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激光雷达选址对飞机尾涡特征参数反演的影响
庄南剑１,赵丽雅２,谷润平１,魏志强１

(１􀆰中国民航大学 空中交通管理学院,天津　３００３００;２􀆰中国南方航空股份有限公司北京分公司,北京　１０１３１８)

摘　要:为了提高距离高度显示器模式激光雷达的尾涡探测与反演精度,提出了基于涡核区域分割

的机场激光雷达最佳选址求解算法,研究了激光雷达横向和纵向安装位置对尾涡反演精度的影响;
考虑尾涡消散和下沉影响,建立了激光雷达动态回波数据仿真模型;推导了尾涡区域分割径向距离

公式,根据区域分割后的速度极值点确定了尾涡涡核位置;对涡核位置进行探测时间差修正后代入

诱导速度方程,利用涡核附近的特征点径向速度构建了联立方程组,求解了尾涡环量相对误差;结

合机场的机型占比数据,设计了激光雷达最佳选址的计算流程;基于国内某机场一周的运行数据,
提取了５种典型机型数据进行机场激光雷达选址影响分析,确定了该机场的最佳激光雷达布局位

置.研究结果表明:激光雷达选址的横向距离对反演精度影响较大,且存在最佳横向距离,大约为

飞机翼展的１０倍;最佳横向距离附近大约２００m是较佳的选择范围,该范围内探测精度变化不大;纵
向距离选择存在最小值,最小值与尾涡下沉速度成正相关,对于典型民航大型飞机,大约为８００m;当
纵向距离大于最小值时,其变化基本不影响尾涡探测精度;机场激光雷达的最佳选址区域为横向位

置在最佳横向距离附近、纵向距离大于最小值的长条形区域.可见,机场激光雷达最佳选址求解算

法是有效的,可以应用于尾涡探测试验或动态尾流间隔系统的激光雷达选址决策分析.
关键词:航空运输;飞机尾涡;激光雷达;选址;反演算法;探测精度
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Abstract:Toimprovetheaccuraciesofwakevortexdetectionandretrievaloflidarinrangeheight
indicatormode,analgorithmforsolvingtheoptimallocationofairportlidarbasedonthevortex
coreregionsegmentation wasproposed．Theinfluenceofthelidarlateralandlongitudinal
installationpositionsontheaccuracyofwakevortexretrievalwasstudied．Consideringtheeffects
ofwakevortexdissipationanddescent,asimulation modeloflidardynamicechodata was
established．Theradialdistanceformulaofthewakevortexregionsegmentationwasdeduced,

andthewakevortexcorepositionsweredeterminedaccordingtothevelocityextremepointsafter
theregionsegmentation．Afterthedetectiontimedifferencewascorrected,thevortexcore



交　通　运　输　工　程　学　报 ２０２２年

positionsweresubstitutedintotheinducedvelocityequation．Thesimultaneousequationswere
constructedusingtheradialvelocityofthecharacteristicpointnearthevortexcore,andthe
relativeerrorofthewakevortexcirculationswassolved．Thecalculationprocessforthelidar
optimallocationwasdesignedbasedontheporportionofaircrafttypesattheairport．According
totheoperationaldataatadomesticairportforoneweek,dataoffivetypicalaircrafttypeswere
extractedtoanalyzetheimpactofairportlidarlocation,andtheoptimallidarlocationofthe
airportwasdetermined．Researchresultsshowthatthelateraldistanceofthelidarlocationhasa
greatinfluenceontheretrievalaccuracy,andthereisanoptimallateraldistance,whichisabout
１０timestheaircraftwingspan．Approximately２００mneartheoptimallateraldistanceisaprettygood
selectionrange,andthedetectionaccuracywithinthisrangedoesnotchangemuch．Thereisaminimum
valuefortheselectionoflongitudinaldistance,whichispositivelycorrelatedwiththedescentspeedof
thewakevortex．Forthetypicallargecivilaviationaircraft,thevalueisabout８００ m．Whenthe
longitudinaldistanceisgreaterthantheminimumvalue,itschangebasicallydoesnotaffectthewake
vortexdetectionaccuracy．Thebestlocationareafortheairportlidarisalongstripareawherethelateral
positionisneartheoptimallateraldistance,andthelongitudinaldistanceisgreaterthantheminimum
value．Itcanbeseenthatthealgorithmforsolvingtheoptimallocationoftheairportlidariseffective,

andcanbeappliedtothewakevortexdetectionexperimentorthelidarlocationdecisionanalysisofthe
dynamicwakeseparationsystem．２tabs,１１figs,３１refs．
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０　引　言

飞机产生升力时会在翼尖生成一对反向旋转的

尾涡.飞机在起降阶段的飞行速度小,升力系数大,
产生的尾涡强度大,会对后机飞行安全产生很大的

威胁.现今机场飞机在起降时必须满足固定的尾流

时间间隔,以避免出现危险的尾涡遭遇现象[１],但保

守的安全间隔同时也限制了机场的运输能力.使用

多普勒激光雷达对飞机尾涡进行实时探测和特征参

数反演,可以在确保飞行安全的情况下,缩短飞行间

隔,提高机场跑道利用率,减少飞机延误[２Ｇ３].
激光雷达是晴空条件下最有效的风场探测设备

之一,具有时空分辨率高、数据获取率高的特点[４Ｇ６].
激光雷达可以通过平面位置显示器(PlanPosition
Indicator,PPI)和距离高度显示器(RangeHeight
Indicator,RHI)２种扫描方式探测尾涡.PPI模式

在飞机飞行航迹正下方设置激光雷达,向上扫描探

测尾涡;RHI模式在跑道或跑道延长线侧边布置激

光雷达,扫描飞机航迹的横向截面探测尾涡.对飞

机尾涡探测识别进行的研究有:徐世龙等[７]使用

PPI模式在飞机起飞航迹下方扫描尾涡,但尾涡探

测数据误差略大;胡以华等[８]采用 RHI模式对客机

A３４０进行了尾涡探测试验,激光雷达安装的横向距

离约为６００m;潘卫军等[９Ｇ１１]采用RHI模式对B７４７、

B７３７、A３２０等多种机型起飞阶段的尾涡进行了探测,
雷达安装在跑道的侧边位置,并对多种机型的尾涡演

化进行了分析;Wu等[１２Ｇ１３]采用RHI模式在北京首都

机场距跑道中线目标点斜向距离２５０m,距接地点

１０００m位置进行试验,试验考虑了地面效应对近地

尾涡的影响,分析了近地尾涡演化特性;Liu等[１４]采

用RHI模式在绵阳和成都机场对起飞和进近飞机尾

涡进行了探测,并分析了侧风对尾涡轨迹的影响;

Hon等[１５Ｇ１６]采用RHI模式在香港机场连续３年开展了

激光雷达探测进近阶段飞机尾涡的试验,激光雷达布

置在下滑道侧方大约４００m 的位置;Penkin等[１７]在

Pulkovo机场跑道末端１２００m、侧向８００m位置布置

激光雷达,采用RHI模式对B７３７机型尾涡进行探测;

Yoshikawa等[１８]在Narita机场跑道末端２２００m、侧向

０３２
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４００m位置布置激光雷达,采用 RHI模式开展了尾

涡探测试验;Smalikho等[１９]在 Tolmachevo机场跑

道延长线侧向２８５m 位置对不同型号飞机进近阶

段的尾涡进行了探测识别.国内外开展的激光雷达

尾涡探测试验主要采用 RHI模式,因为 RHI模式

较PPI模式精度更高.各项试验针对部分机型都

取得了较为有效的探测结果,但大多数试验的激光

雷达都固定在某一特定位置,未进行激光雷达在机

场不同位置时的探测效果对比.
尾涡反演的特征参数主要是飞机尾涡涡核位置

及尾涡环量,其中尾涡环量是计算的难点.目前尾

涡反演的主要方法可分为优化求解法和特征点反算

法两类.优化求解法通过建立涡核位置和尾涡环量

的数学模型,利用最大似然估计法及其他优化算法

对测量数据进行优化求解,确定与结果最匹配的尾

涡特征参数,这方面的相关研究有:Frehlich等[２０]针

对仅尾涡涡核半径已知的情况,利用最大似然估计法

计算尾涡特征参数,算法计算精度较高,但计算量大,
计算时间长;Smalikho等[２１Ｇ２２]分别计算出尾涡涡核位

置、涡核区域,然后利用计算得到的尾涡信息进行建

模和优化求解,从而减少了优化求解计算量,但计算

时间仍较长,不适用于实时计算;Gao等[２３]根据气溶

胶的弱惯性建立了与多普勒速度和特征参数相关的

控制方程,通过优化方法求解了尾涡涡核位置和环

量.特征点反算法根据探测径向速度的极值点,利
用速度包络等方法确定涡核位置,根据求解的涡核

位置及涡核周围的少数特征点速度求解尾涡环量,
这方面的相关研究有:Köpp等[２４Ｇ２５]提出速度包络

法求解涡核位置,利用涡核外侧特征点反算尾涡环

量;吴永华等[２６]在速度包络法基础上在某机场进行

了尾涡探测和特征参数反演;赵丽雅等[２７Ｇ２８]考虑尾

涡下沉及消耗,提出了动态尾涡特征参数反算方法;

Li等[２９Ｇ３１]利用径向速度极值点确定涡核位置,再构

造涡核附近的闭合曲线,通过沿曲线积分得到尾涡

环量,并迭代求解涡核位置和尾涡环量.特征点反

算法计算速度快,但计算精度易受特征点选取方式

影响,而且速度包络法对探测角度不佳的尾涡涡核

位置识别率较差.
已开展的尾涡探测试验和特征参数反演研究中,

不同试验安装位置存在较大差异,各试验对激光雷达

选址的有效性和合理性均未进行分析.激光雷达的

探测位置和探测方式会从根本上决定探测数据的有

效性,从而影响尾涡特征参数反演的精度.本文首先

基于RHI扫描模式,建立了激光雷达探测尾涡的动

态回波数据的仿真模型;其次,为了避免速度包络法

计算涡核位置的误判,提出一种区域分割方法用于确

定尾涡涡核位置,计算尾涡环量相对误差;然后,针对

多机型运行机场的激光雷达选址问题给出了最佳选

址计算方法,并以国内某机场为例,进行了算法验证.

１　激光雷达动态回波数据仿真

飞机机翼产生升力时,由于下翼面压强大于上

翼面,下翼面气流从两侧翼尖绕到上翼面,形成２个

尾涡.机翼两侧对称的尾涡在彼此作用下慢慢下

沉,且强度随时间逐渐减小.

１．１　尾涡特性演化模型

当尾涡刚刚形成,还没有扩散衰减的时候,初始

环量取决于飞行中飞行器的重力、速度和翼展,计算

公式为

Γ０ ＝ W
ρVTb＝ ４W

ρVTπB
(１)

式中:Γ０ 为尾涡初始环量;W 为飞机重力;ρ为大气

密度;VT 为飞机飞行真空速;b为尾涡的初始涡核

间距;B 为飞机的翼展.
尾涡形成后,环量会慢慢扩散衰减,尾涡生成后

t时刻的尾涡环量Γ(t)为

Γ(t)＝Γ０p(t)＝Γ０ (１．１－１０
－５t′

t＋５t′ ) (２)

t′＝２πb２

Γ０
(３)

式中:p(t)为随时刻t变化的尾涡消耗函数;t′为参

考时间.
尾涡的诱导速度模型采用 HallockＧBurnham 模

型,该模型与尾涡的拟合度好,形式简单,速度变化相

对比较平滑.模型计算任意点诱导速度的公式为

v(r,t)＝η(r,t)Γ０ (４)

η(r,t)＝ p(t)r
２π(r２＋r２

c)
(５)

式中:v(r,t)为t时刻距涡核核心距离r处的尾涡诱

导速度;η(r,t)为诱导速度随时刻t和距离r变化的

函数;rc 为尾涡的涡核半径,通常为(３％~５％)b.
尾涡受诱导速度影响会下沉,下沉速率ω为

ω＝Γ(t)
２πb

(６)

１．２　激光雷达尾涡探测模型

激光雷达与飞机在终端区的相对位置如图１所

示,图中:坐标原点O 位于跑道入口;x 轴沿跑道中

线延长线方向;z轴垂直向上;y轴根据右手定则确

定;O′为激光雷达探测横截面的坐标原点;y′轴为探

１３２
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图１　激光雷达摆放位置

Fig．１Lidarinstallationlocation

测横截面的水平轴,平行于y轴;z′轴为探测横截面

的垂直轴,平行于z轴;xd 为激光雷达距跑道入口

的纵向距离;yd 为激光雷达距跑道延长线的横向距

离;γ为下滑道的下滑角.
飞机着陆的下滑道在跑道端的入口高度一般为

１５m,结合y′O′z′平面距跑道入口的距离xd 和下滑

角γ,可以确定飞机穿越y′O′z′平面的高度,即飞机

尾涡的初始高度h０ 为

h０ ＝１５＋tan(γ)xd (７)

　　由式(７)可知,飞机尾涡的初始高度与激光雷达

纵向距离xd 成正相关.随后尾涡会逐渐下沉,t时

刻尾涡的高度h(t)为

h(t)＝h０－ωt (８)

　　激光雷达探测的原理是通过发射脉冲信号,
并接收大气分子或者气溶胶颗粒的后向散射信

号,从而确定探测点大气沿激光雷达探测方向的

径向速度.因为尾涡涡核附近点的速度较大,较
容易被探测识别,所以激光雷达探测角度需对准

尾涡左右涡核位置.激光雷达在y′O′z′平面使用

RHI模式扫描飞机尾涡的场景如图２所示,图中:

R 为探测点到激光雷达的径向距离;φ为激光雷达

探测射线与水平线的夹角;θ为激光雷达探测射线

可扫描的角度.

图２　激光雷达尾涡探测剖面

Fig．２　Lidarwakevortexdetectionprofile

设激光雷达开始探测的时刻为ts,扫描的角速

度为ωd,那么可以得到激光雷达探测射线与水平线

的夹角φ为

φ＝θ－ωd(t－ts) (９)

　　探测点的坐标采用以激光雷达为圆心极坐标表

示,记为(R,φ),在该点测得的径向速度记为V(R,φ),
径向速度大小由该时刻的尾涡高度和尾涡环量决

定.将扫描范围内的各点径向速度存储下来,得到

尾涡径向速度矩阵.

２　机场激光雷达最佳选址求解算法

２．１　区域分割确定涡核位置

激光雷达探测到的尾涡径向速度矩阵中,左右

尾涡涡核附近会各有１个极大值和１个极小值,确
定涡核位置首先需要确定这４个极值点坐标.固定

径向距离R,查找不同扫描角φ中正速度最大的角

度φmax和负速度最大的角度φmin,定义径向速度差

ΔV 为

ΔV ＝ [V(R,φmax)－V(R,φmin)]􀅰

　　sign(φmax－φmin) (１０)
式中:V(R,φmax)为点(R,φmax)处测得的径向速度;

V(R,φmin)为点(R,φmin)处测得的径向速度.
然后,在不同径向距离R 条件下的径向速度差

ΔV 中查找速度差数值最大的径向距离Rmax和数值

最小的径向距离Rmin,从而确定左右尾涡分割径向

距离Rs 为

Rs ＝ (Rmax＋Rmin)/２ (１１)

　　根据分割径向距离Rs 将激光雷达扫描区域分

割成左右２个部分,如图３所示.

图３　激光雷达扫描区域分割

Fig．３　Segmentationoflidarscanningarea

在右侧区域查找径向速度最大的点和径向速度

最小的点,两点连线确定中点即为右涡涡核所在位

置,记为(RR,φR);采用同样的方法可在左侧区域确

定左涡涡核所在位置,记为(RL,φL).根据左右涡

核位置,可以计算出左右涡核的探测时刻分别为

２３２
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tR ＝h０－RRsinφR( )

ω

tL ＝h０－RLsinφL( )

ω

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(１２)

式中:tR 为探测到右涡涡核的时刻;tL 为探测到左

涡涡核的时刻.

２．２　尾涡环量相对误差计算

得到涡核位置信息后,需要在尾涡流场中选取

受单涡影响较大,受双涡耦合影响较小的探测数据

点进行环量计算.图４为环量计算探测数据点选取

范围,图中:n为尾涡附近数据点选取个数;φi 为右

侧涡附近第i个数据点的角度,i＝１,２,􀆺,n;φj 为

左侧涡附近第j个数据点的角度,j＝１,２,􀆺,n.通

过比较φR 与φL 的大小关系,最佳的数据点应该选

取φ值较大涡上方和φ 值较小涡下方的数据点,在
涡核区域外各取n个探测数据点.

图４　环量计算数据点选取范围

Fig．４　Selectionrangeofdatapointsforcirculationcalculation

由于激光雷达扫描时间的差异,探测第i个数

据点对应的时刻ti 与涡核时刻并不一致,无法直接

进行径向速度计算,因此,在进行径向速度计算时,
需要将探测到的左右涡核位置信息修正到ti 时刻.
同理,计算数据点j的径向速度时,也需要将涡核位

置修正至探测第j个数据点对应的时刻tj.右涡涡

核在tR 时刻的位置为(RR,φR),在t时刻的位置为

此位置延z轴偏移ω(tR－t),由于环量的计算点都

在涡核附近选取,与tR 时刻的偏差不大,因此,涡核

位置偏移较半径RR 而言是小量,可近似认为右涡

涡核进行时间修正后的半径仍为RR,修正后的角度

为φ′R,则修正后的位置为(RR,φ′R).同理可得左涡

涡核修正的位置(RL,φ′L).左右涡核修正后的角度

分别为

φ′R ＝φR ＋ω(tR －t)
RR

φ′L ＝φL ＋ω(tL －t)
RL

ì

î

í

ï
ï

ï
ï

(１３)

　　根据左右涡核修正至ti 时刻和tj 时刻的位置,
可以确定第i个数据点和第j个数据点到左右涡核

的距离分别为

DRi ＝RR(φi－φ′Ri)

DLi ＝ R２
L (φ′Li－φi)２＋ RL －RR( )２

DRj ＝ R２
R (φ′Rj－φj)２＋ RL －RR( )２

DLj ＝RL(φ′Lj－φj)

ì

î

í

ï
ï
ï

ï
ï
ï

(１４)

式中:DRi为ti 时刻右涡核到数据点i的距离;DLi为

ti 时刻左涡核到数据点i的距离;DRj为tj 时刻右涡

核到数据点j的距离;DLj为tj 时刻左涡核到数据点

j的距离;φ′Ri为右涡涡核修正到ti 时刻的角度;

φ′Li为左涡涡核修正到ti 时刻的角度;φ′Rj为右涡涡

核修正到tj 时刻的角度;φ′Lj 为左涡涡核修正到

tj 时刻的角度.
再将式(１４)代入诱导速度公式(４),将左右涡核

的诱导速度相加可得

　

η DRi,ti( )ΓR＋η DLi,ti( )
RL(φi－φ′Li)

DLi
ΓL＝

　　V RR,φi( )

η DRj,tj( )
RR(φ′Rj－φj)

DRj
ΓR＋η DLj,tj( )ΓL＝

　　V RL,φj( )

ì

î

í

ï
ï
ï
ï

ï
ï
ïï

(１５)

式中:ΓR 为待求解的右涡涡核初始环量;ΓL 为待求

解的左涡涡核初始环量;η(DRi,ti)为ti 时刻距涡核

核心距离DRi处的诱导速度计算函数;η(DLi,ti)为

ti 时刻距涡核核心距离DLi处的诱导速度计算函数;

η(DRj,tj)为tj 时刻距涡核核心距离DRj处的诱导速

度计算函数;η(DLj,tj)为tj 时刻距涡核核心距离

DLj处的诱导速度计算函数;V(RR,φi)为点(RR,φi)
处测得的径向速度;V(RL,φj)为点(RL,φj)处测得

的径向速度.
将探测得到的V(RR,φi)和V(RL,φj)代入

式(１５)可以求解出ΓR 和ΓL.为了减少误差,将φ值

较大涡上方n个数据点和φ值较小涡下方n个数据

点两两组合,计算出n×n组的涡核初始环量ΓR 和

ΓL,再求平均可以计算出右涡尾涡初始环量的平均

值Γ
－

R 和左涡尾涡初始环量的平均值Γ
－

L 分别为

Γ
－
R ＝ １

nn∑
n

i＝１
∑
n

j＝１
[η(DLj,tj)V(RR,φi)－η(DLi,ti)􀅰

RL(φi－φ′Li)
DLi

V(RL,φj)] [η(DRi,ti)􀅰

η(DLj,tj)－η(DLi,ti)
RL(φi－φ′Li)

DLi
􀅰

η(DRj,tj)
RR(φ′

Rj－φj)
DRj

] (１６)

Γ
－
L ＝ １

nn∑
n

i＝１
∑
n

j＝１
[η(DRj,tj)

RR(φ′Rj－φj)
DRj

V(RR,φi)－

３３２
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η(DRi,ti)V(RL,φj)] [η(DLi,ti)
RL(φi－φ′Li)

DLi
􀅰

η(DRj,tj)
RR(φ′Rj－φj)

DRj
－η(DRi,ti)􀅰

η(DLj,tj)] (１７)

利用激光雷达探测数据计算得到尾涡环量后,
与根据机型参数计算出的尾涡环量理论值进行对

比,通过尾涡环量相对误差判断不同扫描参数对尾

涡特征参数计算的影响.尾涡环量相对误差计算公

式如下

δ＝
(Γ

－
R ＋Γ

－
L)－２Γ０

２Γ０
(１８)

式中:δ为尾涡环量相对误差.

图５　激光雷达最佳选址计算流程

Fig．５　Calculationprocessforlidaroptimallocation

２．３　机场激光雷达最佳选址计算流程

设机场降落的飞机机型有m 种,机场激光雷达

可摆放的最大纵向距离为xmax,最大横向距离为

ymax.考虑机场所有机型尾涡探测的激光雷达最佳

摆放位置计算流程如图５所示,图中:k为飞机机型

种类的序列号,k＝１,２,􀆺,m;Δx 为激光雷达摆放

位置调整的纵向距离增量;Δy为激光雷达摆放位置

调整的横向距离增量;e为允许的误差阈值;Pk 为第

k种机型的相对误差矩阵.

针对第k种机型,首先通过尾涡探测精度估算

方法,按照纵向距离增量Δx和横向距离增量Δy依

次计算不同激光雷达位置、不同扫描开始时刻的尾

涡环量探测相对误差,若相对误差超过误差阈值e,
则不记录;若各扫描时刻的相对误差均未超过阈值,
则将各时刻相对误差取平均后存入相对误差矩阵

Pk;然后重复上述步骤计算m 种机型的误差矩阵,
将各相对误差矩阵有效数据对应的雷达位置取交

集,确定激光雷达位置范围;最后,在可用选址范围

内,按照机型数量比例对各机型探测相对误差加权

求平均,得到相对误差均值矩阵P
－,选择相对误差均

值最小的摆放位置作为该机场的激光雷达最佳选址

位置(xopt,yopt),该点的相对误差均值P
－

opt为

P
－
opt ＝ min(P

－)＝ min ∑
m

k＝１
Pkfk( ) (１９)

式中:fk 为第k种机型飞机数量占所有飞机数量的

百分比.

３　算例分析

３．１　激光雷达选址对反演精度的影响

以 A３２０飞机为例进行分析,飞行参数如表１
所示.设置着陆机场标高为０,进近下滑道角度为

３°.在不考虑探测噪声影响的静空中,激光雷达各

参数为扫描角度２０°,角度分辨率０．５°,距离分辨率

３m,扫描角速度为１°􀅰s－１,初始时刻开始扫描.尾

涡环量计算探测数据点个数n取８.
表１　A３２０飞行参数

Table１　FlightparametersofA３２０

飞行参数 取值

着陆重力/N ６４５１２０

翼展/m ３３．９

进近速度/(m􀅰s－１) ５９．６

初始环量/(m２􀅰s－１) ３２５．７

初始下沉速度/(m􀅰s－１) １．９５

３．１．１　纵向位置影响分析

分析激光雷达横向距离分别为３００、６００、９００m
三种情况下,纵向距离从４００m到１６００m以２０m
距离增量变化对尾涡探测精度的影响,仿真试验结

果如图６所示.
由图６可见:激光雷达在不同横向距离条件下,

环量相对误差随纵向距离变化的趋势一致,都是在

纵向距离较小时,环量探测误差很大,过了某一临界

值之后,误差在有限范围内波动变化,波动范围与纵

４３２
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图６　纵向位置对探测精度的影响

Fig．６　Influencesoflongitudinalpositionondetectionaccuracy

向距离相关性弱,与横向距离相关性强;在纵向距离

小于大约５００m 时,无论横向距离如何设置,都无

法得到准确的尾涡环量,这是因为激光雷达纵向距

离与初始尾涡高度成正相关,在纵向距离较小时,初
始尾涡高度低,易下沉到受地面效应影响的高度,地
面效应会使涡核发生变形,导致探测数据不可用;当
纵向距离从５００m增大到６００m 时,初始尾涡位置

不断升高,在考虑了下沉运动后仍然可以被探测到,
横向距离小的激光雷达先探测到尾涡,横向距离大

的激光雷达需要更高的尾涡才能探测准确;在纵向

距离超过６００m 之后,探测精度趋于稳定,纵向距

离对误差的影响变小,探测误差主要随横向距离增

加而增大.

３．１．２　横向位置影响分析

根据纵向位置影响分析结果,激光雷达在纵向

距离大于６００m时探测精度稳定,故分析纵向距离为

８００、１２００、１６００m三种情况下,横向距离从２００到

１０００m以１０m距离增量变化对尾涡探测精度的影

响,仿真试验结果如图７所示.
由图７可见:激光雷达在不同纵向距离条件下,

虽然环量相对误差随横向距离的变化曲线局部有所

波动,但是总体趋势都是随着激光雷达摆放横向距

离的增加,探测误差先明显减小后逐渐增加,存在最

佳横向距离;横向距离在大约２５０m 以下时,无论

纵向距离如何设置,探测误差都非常大,这主要是因

为横向距离太小时,为了扫描尾涡周围一定范围的

速度数据需要很大的扫描角度范围,超过了设置的

扫描角度,激光雷达无法扫描到必要的尾涡周边数

据,导致计算结果偏差很大;当横向距离超过大约

３００m以后,激光雷达可以扫描到完整的尾涡速度

场,环量相对误差降低至２０％以下;在横向距离大

图７　横向位置对探测精度的影响

Fig．７　Influenceoflateralpositionondetectionaccuracy

约４００m 时,误差接近最小值,之后随着横向距离

的增加,误差波浪起伏不断增大,这是因为当激光雷

达与尾涡之间距离较远时,角度每次偏转的尾涡扫

描间距增大,探测的尾涡周边数据较少,不够精细,
由此计算出的涡核位置和尾涡环量的误差波动幅度

大,平均误差大;环量相对误差受纵向距离影响较

小,此结论与纵向距离对探测精度的影响结论一致.

图８　A３２０探测误差等值线

Fig．８　A３２０detectionerrorcontours

３．１．３　机场激光雷达选址影响分析

机场激光雷达选址范围为最大纵向距离xmax为

１６００m,最大横向距离为ymax为１０００m,纵向距离

增量Δx和横向距离增量 Δy 都设为５０m,激光雷

达扫描开始时刻ts＝０,１,􀆺,１０s,误差阈值e为

２０％,计算激光雷达在不同位置 A３２０机型的尾涡

环量的误差均值,绘制误差等值线,如图８所示.由

图８可见:探测误差随横向距离先减小后增大,对于

给定纵向距离存在最佳横向距离,且大致在４００m
左右;探测误差随纵向距离的变化不太明显,最佳横

５３２
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向距离随纵向距离增加呈现略微增大的趋势;较佳

的激光雷达选址位置在横向距离３００~５００m,纵向

距离大于９００m 的区域;在激光雷达选址时,应优

先考虑横向距离的设置,尽量选择最佳横向距离附

近,而纵向距离的选择影响较小且可选范围较大.

３．２　最佳选址与机型参数的关系

保 持 其 他 参 数 不 变,将 A３２０ 机 型 替 换 成

B７３７、A３３０、B７７７、A３８０四种机型,各机型的飞行参

数如表２所示.
表２　各机型飞行参数

Table２　Flightparametersofvariousaircrafttypes

机型 B７３７ A３３０ B７７７ A３８０

着陆重力/N ６６３６１０ １８５０３４０ ２０１８５１０ ３８６００００

翼展/m ３４．３ ６０．３ ６０．９ ７９．８

进近速度/(m􀅰s－１) ６９．４ ６８．４ ６６．８ ６８．４

初始环量/(m２􀅰s－１) ２８４．４ ４５７．７ ５０６．２ ７２１．４

初始下沉速度/(m􀅰s－１) １．６８ １．５４ １．６９ １．８３

图９　各机型探测误差等值线

Fig．９　Detectionerrorcontoursofvariousaircrafttypes

　　针对４种机型进行尾涡环量探测误差计算,结

果如图９所示,可见:与 A３２０翼展接近的 B７３７的

激光雷达选址较佳的横向距离为 ３００~５００ m,

A３３０和B７７７的较佳的横向距离为４００~６５０m,翼
展最大的 A３８０较佳的横向距离为５５０~８５０m,存
在飞机翼展越大,较佳的横向距离范围也越大的规

律,这是因为飞机翼展越大,尾涡的涡核半径和涡核

间距会越大,同时翼展大的飞机,着陆重力也越大,
初始环量大,尾涡流场速度快,而从而使得正负速度

极值更易被准确探测,提高探测和反演精度;最佳横

向距离也与翼展有一定的关系,翼展越大,最佳横向

距离越大,B７３７与 A３２０翼展大约为３５m,最佳横

向距离都在４００m附近,A３３０和B７７７翼展大约为

６０m,最佳横向距离都在５００m附近,而A３８０翼展大

约为８０m,最佳横向距离在７００m附近,因此,最佳

横向距离大约为飞机翼展的１０倍;各机型的最小纵

向距离在７００m左右,而 A３２０和 A３８０的激光雷达

选址最小纵向距离在８００m以上,这是因为 A３２０和

A３８０机型的尾涡下沉速度约为１􀆰９m􀅰s－１比其他
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机型不到１􀆰７m􀅰s－１的下沉速度更大,在相同选址

位置和探测角度的时候,这２种机型的尾涡更易下

沉到地面,因此,要达到相同的探测精度,需要增加

探测尾涡的初始高度,即增大激光雷达布置的纵向

距离.

３．３　机场激光雷达最佳选址计算

在国内某机场一周的９０１１条运行数据中,去除

上述５种典型机型外的其他机型数据１０１９条,统计

５种机型在剩余７９９２条中所占比例,如图１０所示,
根据机场激光雷达最佳选址计算流程可确定所有机

型尾涡环量探测误差加权平均后的均值矩阵.

图１０　某机场机型分布

Fig．１０　Distributionofaircrafttypesatanairport

图１１　多机型探测误差均值等值线

Fig．１１　Detectionmeanerrorcontoursofmultipleaircrafttypes

图１１为均值矩阵的等值线,可知:误差最小的

激光雷达选址位置在纵向距离８５０~１６００m,横向

距离３５０~５００m 这一区域范围;均值矩阵中的最

小值为２􀆰３３％,对应的激光雷达最佳选址位置为纵

向距离１５００m,横向距离５００m 位置;在满足误差

小于４％条件的选址位置中,纵向距离最小的位置

为纵向距离８５０m,横向距离４００m,此时误差均值

为３􀆰３０％,与最优选址对应的误差接近,因此,若机

场纵向空间有限,可选择比纵向距离临界值稍大的

纵向位置,横向距离做相应减小,即可保证计算误差

仍然较小.

４　结　语

(１)激光雷达横向位置对计算精度的影响较

大,随横向距离增加,计算误差先减小后增大,存
在最佳横向距离.纵向距离对计算精度的影响较

小,超过纵向距离临界值后,计算误差迅速减小并

趋于稳定.
(２)激光雷达最佳横向距离与飞机翼展成正相

关,大约为飞机翼展的１０倍;可用横向距离范围也与

飞机翼展成正相关,翼展越大,可用横向距离范围越

大,对于典型的民航大型飞机,考虑４％精度的横向

距离范围至少约为２００m,考虑８％精度的横向距离

范围至少约为５００m;纵向距离临界值,即可用纵向

距离最小值与尾涡下沉速度成正相关,对于典型的民

航大型飞机,可用纵向距离最小值大约为８００m.
(３)激光雷达的最佳选址区域为横向位置在最

佳横向距离附近,纵向位置大于纵向距离临界值的

区域,为长条形.机场激光雷达最佳选址求解算法

可应用于尾涡探测试验或动态尾流间隔系统的激光

雷达选址决策分析,提供最佳选址位置以提高试验

或系统尾涡探测的精度.
(４)本文针对某型激光雷达的最佳选址进行了

计算分析,未开展激光雷达扫描角度、分辨率、角
速度等设备参数对探测精度和最佳选址的影响分

析;另一方面,本文基于无干扰大气的尾涡探测进

行分析,实际环境中存在阵风、侧风、紊流等干扰,
会对尾涡演化和探测结果产生影响,因此,后续可

针对受干扰大气环境中的尾涡探测和最佳选址问

题进行研究.
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