la compagnie ont &t& analysés. Au cours de
cette pfriode, on a observé environ 6300 &vénements, dus & la turbulence, pour lesquels le facteur de
charge observé dépassait 0,5 g.

La banque de donnfes comprend deux parties :

a) une analyse des vols par avion et par type d'avion qui donne :

- le nombre d'heures de vol effectufes chaque mois par chaque avion d'un type donné ; le tableau I
présente cette information, pour les 50 premiers mois, pour la flotte des 21 Bac 111,

- pour l'ensemble des appareils d'un type donné, et par mois, le nowbre d’'heures de vol et le nombre de
vols analysés, le nombre de vols rfellement effectufs, le pourcentage de vols analysés et la durée
moyenne d'un vol (tableau I1),

b) une liste d'informations pour chaque &vé@nement observé, qul comprend, par colonnes successives
(tableau II1) :

= le type de l'avion,

- le numéro repére de 1'avion pour le type correspondant,

- un code de quatre chiffres donnant les conditions de vol,
-~ le jour, le mois, l'année de 1'&vénement,

- 1'aéroport de départ,

- 1'aéroport d'arrivée,




- la masse de l'avion (kg) au moment de l'{ncident,

- la vitesse indiquée (IAS),

- la vitesse vrafie (TAS),

1'alticude (ft)

la position des volets,

la position des becs de bord d'attaque,

- la durée de 1'événement (période pendant laquelle des accélérations supérieures 3 0,4 g ont &té
observées),

- le nombre d'heures de vol de la cellule,
- le nombre de Mach,

- le Cz,ﬂ correspondant,

- le facteur de charge positif (en g),

- le facteur de charge négatif.

III.3 - Restitution de la turbulence :

La banque de données crdée en collabortion avec la CAA a &té utilisée, de différentes manilres, en
vue d'obtenir des statistiques de turbulence par tranche d'altitude. On s'est alors heurté au probléme,
&voqué au paragraphe IIL.l, de trouver un moyen de faire correspondre aux pics d'accélératicn des pics de
turbulence. L'approche choisie a &t& celle préconis@e par J. Hall (1962) et décrite par J. Taylor
(pp. 208-210) dans son "Manual on Aircraft Loads” ; dans cette méthode, le facteur K de réponse 3 1la
turbulence est explicité en négligeant le mouvement de tangage et l'effet de l'envergure finie sur la
portance due @ la turbulence. Un programme de calcul a &té réalisé qul permet de déterminer automati-
queme7t, par cette méthode et pour chaque type d'avion la turbulence &quivalente et la turbulence vraie
(en m/s).

On crée alors, pour chaque type d’avion, une banque de données particulidre dont un exemple (relatif
au Boeing 747) est donné dans le tableau IV ; les douze premidres colonnes de ce tableau sont les mémes
que celles du tableau III ; on a ensuite successivement :

- le nombre de Mach,

- le CZ,G .

- le facteur de charge positif,

- le facteur de charge négatif,

- la turbulence &quivalente positive,

- la turbulence &quivalente négative,

- la turbulence vraie positive,

- la turbulence vraie négative,

- la durée de 1'événement,

- puis les numfros de mois, de semaine et de jour depuis le début du collationnement (ler mai 1980).
Partant de cette banque de donnfe, un second programme calcule alors le nombre de dépassements

d'amplitudes croissantes de turbulence pour une tranche d'altitude donnée ; les seuils de turbulence 3

partir desquels on calcule les d&passements sont de 6 m/s 3 16 m/s pour la turbulence &quivalente, avec

un pas de 0,5 m/s.

Les tranches d'altidude choisies pour ces comptages sont :

0 < z < 10000+t
100001t < z < 20000ft
200001t < z < 30000f
3o000ft < 2z

S1 on connait la distance parcourue par la flotte dans ls tranche d'altitude considérée, on en
déduit immEdiatement le nombre de d&passements, par mile nautique de chaque seuil successif de comptage.
C'est cette dernidre information qui est donnfe (sous réserve) dans la figure 11, pour l'ensemble des
Boeing 747 (types 100 et 200), et par des altitudes supérieures a 30000 ft .
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On remarquera que, dans la représentation semi-log choisie, la courbe :

E/NMa f W)

est une droite ; c'est-id-dire que le nombre d'&vénements par mile nautique décrolt exponentiellement avec
1'amplitude de turbulence, résultat cohérent avec la théorie des valeurs extrémes.

III.4 - Analyse critique des r€sultats :

Le type de résultat pr€sentf dans la figure 11 a &t€ calcul§ pour chacune des familles d'avions uti=-
lis€es par British Airways, & l'exception des Concorde ; dans chaque cas, les courbes ont sensiblement la
néme allure de décroissance exponentielle avec 1'amplitude.

Par contre, si on reporte sur la m8me planche le nombre de dépassements de niveaux de turbulence par
mile nautique, tel qu'il est d&duit des accElérations mesurfes sur différentes familles d'avions, on voit
que les courbes correspondantes sont loin de se superposer ; c'est ce que montre la figure 12 pour la
tranche d'altitude 0-10000 Ft.

Deux conclusions peuvent en &tre tirfes, les formules simples, telles que les formules de Pratt ou
Hall, sont en vErit€ trop simples, et l'information qu'elles fournissent sur la turbulence, d partir des
acc€lérations mesurfes sur une famille d'avion ne permettent pas, 3 l'inverse, de prévoir les
acc€lérations subies, pour la méme turbulence, par un autre type d'appareils ; c'est remettre en cause

pratiquement les bases de la certification actuelle.

Ces formules simples sont suffisamment correctes, mals certains paramdtres qu'elles impliquent ont
€t€ mal appréciés (€chelle de turbulence, Cz,a profils de vol).

Plut8t que de remettre en cause a priori 1l'utilisation des méthodes simples qui permettent seules
1'analyse statistique de milliers d'&vénements, nous nous intEresserons ici aux erreurs systématiques
susceptibles de se produire.

Nous examinerons successivement :
a) L'influence d'un choix erront de 1'Echelle de turbulence :

Des calculs d'erreurs, effectu€s sur la formule de Hall, ont heureusement montré une faible influ=
ence de ce paramdtre.

b) L'influence d'une mauvaise appréclation des C:z,a.=

11 s'agit 13 d'un probldme beaucoup plus grave, car toute erreur sur le C:z,u,se répercute entid-
rement sur le calcul de la turbulence, et les Czla. sont mal connus ; on dispose en effet de deux
valeurs du (:z,a fournies par les constructeurs : l'une, le (:z,q_ dit “rigide” provient directement des
mesures en souffierie, tandis que l'autre, le Cz @ dit "flexible” en est d€duite par un calcul qui prend
en compte les déformations aéroflastiques quaai-siatiques de la structure. Le choix entre les deux dEpend
des hypothéses que 1l'on est amené 3 faire sur la bridveté de la rafale.

La figure 13 présente les nombres de dfpassements de la turbulence calculfs 3 partir des accélé-
rations mesurfes sur les Boeing 747 dans la tranche d'altitude 0-10000 Ft | guivant les deux hypothéses
sur les (:z a- Les différences d'allure sont manifestes.

c) Les profils de vol :
Les seules informations fournies par la CAA sur l'utilisation des avions sont les nombres d'heures
de vol et le nombre de vols analysés chaque mois. On ignore donc a priori le nombre d'heures analys€es

(ol le nombse de miles nautiques parcourus) pour chaque tranche d'altitude. Une analyse statistique fine
des missions de la flotte et 1l'examen d€taillé d'un certain nombre de vols représentatifs ont permis de
définir, pour les Boeing 747, un profil de vol moyen trds probablement proche de la r€alité. Pour les
autres familles d'avions, on dispose seulement d'informations fragmentaires, et les profils de vol
choisis pour l'analyse peuvent trés bien s'€vérer faux dans un rapport de 1 3 2 pour certaines tranches
d'altitude.

I11.5 ~ Distribution statistique des paquets de turbulence :

Ainsi qu'il a Eté dit dans 1l'introduction, on s'est intéressé 3 la distribution statistique des
paquets de turbulence, distribution int€ressante, tant du point de vue d'une modélisation de 1l'atmosphére
que de celui de problémes 1i16és 3 la r€sidence résiduelle. On est parti de la remarque que, sl les rafales
Etatent siirement corr€lfes entre elles dans un paquet de turbulence (existence de moddles spectraux), il
n'y avait aucune raison que les paquets de turbulence eux-mimes ne solent pas en génfral ind€pendants.
Dans ces conditions, la distribution de paquets de turbulence ol une rafale avait d€pass§ un geuil
devait ob&ir 3 une loi de Poisson.

Pour vErifier cette hypothdse, et prenant pour unité de temps la semaine, on a procédé de la manidre
suivante (1'exemple du tableau V traite de turbulences, entre O et 10000 ft  d&duites de vols de la
flotte des Boeing 747).

On a compté le nombre de paquets de turbulence pour lesquels un niveau de 11 m/s avait &té disposé
(157 pour cet exemple) ; on connait par ailleurs le nombre N de semaines soumises & analyse (ici
N = 241° ; on en d8duit le nombre moyen @ d'événements par semaine. Appliquant la formule assocife 3 la
distribution de Poisson :
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Prob (K @vénements) = K e ®
on connait alors la probabilité pour qu'une semaine appartienne 3 la classe O (0 &vénement), 3 1la
clagsse 1 (1 &vénement), ..., 3 la classe K (K Evénements).... Le programme d'exploitation compte par
ailleurs le nombre N(K) de semaines appartenant 3 la classe K. On en dEduit la probabilité
“expfrimentale” :

Prob (K événements) = l’:ﬁ

Le tableau V, qui présente la comparaison entre la probabilité th€orique et la probabilité& observée
pcar chaque classe montre & 1'évidence que la distribution de Poisson est représentative de la r€alité.

IV = CONCLUSIONS

Un tréds gros effort a &té falt au cours de ces dernidres annfes, tant dans le domaine des mesures
fines de la turbulence que dans celui de l'analyse statistique des masses d'informations obtenues sur
avions commerciauX au cours de vols réguliers. Les conclusions de ce rapport sont nettes sur le premier
point, maig consid@rablement plus nuanc€es sur le second.

a) Les mesures fines de turbulence sur Mirage 3 et Nord 260 spécialement &quipés ont montré que l'on
avait acquit la maftrise de la mesure en temps r8el de rafales verticales dans une grande plage de
fréquences (plus de 12 Hz). Les turbulences mesur@es ont des densitfs spectrales quil correspondent
parfajtement au modé&le de Karman ; les coh@rences entre turbulences mesurées en différents points confor-
tent par allleurs le concept d'isotropie, ou tout au moins d'orthotropie dans le plan horizontal. On
remarque enfin que les méthodes de calcul des réponses de l'avion aux rafales ont permis une bonne prévi-
sion des résultats d'essais en vol, méme quand les modes souples &talent concernés.

L'effort doit porter maintenant sur la mesure en vol de la turbulence transverse, opération beaucoup
plus délicate.

b) Grdce & 1a CAA et & British Airways, 1'ONERA a pu créer la plus grande banque existante (3 notre
connaissance) sur les facteurs de charges dus 3 la turbulence ; le choix d'un seuil de 0,5 g résulte
d'un compromis entre la finesse d'information souhaitfe et les possibilités d'exploitation. Le collation-
nement des données sera poursuivi, et Air France se joindra au club en Janvier 1986.

L'exploitation des données présente de sérieuses difficult@s si les dépassements par tranche d'alti-
tude d'un seuil donné de turbulence sont cohérentes 3 1'intérieur d'une famille d'avions, il n'en est pas
de m@me quand on réunit les informations d&duites des différentes familles. Cette difficult& peut &tre
118e, soit au fait que l'utilisation de formules simplififes de calcul de la turbulence n'a pas de seuns
(la philosophie de la certification serait alors &branlée), soit au fait que les paramdtres introduits
dans ces formules sont mal appréci&s. Il est pour 1'instant impossible de trancher entre ces deux hypo=-
théses.

On remarquera enfin que les paquets de turbulence ob&isgent, comme pr&vu, & une distribution de
Poisson.

Nous pensons que l'effort doit porter particulirement sur les points suivants :

< Evaluation de nouvelles formules simplififes de restitution de la turbulence récemment proposées
(la figure 14 donne une crmparaison entre les dépassements de turbulence d&duits des m@mes acc&lérations
par la formule de Pratt et la formule de Turner).

~ Amélioration de la connaissance des (:z a’

= A cours d'essals en vol, mesures simultanfes de 1'accél&ration et de la turbulence dont on déduira
le rapport entre pics d'accélération et pics de turbulence ; comparaison de ce r&sultat expérimental avec
celul prévu par différentes formules simplifiées.

Les problédmes abordés ici sont importants sur plus d'un aspect, et concernent l'ensemble de la
communauté atlantique. Une mise en commun des donnfes, une comparaison des r&sultats et une critique
réciproque semblent indispensables.
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THE ANALYSIS OF TURBULENCE AND AIRCRAFT RESPONSE TO TURBULENCE — SUMMARY OF WORK IN
THE UK.

by

B. W. Payne
British Aerospace plc
Weybridge Division
Brooklands Road
Weybridge, Surrey KT13 OSF
United Kingdom

ABSTRACT

There has been considerable interest in the UK. over a long period in the response of an aircraft in turbulence, and in
the analysis of turbulence itself. Work is discussed which includes the collection and analysis of operational flight data,
methods used to calculate aircraft response in turbulence, including non-linear response, and low level operation. This paper
provides an overview of the U.K. work in this field.

1.0 INTRODUCTION

When it was discussed in San Antonio in April, 1985, at an ad-hoc meeting of those present at the Structures and
Material Panel meeting who were interested in turbulence, it was suggested that there were three topics of particular
interest:—

(i) Collection and analysis of flight data
(ii) Methods of calculating aircraft response in turbulence (including non-linear response)
(iii) Low level operation (including correlation of ground contours with turbulence).

Following the San Antonio meeting, discussions in the U K. led to an informal meeting where the work in the UK., both
in government establishments and industry, was reviewed. This work is presented briefly in this paper which thus provides an
overview of the U K. work and serves to present the various topics on which work has been done and is currently underway,
and the topics on which work is planned in the future. Material is available on all three subjects noted above and it is possible
to identify a number of papers which could be presented at a future Specialist Meeting on Turbulence.

The following paragraphs have in general been penned by those active in the various topics, and acknowledgement of
those responsible is made at the end of the paper.

2.0 COLLECTION AND ANALYSIS OF OPERATIONAL FLIGHT DATA
2.1 Reassessment of Gust Statistics in the Light of Current Analysis Methods (Propellor Driven Aircraft)

Current civil gust load requirements are largely based upon statistical data collected from U.S. domestic operations
prior to 1950 and supported by data measured during UK. and European operations prior to 1960. Gust velocity data was
derived from exceedance counts of c.g. acceleration using a simple gust alleviation factor approach based upon average wing
loading data and assuming a rigid aircraft. This approach necessarily employed many simplifying assumptions which have
been eliminated from modem gust response calculations. The gust velocities derived from this accumulated acceleration data
have therefore been reviewed in the light of current analytical techniques. The following factors have been investigated :-

(i) The effects of aircraft flexibility on the dynamic response characteristics of the data collecting aircraft.
(ii) The effects of contributions from fuselage and tailplane on the aircraft normal force coefficient.

(ili) The effects of the pitch degree of ireedom on the dynamic response of the data collecting aircraft.

(iv) The effects of allowing for time delay between the various lifting surfaces penetrating the gust front.

(v) The sensitivity of the response of the data collecting aircraft to unsteady lift assumptions.

The investigations have re-evaluated 101,789 hours of acceleration data collected on three different types of transport
aircraft between 1933-1958. (References 2.1.1 and 2.1.2).
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Results show that many of the refinements which have been introduced into the mathematical modelling methods have
built additional conservatism into the derived gust loads. Thus the simplified models used previously to assess operational
gust statistics have led to conservative estimates of derived gust exceedances. It is also shown that current aircraft modelling
techniques have introduced additional increases in predicted aircraft response loads without allowances for compensating
reductions in design gust velocities.

2.2 Further Reassessment of Gust Statistics using CAADRP Data

A further reassessment of Gust Statistics using CAADRP (Civil Aviation Authority Data Reduction Programme) Data
has been made by analysing the response of a BAC 1-11 500 *Series aircraft’ on standard airline routes.

The assumptions and procedures used in producing a mathematical model for the 1-11 500 series aircraft are described
and an assessment of the measured incremental centre of gravity (C.G.) accelerations from CAADRP and ONERA data is
made. The CAADRRP results refer to a set of routine airline route results using all flight data whereas the ONERA data
consisted only of a set of high ‘g" CAADRP results produced for incremental accelerations in excess of ().5g.

An assessment has been made of the ‘average mission’ from each of the 124 routine CAADRP flights and this has been
broken down for all the flights, for flights in the Berlin Corridor and for flights not in the Berlin Corridor. Mission Analysis
results, using the characteristic values of frequency (N,) and Root Mean Square (A). are determined from the mathematical
model of the 1-11 500 series aircraft calculated in accordance with current airworthiness regulations, with the measured
CAADRP and ONERA data and these have been presented in reference 2.2.1. Also included in the Appendix is a
comparison of the Mission Analysis results with those using the ESDU "Average Gust Frequencies’ method presented in
reference 2.2.2. This comparison has been made for incremental C.G. accelerations. Comparisons have also been made for
all mission segments and the average design cruise speed comparing the incremental C.G. accelerations obtained from the
Mission Analysis method with those of Pratt, discrete 1-cosine gust and design envelope methods.

From the results presented for the above methods conclusions have been drawn comparing predicted gust loads for a
probability of 2x107* exceedances per hour (as defined in JAR 25.305(d)) with those found from the measurements
contained in the CAADRP and ONERA data for a 1-11 500 series aircraft.

The gust velocities obtained from the 1-11 ONERA data have also been compared with the values obtained from the
original assessment of the American data based on measurements prior to 1950 and on which certification requirements for
gust loads are based.

2.3 Gust Description for Active Control Technology

The design of aircraft using active control technology requires a knowledge of the individual gusts that make up
continuous turbulence. A method of describing the shapes of the individual gusts has been developed from data produced on
research flights on a T33 at 1000ft and on a Canberra near the top of a thunderstorm at 46000ft. It is shown that the gusts
that are important for a particular response are strongly dependent on the rate at which Zero Crossings occur in that
response. The method has been used on CAADRP special turbulence events measured on the BAC 1-11 and the Trident.
(Reference 2.3.2),

A plot has been made of peak magnitude versus wave length. This is done by plotting in a non-dimensional form peak
magnitude divided by standard deviation and wave length divided by average wave length 1/N,, where N, is the count of
zero crossings.

The shape of this curve is shown to be very similar whether it be from gust velocity data or C.G. data from T33,
Canberra or CAADRP record, and whether from full or reduced sampling rates.

Finally a curve can be drawn for all the CAADRAP data on which is drawn a curve deduced from the points at a
probability of 1 in 100 augmented by an allowance for manoeuvring equivalent to 1m/sec.

This curve may be said to be a result that the work was seeking, representing the gust magnitude as a function of gust
wave length for a constant global probability. The global probability is deducible from the 1 in 100 of the figure itself
multiplied by the probability of a CAADRAP Special Event of this severity assessed at about once every 11,000 to 18,000
hours which implies limit load levels.

It is concluded (in Reference 2.3.3) that the results presented should suffice to enable a relaxation of the isolated gust
regulation at the lower wave lengths.

Further work is planned looking into the significance of combined loads from gusts and manocuvres, and the control
movements which should be allowed.
2.4 The Openrating Environment for Modern Transport Helicopters

The CAA, in concert with major rotor operators and manufz s has recen aunched a data recordig
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programme on two types of transport helicopter. It is intended that strain gauge and accelerometer data measured during
routine civil operations will provide a more detailed knowledge of the service operating environment for these unique types
of aircraft. Of particular interest will be the collection of additional, low level gust data for comparison with existing statistics
derived entirely from fixed wing operations. It is hoped that sufficient data will be available by the end of 1986 to allow
examination of the results and an assessment of the implications on the response of fixed wing aircraft.

2.5 Measurement of the Fore and Aft Component of Turbulence on Operational Combat Aircraft

An instrument to record the high frequency fluctuations in pitot pressure caused by fore and aft gusts experienced by
aircraft has been designed. It is being fitted to a few combat aircraft which will begin collecting data in RAF operational
service in the Autumn of 1985. The aircraft are also instrumented to record loads experienced. Techniques for handling and
reducing the turbulence data are at present being evolved and it is hoped that a statement on progress can be made by the
end of 1986.

3.0 METHODS OF CALCULATING AIRCRAFT RESPONSE IN TURBULENCE (INCLUDING NON-LINEAR
RESPONSE)

3.1 Modelling the Flexible Aircraft and the Turbulence

A brief description is given of the way in which the flexible aircraft and the turbulence are modelled. The linear
representation which follows has been in existence for many years. The non-linear work is of recent origin.

The basic aircraft equations of motion are assembled as a set of simultaneous second order differential equations. The
generalised co-ordinates are chosen as normal modes or branch modes of the aircraft, and the response forces are equated to
the gust forces. The mode shapes are chosen to cover the frequency range of interest and the response quantities required.

The equation of motion may be solved for a specific gust input by either of two principal methods. The time plane
solution which involves a step-by-step integration of the equation timewise for the required input, and the frequency plane
solution which involves derivation of a transfer function for the response quantity of interest to a unit gust input. This transfer
function is then multiplied by the input gust spectrum, and an output response spectrum obtained, from which may be
calculated the continuous turbulence co-efficients familiarly A and N,,.

Both forms of solution are appropriate where the representations of the aircraft and aerodynamics are linear, and
Fourier transform methods may be used to show the exact equivalence of the two approaches. The standard calculations
carried out for Airworthiness and Procurement Authorities assume a standard linear representation, and Continuous
Turbulence (C.T.) requirements have been formulated on a statistical basis using linear equations.

3.2 Response Solutions for Non-Linear Representations

Non-linearities can be introduced in either the aircraft modelling or the aerodynamics, or both. Non-linearities
normally encountered include non-linear lift curve slope, non-linear power control units or control surfaces, digital control
and non-linear control laws.

Whereas the time plane solution may be used with no inherent difficulty in the non-linear case, the assumptions
required for the frequency plane method are immediately violated.

Solutions for discrete gust inputs present no problems using the time plane, but solutions for C.T. have to cover long
periods of time to give statistically reliable results. Work is in hand to develop acceptable approximate methods of producing
C.T. results.

The initial approach is to produce pseudo-random gust histories against time which when applied to a linear time plane
aircraft model will give results in close agreement with results obtained for a conventional frequency plane C.T. analysis.
These gust histories may then be used as the input to the non-linear model. and response quantities produced. In practice.
care is taken to minimise the effects of transients due to initial conditions, and to obtain a satisfactory resolution at low
frequency without computing for an undue length of time.

This approach can be made to work but, even with approximations, is extremely cumbersome to use and excessively
expensive in computer time. Even using a reduced model only a limited range of response quantities and flight/aircraft
conditions can be covered in a reasonable time.

To cover the complete range of cases necessary for an aircraft design, alternative methods are being tried whereby
discrete gust results are used to estimate the C.T. results. Early results look promising although in the long run, these results
will have to be examined together with the results obtained using the statistical discrete gust method, and their adequacy
judged.
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3.3 Test Techniques for Validation of Aircraft Response

There is a need to validate the dynamic and static mathematical models of the structure, the aerodynamics, the systems
and the input gust environment and as a result test techniques have to be derived that cover each model in turn and then the

total aircraft and system in a flight test.

Testing includes ground resonance testing, ground rig tests, simulators, wind tunnel tests and flight tests. Flight testing
includes both defined control tests to excite the aircraft in steady conditions and measurements of the response in turbulence.

Recently the A310 and the BAC 1-11 have been used for flight testing load alleviation systems and a short summary of
the test techniques are given below :-

®  A310 Load Alleviation Flight Testing

In this test spoilers and outboard ailerons were used to provide the alleviation, and the testing consisted of measuring
the transfer functions between the controls and a number of interesting quantities for the purpose of :

— checking the prediction processes of the transfer function
checking the stability of the system and comparison with predictions
checking the control law tolerances in relation to the uncertainities in the prediction process

checking the open loop time histories response to direct ramp, triangular and pseudo continuous turbulence in the open
and closed loop of the load alleviation law against predictions

These tests were carried out at two speeds and the tests showed that the functioning of the load alleviation law was
successfully demonstrated in flight and that the response of the major modes of the aircraft to sinusoidal and discrete inputs
compared reasonably well with the predictions.

® BAC 1-11 — Load Alleviation Flight Testing

In this test only the spoiler controls, using fast rate jacks (300°/sec), were used to provide the alleviation for the wing,

In the open loop a large number of flight tests were carried out at a number of speeds in which discrete and continuous inputs
were put into the control system over a wide range of wavelengths, amplitudes and frequency. The response of the aircraft
was then analysed in order to check the spoiler aerodynamic forces, lag, and responses of the aircraft by way of accelerations
and forces.

3.4 Response of Flexible Wind Tunnel Models to Turbulence

The U K. is participating in the design and testing of active control systems for flutter suppression and gust load
alleviation on a wind tunnel model. The model is basically a Tornado flutter model which has been modified for these tests
by MBB to include inboard and outboard control surfaces on the trailing edge of the wings, and now spoilers on the upper
surface of the wing.

Specific turbulence forms have been generated in the wind tunnels by the use of moving vanes and the responses
measured. In comparison with flight measurements, the lack of realism in some aspects of the experiment is offset by the
unique ability to generate repeatable discrete gusts and continuous turbulence with known characteristics. Aerodynamic
representation of the aircraft and the effects of turbulence penetration were investigated and the mathematical model of the
aircraft was refined. On this basis an active control system was designed which successfully reduced the wind tunnel gust
loads, see reference 3.4.1.

In the UK. preliminary tests have been carried out in the British Aerospace, Brough high speed wind tunnel where a
paddle wheel has been installed in the tunnel floor to act as a gust generator. To date sinusoidal testing has been carried out,
and work is planned on step and ramp inputs, see reference 3.4.2.

3.5 Spanwise Variation of Turbulence

Wing loads predicted from continuous turbulence models are compared for power spectra assuming the same gust
velocity across the span of the aircraft and spectra including spanwise variations of gust velocity. Investigations are extended
to aircraft with active controls for gust load alleviation. It is shown that there are significant differences in the predicted
alleviation in some circumstances. This work is still underway at RAE Farnborough and will be the subject of a report still to
be issued.

Measurements of the spanwise variation of the normal component of turbulence are available from GNAT XPS0S.
Some records have been analysed using both Power Spectral Density and Statistical Discrete Gust techniques, and further
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investigations of the data are planned. (Reference 3.5)

3.6 SDG/PSD Relationships (Linear Response)

The power-spectral-density (PSD) and statistical-discrete-gust (SDG) methods have in the past been contrasted as
alternative approaches to the analysis and prediction of aircraft response to atmospheric gusts and turbulence. Recent work
has clarified the relationship between the methods and provided a common framework, in the form of a statistical pattern
theory, whereby a unified approach (3.6.1) may be adopted.

In a recent series of memoranda (3.6.2-4), it has been shown how standard power-spectral procedures to quantify the
stochastic response of linear systems may be implemented by a variational technique : the ‘method of equivalent
deterministic variables’. In Reference 3.6.3 a discrete-element technique is described for implementing numerically the
above variational formulation. The input profiles used in this analysis are already familiar from existing discrete-gust
methods. On this basis it has been shown (3.6.3) that the SDG and PSD methods may be matched such that the former is
essentially an approximate numerical implementation of the latter. On the other hand, reference 3.6.1 also discusses
important aspects in which the SDG and PSD models differ. This divergence applies particularly to the modelling of gusts of
extreme intensity.

3.7 SDG and Non-Linear Response

A feature of the SDG method is that non-linear and linear systems may be assessed in a unified manner 3.7.1, 3.7.2. In
each case, response evaluation is based upon a worst-case analysis in which the maximum response to families of equi-
probable gust patterns is found. For non-linear systems, however, the search for a worst-case must be performed for several
families of inputs, corresponding to different levels of intensity, whereas for linear systems only a single (arbitrary) intensity
need be considered.

The validity of the SDG method for predicting the stochastic response of non-linear systems has been supported by
numerical simulation studies (3.7.3) in which the results of the prediction method have been compared with measurements of
the simulated stochastic response of various modelled systems. In this digital-simulation study, inputs were random-process
samples and system outputs were calculated by numerical integration of the associated non-linear differential equations.

Applications of the SDG method to investigate effects of non-linear control-system behaviour upon aircraft response
are reviewed in Reference 3.7.2.

3.8 Correlation of Stochastic Loads

A particular problem arising in the specification of structural design-load conditions concerns the relationship between
the results of a PSD statistical analysis of the aircraft dynamic response and the requirements dictated by existing Stress
Office practice. Stress analysis utilises design conditions incorporating a set of forces in equilibrium. PSD methods however,
lead instead to individual design-level values of load such as shear, bending moment and torsion, at various points in the
structure. They are defined statistically and generally do not occur simultaneously.

Various methods (e.g. Reference 3.8.1) exist for generating design conditions to match the statistically defined loads
resulting from the PSD analysis. More recently, a rational method for generating design conditions which incorporate forces
in equilibrium has been presented by Noback (3.8.2). This method, the equal probability technique, is based on the idea that
the correct design load condition for any load or stress is that combination of loads that is most probable under the condition
that the specified load or stress is equal to its design value.

Whilst Noback’s procedure is theoretically ideal, evaluation of the large number of correlations involved could be
prohibitive. In reference 3.8.3 an approximate method was therefore proposed which combines the objectives of the equal
probability technique with a representation of design loads as a sum of elementary load distributions. An associated
macching process was also proposed. The method involves the use of deterministic input patterns comprising ‘ramp-gust’
components and is based on relationships, recently established, (reference 3.6.1), between the SDG and PSD models of
turbulence (see para. 3.6).

4.0 LOW LEVEL OPERATION
4.1 Measurement and Analysis of Turbulence using an MoD GNAT at Bedford

Low altitude turbulence measurements made by a Gnat aircraft have been described in reference 4.1.1. Two types of
statistical analysis of the turbulence records have been employed : power spectral density and statistical discrete gust. In
illustration of these methods, six samples of turbulence, all at mean radio altitudes at or below 200 metres, have been
discussed in detail (4.1.1). Analysis of a much larger sample of the turbulence data gathered is continuing and results are to
be published in a later report.
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A particular outcome of the analysis is a two-parameter representation (4.1.2) of turbulence patches which combines
measures of power-spectral-density and intermittency with an exponential (non-Gaussian) amplitude distribution. This
representation is applicable, in particular, to the prediction of loads, ride-bumpiness and control-system activity.

Another particular area of analysis has been the comparison of statistics at the most extreme intensities with those at
lower levels of intensity (4.1.3). The results tend to support a recent proposal (4.1.4) for a turbulence model in which the
fractal dimension (4.1.5) of the turbulence takes different values under conditions of extreme and lesser intensity.

4.2 Turbulence Measurement on a Tornado

There is a current flight programme on the Tornado at RAE Bedford for the measurement of structural loads and
turbulence response, including the extraction of the gust time histories. The structural significance of combined gust and
manoeuvre loads is to be assessed for low altitude flight. Comparison of the flight data with mathematical model predictions
is planned, to aid the understanding of the combined loading actions.

4.3 Helicopter Measurements

Under this section on low level turbulence, reference is made back to paragraph 2.5 where a helicopter data recording
programme is discussed.

5.0 CONCLUDING REMARKS AND ACKNOWLEDGEMENT

This paper has made references to a number of areas where work has been, or will be, done in the field of turbulence.
Although not exclusive it is thought that most of the important items, and items of general interest have been noted, and as
such it presents an overview of work on turbulence in the UK.

As mentioned in the introduction, in most cases the paragraphs have been contributed by those working on the topics
and help from the following must be acknowledged :
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