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摘要 相干多普勒激光雷达(Coherent
 

Doppler
 

Lidar,
 

CDL)凭借高精度、高时空分辨率等优势已成为晴空尾涡探

测的主要手段。为了提高飞机尾涡观测效率并实现数据的快速处理和实时显示,基于2018年在四川开展的尾涡

观测实验,提出了一种基于CDL频谱宽度和径向风速的尾涡快速识别方法,并基于此方法分析了典型机型的尾涡

演化过程。结果表明,不同机型的尾涡演化趋势相似,均在距地面约50
 

m处产生并向下、向外扩散,尾涡环量逐渐

减小,但由于近地面效应的影响,会伴有短时间环量增加现象。随着飞机重量和翼展的减小,尾涡的耗散时间缩

短,左右涡初始涡核的间距减小,频谱宽度融合现象更明显,该现象消失所历经的时间增加。
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Abstract Coherent
 

Doppler
 

lidar
 

 CDL 
 

is
 

frequently
 

used
 

to
 

detect
 

wake
 

vortexes
 

in
 

the
 

clear
 

days
 

because
 

of
 

its
 

advantages
 

of
 

high
 

precision 
 

high
 

spatial
 

and
 

temporal
 

resolution
 

and
 

so
 

on 
 

To
 

improve
 

the
 

observation
 

efficiency
 

of
 

wake
 

vortexes
 

and
 

realize
 

the
 

fast
 

processing
 

and
 

real-time
 

displaying
 

of
 

data 
 

the
 

wake
 

vortex
 

observation
 

experiments
 

were
 

performed
 

in
 

Sichuan
 

province
 

in
 

2018
 

and
 

a
 

fast
 

method
 

for
 

identification
 

of
 

wake
 

vortexes
 

was
 

presented
 

based
 

on
 

the
 

radial
 

velocity
 

and
 

spectral
 

width
 

given
 

by
 

CDL 
 

In
 

addition 
 

the
 

wake
 

vortex
 

evolution
 

processes
 

of
 

typical
 

aircraft
 

types
 

were
 

analyzed
 

based
 

on
 

the
 

proposed
 

method 
 

The
 

results
 

show
 

that
 

the
 

wake
 

vortex
 

evolution
 

tendency
 

is
 

similar
 

for
 

all
 

different
 

aircraft
 

types 
 

which
 

first
 

occurs
 

at
 

about
 

50
 

m
 

above
 

the
 

ground 
 

then
 

diffuses
 

downward
 

and
 

outward 
 

and
 

the
 

circulation
 

of
 

wake
 

vortexes
 

gradually
 

decreases 
 

However 
 

it
 

is
 

accompanied
 

by
 

the
 

short-time
 

increase
 

of
 

circulation
 

under
 

the
 

influence
 

of
 

the
 

near-ground
 

effect 
 

With
 

the
 

decrease
 

of
 

aircrafts
 

weight
 

and
 

wingspan 
 

the
 

dissipation
 

time
 

of
 

wake
 

vortexes
 

decreases 
 

the
 

initial
 

distance
 

between
 

the
 

cores
 

of
 

the
 

right
 

and
 

left
 

wake
 

vortexes
 

gets
 

short 
 

the
 

fusion
 

phenomenon
 

of
 

spectral
 

width
 

becomes
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more
 

obvious 
 

and
 

the
 

time
 

for
 

the
 

disappearance
 

of
 

this
 

phenomenon
 

increases 
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1 引  言

尾涡是一种由飞机升力引起的呈喇叭状并向后

延伸的翼尖涡[1],通常由两个旋转方向相反、初始强

度相近的涡组成。统计数据表明,尾涡及湍流是造

成飞机低空事故的主要原因之一[2]。为了保证飞行

安全,国际民航组织(International
 

Civil
 

Aviation
 

Organization,
 

ICAO)于21世纪末基于最大起飞重

量,将客机分为重型、中型以及轻型三类,并制定了

相应的间隔标准[3]。但该标准是基于每个类别最坏

情况的保守估计,极大限制了机场的吞吐量。为了

进一步压缩尾涡间隔并提高机场吞吐量,研究者基

于大量尾涡观测数据的统计结果提出了更精确的尾

涡静态间隔标准,即 RECAT[4]和 RECAT-EU[5]。
两个标准都考虑了尾涡演化机制及飞机动力学参数

的影响,包括翼展、进近速度等[3,6],对原标准进行

了扩充,形成了更细致的分类[6]。未来尾涡间隔标

准将向动态化方向发展,在保障飞行安全的前提下,
基于实时观测数据的快速处理和直观显示[7]将有助

于尾涡间隔的动态压缩和机场吞吐量的提高。

ICAO认可的尾涡观测手段有两种,一种是声

断层扫描,另一种是相干多普勒激光雷达(Coherent
 

Doppler
 

Lidar,
 

CDL),其中CDL适用于晴空尾涡

的 观 测[8-10]。最 早 的 报 道 可 追 溯 到 1994 年,

Köpp[11]基于法兰克福机场多普勒风速计的实测数

据,验证了利用多普勒激光雷达进行尾涡特性反演

的可 能 性。CDL 的 工 作 机 制 包 含 连 续 波-CDL
(Continuous-Wave

 

Coherent
 

Doppler
 

Lidar,
 

CW-
CDL)和 脉 冲-CDL (Pulsed

 

Coherent
 

Doppler
 

Lidar,
 

PCDL)两种,鉴于CW-CDL可获取精确的

切向速度分布[12],基于单台和多台CW-CDL的尾

涡观测实验也已陆续开展[11,13]。但由于CW-CDL
的探 测 范 围 受 限[12],尾 涡 探 测 以 PCDL 为 主。

Köpp等[12,14]基于2
 

μm
 

PCDL实测数据,开发了一

套 数 据 处 理 算 法,利 用 速 度 包 络 (Velocity
 

Envelope,VE)法实现了多普勒频谱、径向速度、尾
涡涡核位置以及环量的提取,并对2

 

μm
 

PCDL和

10
 

μm
 

CW-CDL的尾涡同步观测结果进行了比

较[14]。在此基础上,Rahm 等[15-16]利用机载2
 

μm
 

PCDL,实现了大型运输机尾涡的探测和演化过程

的分析,同样利用VE法进行了单个扫描片段中尾

涡特征参数(涡核位置及环量)的提取,并基于连续

扫描片段对尾涡位置和环量的演化进行了反演;此
外,对尾涡特征参数反演的误差进行了估计,结果表

明,利用基于数值模拟的激光雷达数据得到的计算

误 差 远 小 于 实 际 测 量 的 平 均 值 与 散 点 的 差 值。

Bouteyre等[17-18]于2009年开发了一套端对端多普

勒外差激光雷达模拟器系统以对激光雷达的观测结

果进行预测和比对,之后基于1.5
 

μm
 

PCDL实现了

侧向和轴向尾涡的探测,并与CW-CDL的观测结果

进行了比对,其中CW-CDL的涡核位置反演精度为

0.1
 

m,环量反演相对误差为10%,1.5
 

μm
 

PCDL
反演的侧向尾涡的涡核位置误差为±2

 

m,环量反

演误差也为10%。Jacob等[19]于2015年基于美国

Lockheed
 

Martin公司的 WindTracer原始频谱数

据,开 发 了 新 的 涡 核 位 置 识 别 和 环 量 反 演 算 法

WakeMod
 

4.1,与原算法[20]相比,新算法提高了尾

涡特 征 参 数 反 演 的 性 能。Smalikho等[21-22]基 于

1.55
 

μm
 

PCDL实测数据,提出了径向速度(Radial
 

Velocity,
 

RV)法并进行了涡核位置与环量的反演,
与VE法的反演结果相比,两种方法的涡核位置反

演相对误差相近,但RV法的环量反演相对误差比

VE法高20%左右,适用于稳定大气和弱湍流条件。
随后,针对不同情形下的尾涡动力学特征与演化过

程,相 关 的 反 演 方 法 也 得 到 了 进 一 步 的 优 化。

Hallermeyer等[23]为了提高尾涡特征参数的反演精

度并缩短反演时间,提出了一种将原有的 VE法和

参数化方法相结合的新的尾涡特征参数反演方法,
并基于该方法,利用解析仿真和大涡模拟,对不同机

型和不同天气状态下产生的尾涡进行了模拟,最终

得到的环量反演均方根误差小于20%。Smalikho
等[24-25]分析了不同飞机机型的尾涡演化过程,并据

此进一步确定了不同机型和不同湍流强度条件下利

用RV法进行尾涡特征参数反演的局限性,分析了

尾涡在不同状态近地面层下的空间动力学和演化特

征。此外,相关研究也考虑了近地面效应(near-
ground

 

effect,NGE)[8,26]和扫描模式引起的速度失

真[8,27],尾涡反演精度提高了约10%[26]。
为了进一步提高尾涡观测效率,本文基于2018

年8月6日至10月22日在四川开展的尾涡观测实
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验,提出了一种基于PCDL实测频谱宽度和径向风

速对尾涡进行识别与反演的快速处理方法。该方法

通过将实测数据与给定航班信息进行动态匹配,实
现了有效尾涡观测片段的自动化提取和不同架次尾

涡起止时刻的快速识别,从而进一步根据PCDL测

量的频谱信号、径向风速以及飞机尾涡的分布特征

进行了综合分析,对涡核位置和尾涡环量进行了准

确反演,最终实现了尾涡演化过程的分析。基于最

新的尾涡间隔标准,本文选取2018年9月7日的尾

涡观测结果,对不同类别典型机型的尾涡演化过程

进行了分析。

2 系统介绍与实验设置

2.1 系统介绍

本次实验采用中国海洋大学与青岛镭测创芯科

技有限公司联合研制的 Wind3D
 

6000三维扫描型

PCDL。PCDL 近 年 来 主 要 用 于 航 空 安 全 保

障[8,28-29]、风资源勘测[30-31]及大气环境监测[32-34]等

领域。该系统向大气中发射1550
 

nm的激光光束,
光束与大气气溶胶粒子相互作用后的后向散射信号

在平衡探测器中与本振光进行拍频以获得多普勒频

移,经过模/数转换和快速傅里叶变换后,可获得距

离分辨的频谱信号并实现径向风速的反演[30]。系

统的主要技术指标如表1所示。

表1 Wind3D
 

6000
 

PCDL技术指标

Table
 

1 Technical
 

specifications
 

of
 

Wind3D
 

6000
 

PCDL

Parameter Value

Wavelength
 

/nm 1550
Pulse

 

repetition
 

rate
 

/kHz 10
Pulse

 

energy
 

/μJ 160
Pulse

 

width
 

/ns 100--200
Power

 

consumption
 

/W <300
 

Radial
 

velocity
 

measurement
 

range
 

/(m·s-1)-37.5--37.5
Velocity

 

measurement
 

uncertainty
 

/(m·s-1) ≤0.1
Measurement

 

range
 

/m 40--6000
Range

 

resolution
 

/m 15--30

2.2 实验设置

尾涡观测实验于2018年8月6日至10月22
日在四川开展,分三个阶段进行,实验地点为绵阳南

郊机场(Mianyang
 

Nanjiao
 

Airport,简称
 

MNA)和
成都双流国际机场(Chengdu

 

Shuangliu
 

International
 

Airport,简称
 

CSIA)。具体实验信息如表2所示,
选址及观测示意图如图1所示。为了更完整、准确

地捕捉飞机尾涡,PCDL的扫描光束平面与机场跑

道平面垂直,扫描光束在跑道平面内的投影与跑道

所在的方向垂直,如图1中实线及弧线区域所示。
这样可保证飞机起降过程中产生的尾涡的垂直剖面

与扫描光束平面平行,从而避免径向风速在尾涡垂

直剖面投影造成的观测误差。
表2 四川尾涡观测实验信息

Table
 

2 Experimental
 

information
 

of
 

wake
 

vortex
 

observation
 

in
 

Sichuan

Phase Location Date Scope

Phase
 

1 MNA 20180806--20180821 Observation
 

of
 

wake
 

vortex
 

during
 

departing
 

at
 

MNA

Phase
 

2 CSIA 20180825--20180920 Observation
 

of
 

wake
 

vortex
 

during
 

landing
 

at
 

CSIA

Phase
 

3 CSIA 20180921--20181022 Observation
 

of
 

wake
 

vortex
 

during
 

departing
 

at
 

CSIA

图1 尾涡观测选址及观测示意图。(a)
 

MNA;
 

(b)CSIA(降落阶段);
 

(c)CSIA(起飞阶段)

Fig.
 

1 Location
 

and
 

layout
 

of
 

wake
 

vortex
 

observation 
 

 a 
  

MNA 
 

 b 
 

CSIA landing
 

stage  
 

 c 
 

CSIA take-off
 

stage 

  在 本 次 实 验 中,PCDL 采 用 距 离 高 度 显 示

(Range
 

Height
 

Indicator,
 

RHI)模式进行观测,方
位角固定,俯仰角在一定范围内变化,观测参数设置

及飞机轨迹情况如表3所示。该扫描方式可以显示

激光雷达径向风速在高度方向上的分布情况,其优

势在于低俯仰角时具有较高的垂直分辨率,现已成
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表3 四川尾涡观测实验PCDL观测参数及飞机轨迹信息

Table
 

3 PCDL
 

observation
 

parameters
 

and
 

aircraft
 

trajectory
 

information
 

of
 

wake
 

vortex
 

observation
 

experiment
 

in
 

Sichuan

Parameter
 

type Parameter Specification

PCDL
 

observation
 

parameters

Azimuthal
 

angle
 

φ
 

/(°)
260(MNA)

90(CSIA)

Elevation
 

angle
 

θ
 

/(°)
0--25(phase

 

1)

0--10(phase
 

2)

0--30(phase
 

3)

Scanning
 

rate
 

ω
 

/[(°)·s-1] 1--2

Duration
 

of
 

each
 

radial
 

measurement
 

Δt
 

/s About
 

0.2
 

Duration
 

of
 

each
 

scanning
 

t
 

/s 10--15
 

Angle
 

resolution
 

Δθ
 

/(°) 0.1--0.4

Aircraft
 

trajectory
 

information

Take-off
 

run
 

SD
 /m 1500--3400

Landing
 

run
 

SL
 /m 1200--2600

Maximum
 

rate
 

of
 

climbing
 

VC
 /(m·s-1) About

 

23

Maximum
 

rate
 

of
 

descending
 

VD
 /(m·s-1) About

 

15

Approach
 

speed
 

V0
 /(m·s-1) 66.9--75.1

Characteristic
 

speed
 

0
 /(m·s-1) 1.33--1.90

Characteristic
 

time
 

t0  /s 13.3--36.7

为尾涡探测的常规观测模式。

3 尾涡快速识别与定位原理

3.1 航班信息动态匹配算法

为了进一步提高数据处理效率,针对典型机型

的尾涡演化过程进行了分析。本文首先基于PCDL
尾涡观测片段时间信息和航班信息提出了动态匹配

算法,包括两次匹配过程,实现了不同架次有效尾涡

观测片段的筛选和尾涡起止时刻的识别。初次匹配

为时间匹配,即PCDL扫描片段时刻与航班起降时

刻的匹配。为了捕捉每架飞机尾涡的完整演化过

程,该算法以航班起降时刻为基础,通过设置分析时

间范围,对PCDL扫描片段进行初次筛选。但由于

分析时段内可能存在多架次飞机起降,为了剔除非

目标架次飞机产生的尾涡,需要进行二次匹配。二

次匹配通过对连续有效PCDL扫描片段的数目和

航班起降时刻进行判别,获得了目标架次尾涡的起

止时刻,从而进一步对涡核轨迹和环量进行演化分

析。动态匹配的算法流程图如图2所示。

3.2 基于径向风速及频谱宽度的尾涡快速识别方法

通过对初次匹配得到的所有PCDL扫描片段

进行径向风速及频谱宽度分析,可获得尾涡快看图,
进而通过判断扫描片段中是否含有明显的尾涡特

征,快速识别有效扫描片段。

径向风速识别法是基于激光雷达风速测量原理

及飞机尾涡速度分布特征对尾涡进行快速识别的,
识别原理如图3所示。当观察视角为面向飞机头部

时,飞机尾涡的左侧涡旋呈顺时针旋转,右侧涡旋呈

逆时针旋转。在激光雷达的风速测量过程中,通常

将远离激光雷达方向的风速定义为正值,朝向激光

雷达方向的风速定义为负值。图3中实线代表扫描

光束,光束1与左涡相切位置处的尾涡速度方向远

离激光雷达,所以此处径向风速为正值;光束2与左

涡和右涡相切的4个位置处的尾涡速度方向均朝向

激光雷达,所以对应的相切位置处的径向风速为负

值;同理,光束3与右涡相切的位置处的尾涡速度方

向远离激光雷达,所以此处径向风速为正值。图3
中两条粗虚线为扫描到左右涡核的光束,综合尾涡速

度分布特征以及激光雷达测风原理,可得左涡粗虚线

上半部分所测径向风速为正,下半部分所测径向风速

为负;同理,右涡粗虚线上半部分所测径向风速为负,
下半部分所测径向风速为正。因此,可通过二维径向

风速图中的正负速度对快速直观地进行尾涡识别。
频谱宽度识别法基于PCDL,利用快速傅里叶

变换得到的频谱信号以及飞机尾涡速度分布特征对

尾涡进行快速识别,识别原理如图4所示。首先选

取激光雷达扫描片段里单个径向的单个距离库,识
别谱峰位置[图4(a)中b处]以及相应的频谱信号
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图2 PCDL扫描片段与航班信息动态匹配流程图

Fig.
 

2 Flow
 

chart
 

of
 

dynamic
 

matching
 

of
 

PCDL
 

scan
 

fragments
 

and
 

flight
 

information

图3 径向风速法识别尾涡的原理图

Fig.
 

3 Principle
 

diagram
 

of
 

wake
 

vortex
 

identification
 

with
 

radial
 

velocity
 

method

强度Pmax。基于大量尾涡实测数据,将0.17Pmax 设

为阈 值,分 别 选 取 峰 值 位 置 左 右 两 侧 小 于 等 于

0.17Pmax 且最接近的两点,识别它们的位置[图4(a)
中a处和c处],计算这两点对应的速度值[图4(b)
中V1 和V2]并计算两者的差值,将该值定义为对应

距离库的频谱宽度Dwidth。不同方法下PCDL识别

尾涡示例如图5所示。径向风速法下PCDL识别尾

涡示例如图5(a)所示。尾涡的存在会使得频谱发

生展宽,尾涡处的频谱宽度值显著大于周围背景风

场,根据大量实测数据设置频谱宽度阈值,当某个距

离库的频谱宽度值大于阈值时,认为该距离库存在

尾涡,具体示例如图5(b)所示。

3.3 涡核位置定位及环量反演方法

基于径向风速和频谱宽度的综合分析,可对有

效PCDL扫描片段进行识别,从而对尾涡特征及其

演化过程进行进一步识别和分析。尾涡是否对后机

存在潜在危害以及存在的危害大小主要取决于两个

因素:运动轨迹及尾涡强度。通过分析尾涡的运动

轨迹可判断尾涡是否会对后机产生影响,而通过反

演尾涡强度则可判断尾涡对后机的影响程度。本文

通过径向速度和频谱宽度的综合分析,对涡核位置

进行了定位,从而分析尾涡的运动轨迹;基于切向速

度沿尾涡半径方向的速度包络信息,进行了尾涡环

量的反演,并与B-H 模型[35]进行了拟合比对以验

证反演准确性,从而评估尾涡强度的变化。
涡核位置的识别包括其水平位置和垂直位置的

识别。基于3.2节描述的径向风速和频谱宽度的变

化规律,通过识别每个距离库内径向风速最大值与

最小值之差以及频谱宽度最大值,可实现涡核水平

位置的提取,示例如图6所示,两条曲线分别代表频

谱宽度最大值Dwidth 以及径向风速最大值与最小值

之差Dspeed 随距离库的变化情况。通常涡核所在距

离库径向风速的正负差异最为明显,Dspeed 最大;当
距离涡核越来越远时,正负速度对的绝对值逐渐减

小,Dspeed 也随之减小,所以在单个涡核两侧一定距
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图4 频谱宽度法识别尾涡原理图。(a)频谱强度分布图;
 

(b)频谱宽度计算原理图

Fig.
 

4 Principle
 

diagrams
 

of
 

wake
 

vortex
 

identification
 

with
 

spectral
 

width
 

method 
 

 a 
 

Distribution
 

of
 

spectrum
 

intensity 
 

 b 
 

schematic
 

of
 

spectrum
 

width
 

calculation

图5 不同方法下PCDL识别尾涡示例(A333型,20180910T001839)。(a)径向风速法;
 

(b)频谱宽度法

Fig.
 

5 Examples
 

of
 

wake
 

vortex
 

identification
 

by
 

PCDL
 

with
 

different
 

methods
 

 Type
 

A333 
 

20180910T001839  

 a 
 

Radial
 

velocity
 

method 
 

 b 
 

spectral
 

width
 

method

离范围内,从左到右Dspeed 呈现先增大后减小的趋

势,一对涡则表现为双峰结构。同理,Dwidth 在涡核

所在距离库这一位置处最大,以涡核为圆心,随半径

增大,Dwidth 逐渐减小,与Dspeed 呈现类似的分布特

征。因此,通过定位Dspeed 和Dwidth 最大值的双峰位

置,均可实现涡核水平位置的提取。

图6 径向风速和频谱宽度的双峰结构分布

(A320机型,20180910T000220)

Fig.
 

6 Bimodal
 

distributions
 

of
 

radial
 

velocity
 

and
 

spectrum
 

width
 

 Type
 

A320 
 

20180910T000220 

在理想情况下,Dspeed 和Dwidth 在涡核附近均表

现为双峰结构,此时根据双峰位置定位涡核水平位

置是准确有效的。但由于尾涡自身的演化及其与周

围大气的复杂相互作用,在多数情况下,两者并不同

时呈现典型的双峰结构,如图7(a)、(c)、(e)所示。
为了满足各种情况下涡核水平位置的反演需求,弥
补Dspeed 或Dwidth 单一判据的局限性,本文利用DR

进行涡核水平位置的综合识别:

DR=(k×Dwidth)×Dspeed, (1)
式中:DR 为涡核水平位置综合识别参数;k 为频谱

宽度因子,取值为0.1。图7(b)、(d)、(f)分别为上

述三种情况下DR 随距离库的变化情况,由此可见

DR 在各类情况下均表现出明显双峰结构,可满足

复杂情形下涡核水平位置的识别和反演。

  实现涡核水平位置提取后,可利用不同径向涡

核所在距离库下的径向风速分布对涡核垂向位置进

行反演,如图8所示。图8(a)中最小速度[图4(b)
中V1]出现在3.9°仰角处,最大速度[图4(b)中V2]
出现在4.9°仰角处,结合激光雷达风速测量原理以

及飞机尾涡速度分布特征进行分析,可判断出该尾

涡上部远离激光雷达,下部朝向激光雷达,呈顺时针
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图7 基于Dspeed、Dwidth 和DR 的涡核水平位置识别。(a)(b)
 

20180910T000138;
 

(c)(d)
 

20180910T210542;
 

(e)(f)
 

20180910T155221
Fig.

 

7 Identification
 

of
 

vortex
 

core
 

horizontal
 

position
 

based
 

on
 

Dspeed Dwidth
 and

 

DR 
 

 a  b 
 

20180910T000138 
 

 c  d 
 

20180910T210542 
 

 e  f 
 

20180910T155221

图8 径向风速随仰角分布图(A333机型,20180910T111901)。
(a)左涡核;

 

(b)右涡核

Fig.
 

8Radial
 

velocity
 

versus
 

elevation
 

angle
 

 Type
 

A333 
 

20180910T111901  
 

 a 
 

Left
 

vortex
 

core 
 

 b 
 

right
 

       vortex
 

core

旋转,该尾涡为左涡。同理,可通过图8(b)分析右

涡的径向风速分布特征。此处假设尾涡为规则圆

形,则最大速度和最小速度呈轴对称分布,此时最大

速度所在方向与最小速度所在方向形成夹角的角平

分线方向即为涡核所在方向,该方向与地面形成的

夹角即为涡核所在位置对应的俯仰角,由此可进行

涡核垂向位置的反演。经过径向风速、频谱宽度综

合分析,可最终获得涡核位置。图9为上述扫描片

段中 识 别 出 的 涡 核 位 置 的 可 视 化 示 意 图,其 中

图9(a)中曲线DR 的双峰位置可用于确定涡核水平

位置;图9(b)中的两圆点分别代表左右涡核位置,
两曲线分别代表最小径向风速与最大径向风速所对

应的仰角和距离库信息,用于确定涡核所对应的俯

仰角(垂直位置),其中Pmax 为最大径向风速对应的

俯仰角,Pmin 为最小径向风速对应的俯仰角。

图9 涡核位置可视化示意图(A333机型,20180910T111901)

Fig.
 

9 Visualization
 

of
 

vortex
 

core
 

location
 

 Type
 

A333 
 

20180910T111901 

  假设尾涡为规则圆形且呈轴对称分布,环量可

基于切向速度分布进行计算[8,36]:

Γ(R)=2πRVt(R), (2)
式中:Γ(R)为给定半径R 处的尾涡环量;Vt(R)为
该处的尾涡切向速度。尾涡切向速度的理论分布如

图10(a)所示[37],以尾涡上半部分为例,无明显侧风

作用时,涡核至尾涡边缘的切向速度先增大后减小,
对应的初始环量分布先随着半径和切向速度的增加

而迅速增大,然后随着切向速度的减小,环量增长趋

于平缓。激光雷达实测尾涡切向速度沿尾涡半径方

向的分布图如图10(b)所示。此处将涡核位置设为

零点,涡核所在水平线以上的半径为正值,以下的半

径为负值。上下两条曲线分别代表最大速度及最小

速度。以图10(b)中左图为例,左涡涡旋呈顺时针

旋转,上半部分半径为正值,切向速度也为正值;上
方曲线显示,0~15

 

m
 

范围内的切向速度分布呈现
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先增大后减小的变化趋势,与理论分布表现出较好

的一致性;下方曲线显示,-15~0
 

m
 

范围内的切向

速度也与理论分布吻合。图10(b)中右图为右涡切

向速度沿半径方向的变化情况,变化趋势也与理论

分布吻合,从而验证了基于激光雷达的尾涡切向速

度反演方法的准确性。获得尾涡切向速度分布后,

环量可基于(2)式进行计算。图11为环量反演与

B-H模型拟合的比对结果,两者变化趋势吻合,拟
合效果较好。因此,当涡核位置较低且切向速度分

布缺失时,可利用B-H模型基于已有环量观测数据

进行切向速度分布缺失位置处的环量拟合,以解决

近地面效应影响下的尾涡环量反演问题[8]。

图10 切向速度的理论与实测分布图。(a)尾涡切向速度与初始环量的理论分布图[37];
 

(b)激光雷达实测的切向速度分布图(A333机型,20180827T153828)

Fig.
 

10 Theoretical
 

and
 

measured
 

distributions
 

of
 

tangential
 

velocity 
 

 a 
 

Theoretical
 

distributions
 

of
 

tangential
 

velocity
 

and
 

initial
 

circulation 37  
 

 b 
 

distribution
 

of
 

tangential
 

velocity
 

measured
 

by
 

PCDL
 

 Type
 

A333 
 

20180827T153828 

图11 环量反演与B-H模型拟合的比对结果(A333机型,20181015T081139)。(a)左涡核;
 

(b)右涡核

Fig.
 

11 Comparison
 

of
 

retrieved
 

circulation
 

and
 

B-H
 

model
 

fitting
 

 Type
 

A333 
 

20181015T081139  
 

 a 
 

Left
 

vortex
 

core 
 

 b 
 

right
 

vortex
 

core

4 基于不同机型的尾涡快速识别定位

与演化分析

  基于最新的尾涡间隔标准,客机分类进一步得

到细化,被分为Super
 

Heavy(A类)、Upper
 

Heavy
(B类)、Lower

 

Heavy(C 类)、Upper
 

Medium(D
类)、Lower

 

Medium(E类)和Light(F类)六类[5]。
为了尽可能减小不同个例中大气状态的差异以及背

景风场对不同机型尾涡演化的影响,本文均选取

2018年9月7日背景风速绝对值较小的尾涡观测

个例,对不同类别下典型机型的尾涡演化过程进行

分析。

4.1 B类-A333型客机尾涡演化分析

尾涡是由飞机翼尖处自下而上翻动的气流产生

的,是以翼尖为中心的高速旋转并向后和向下延伸

的螺旋形气流。在近场演化阶段,涡面卷起生成尾
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涡;在远场演化阶段,尾涡在大气中演化并最终耗

散,持续时间与飞机动力学参数及环境风场的气象

条件有关。基于PCDL观测到的 A333型客机尾

涡,演化的径向风速组图如图12所示。图12(a)中
的尾涡处于初始阶段,左右涡的正负风速对明显,正
负风速对的中心位置为涡核所在位置。尾涡在距离

PCDL约500
 

m 位置处生成,涡核垂直高度接近

50
 

m,初始涡间距较大,尾涡所在位置较高。且该

阶段的尾涡强度较大,正负风速绝对值显著大于周

围环境风场。随后尾涡进入演化过程,随着时间的

推移,涡核位置逐渐下降,其高度由50
 

m左右下降

至43
 

m左右[图12(b)]和36
 

m左右[图12(c)]。
涡核位置下降速度也逐渐减缓,如图12(d)~(i)所

示,涡核位置已无明显下降现象并呈现向外扩散的

趋势,左涡由初始阶段距PCDL约480
 

m向左扩散

至460
 

m左右,右涡由初始阶段距PCDL约520
 

m
扩散至540

 

m左右。尾涡的强度也逐渐减弱,正负

风速差异仍比较明显但绝对值逐渐减小,与背景风

速趋于一致。图13为同时段尾涡演化的频谱宽度

组图,其呈现的尾涡基本演化特征与径向风速组图

一致。因初始涡核间距较大,如图13(a)所示,可明

显区分左右尾涡及涡核位置,频谱宽度也较大。随

着尾涡向下和向外扩散,尾涡强度逐渐减小,对应的

频谱展宽也逐渐减小,如图13(i)所示,尾涡已接近

完全耗散,频谱宽度接近设定的阈值,风速差异逐步

与背景风场风速差异趋于一致。

图12 基于A333型客机尾涡演化的径向风速。(a)
 

20180907T234926;
 

(b)
 

20180907T234940;
 

(c)
 

20180907T234954;
 

(d)
 

20180907T235007;
 

(e)
 

20180907T235035;
 

(f)
 

20180907T235021;
 

(g)
 

20180907T235049;
 

(h)
 

20180907T235103;
 

(i)
 

20180907T235117
Fig.

 

12 Radial
 

velocity
 

based
 

on
 

wake
 

vortex
 

evolution
 

of
 

airbus
 

A333 
 

 a 
 

20180907T234926 
 

 b 
 

20180907T234940 
 

 c 
 

20180907T234954 
 

 d 
 

20180907T235007 
 

 e 
 

20180907T235035 
 

 f 
 

20180907T235021 
 

 g 
 

20180907T235049 
 

 h 
 

20180907T235103 
 

 i 
 

20180907T235117

  图14所示为 A333型客机尾涡涡核位置和环

量的演化示意图。图14(a)为涡核位置演化示意

图,可以看出,左右涡核的初始位置距离地面约

50
 

m和45
 

m,距离PCDL约480
 

m和522
 

m,初始

涡核间距约为42
 

m。随后左右尾涡均从高空下降

并迅速向两侧扩散,这与图12所示的变化趋势一
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图13 基于A333型客机尾涡演化的频谱宽度。(a)
 

20180907T234926;
 

(b)
 

20180907T234940;
 

(c)
 

20180907T234954;
 

(d)
 

20180907T235007;
 

(e)
 

20180907T235021;
 

(f)
 

20180907T235035;
 

(g)
 

20180907T235049;
 

(h)
 

20180907T235103;
 

(i)
 

20180907T235117
Fig.

 

13 Spectral
 

width
 

based
 

on
 

wake
 

vortex
 

evolution
 

of
 

airbus
 

A333 
 

 a 
 

20180907T234926 
 

 b 
 

20180907T234940 
 

 c 
 

20180907T234954 
 

 d 
 

20180907T235007 
 

 e 
 

20180907T235021 
 

 f 
 

20180907T235035 
 

 g 
 

20180907T235049 
 

 h 
 

20180907T235103 
 

 i 
 

20180907T235117

图14 A333型客机尾涡涡核位置和环量的演化图(20180907T2349)。(a)涡核位置;
 

(b)环量

Fig.
 

14 Evolution
 

of
 

wake
 

vortex
 

core
 

position
 

and
 

circulation
 

of
 

airbus
 

A333 20180907T2349  
 

 a 
 

Vortex
 

core
 

position 
 

 b 
 

circulation

致。值得注意的是,在径向风速和频谱宽度的时

间序列图中,尾涡近地面反弹现象并不明显,但从

涡核位置演化示意图中可观测到左右尾涡均出现

了明显的反弹现象,当左涡距离PCDL约452
 

m、
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距离地面约24
 

m时出现反弹,其涡核高度最终升

至27
 

m左右;当右涡距离PCDL约538
 

m、距离地

面约21
 

m时出现反弹,涡核高度反弹至约27
 

m。
尾涡的反弹现象是近地面效应引起的。在近地面

效应中,尾涡与地面相互作用后,地面会产生与主

涡轴向垂直的边界层。主涡在下降过程中会产生

横向压力梯度,使边界层与地面分离。分离层继

续上升形成二次涡,二次涡的旋转方向与主涡相

反,并且迅速反作用于主涡,使主涡发生反弹[38]。
图14(b)为尾涡环量的演化示意图,这里的环量是

半径在5~15
 

m
 

范围内的平均环量[12],下文其他机

型同理。其中左右尾涡的初始环量约为100
 

m2/s
和130

 

m2/s。这里提到的初始环量并非严格意义

上该架次尾涡的初始环量,而是PCDL观测到的第

一个扫描片段中的尾涡环量,下文提到的初始环

量同理。随着时间的推移,尾涡环量整体呈减小

趋势,并伴随近地面反弹等导致的短时间环量增

加现象。

4.2 C类-B763型客机尾涡演化分析

基于PCDL观测到的B763型客机尾涡,演化

的径向风速组图如图15所示。图15(a)中的尾涡

处于初始阶段,尾涡在距离PCDL约500
 

m位置处

生成,涡核垂直高度为35
 

m左右,初始涡核间距略

小于A333型客机产生的尾涡。尾涡进入高空演化

后,随着时间的推移,涡核位置逐渐下降,其高度由

35
 

m左右快速下降至25
 

m左右[图15(b)]和20
 

m
左右[图15(c)],尾涡呈向外扩散的趋势,左涡由初

始阶段距PCDL约475
 

m向左扩散至465
 

m左右,
右涡由初始阶段距 PCDL约510

 

m 向右扩散至

520
 

m左右。在图15(d)中观测到了尾涡的反弹现

图15 基于B763型客机尾涡演化的径向风速。(a)
 

20180907T190201;
 

(b)
 

20180907T190214;
 

(c)
 

20180907T190229;
 

(d)
 

20180907T190242;
 

(e)
 

20180907T190256;
 

(f)
 

20180907T190310;
 

(g)
 

20180907T190324;
 

(h)
 

20180907T190338
Fig.

 

15 Radial
 

velocity
 

based
 

on
 

wake
 

vortex
 

evolution
 

of
 

airbus
 

B763 
 

 a 
 

20180907T190201 
 

 b 
 

20180907T190214 
 

 c 
 

20180907T190229 
 

 d 
 

20180907T190242 
 

 e 
 

20180907T190256 
 

 f 
 

20180907T190310 
 

 g 
 

20180907T190324 
 

 h 
 

20180907T190338
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象,涡核位置与图15(c)相比略有上升,在演化过程

中,尾涡的强度逐渐减弱,正负风速对的绝对值逐渐

减小,逐步与背景风速趋于一致。图16为同时段尾

涡演化的频谱宽度组图。因初始涡核间距较小,
图16(a)左右尾涡的频谱宽度发生融合,无法直接

区分左右尾涡,但尾涡上半部分和下半部分的特征

明显,频谱宽度也较大。随着尾涡向下和向外扩散,

左右尾涡的高度变化趋势不一致,右涡明显比左涡

距离地面更近,如图16(c)所示,左右尾涡的频谱展

宽可被清晰识别。在图16(d)~(h)中同样观测到

了尾涡的反弹现象,左右尾涡都出现了反弹,刚反弹

时左右尾涡高度基本相同,但随着尾涡的演化,右涡

的反弹高度明显高于左涡,左涡的耗散也明显比右

涡快,如图16(h)所示,左涡已基本完全耗散。

图16 基于B763型客机尾涡演化的频谱宽度。(a)
 

20180907T190201;
 

(b)
 

20180907T190214;
 

(c)
 

20180907T190229;
 

(d)
 

20180907T190242;
 

(e)
 

20180907T190256;
 

(f)
 

20180907T190310;
 

(g)
 

20180907T190324;
 

(h)
 

20180907T190338
Fig.

 

16 Spectral
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 d 
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  图17所示为B763型客机尾涡涡核位置和环

量的演化示意图。图17(a)为涡核位置演化示意

图,可以看出,左右涡核的初始生成位置距PCDL
约475

 

m和510
 

m,距离地面35
 

m,初始涡核间距

约为35
 

m,小于A333型客机产生的尾涡。随后尾

涡同样向下、向外扩散,当左右涡降至距地面约20
 

m
和12

 

m高度时,均出现了反弹现象。右涡反弹的

高度较高,随着时间的演化,其反弹的高度甚至超过

了初始高度,最终达到39
 

m左右。左涡在演化过

程中出现了两次反弹,第一次反弹到达25
 

m左右,
随后在下降至20

 

m高度时出现第二次轻微反弹,
第二次反弹的高度比第一次反弹的高度略有增加。
图17(b)为尾涡环量的演化示意图,其中左右涡的

初始环量分别为180
 

m2/s和120
 

m2/s左右。随着

时间的推移,尾涡环量整体呈减小趋势,在反弹现象

出现时环量略有增加,最终降至60
 

m2/s左右。
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图17 B763型客机尾涡涡核位置和环量的演化图(20180907T1902)。(a)涡核位置;
 

(b)环量

Fig.
 

17 Evolution
 

of
 

wake
 

vortex
 

core
 

position
 

and
 

circulation
 

of
 

airbus
 

B763
 

 20180907T1902  
 

 a 
 

Wake
 

vortex
 

core
 

position 
 

 b 
 

circulation

4.3 D类-A320型客机尾涡演化分析

基于PCDL观测到的 A320型客机尾涡,演化

的径向风速组图如图18所示。图18(a)中的尾涡

处于初始阶段,尾涡在距离PCDL约500
 

m位置处

生成,涡核垂直高度为50
 

m左右,初始涡间距比

B763型客机产生的尾涡更小。尾涡的初始下降速

度较快,从50
 

m迅速下降至30
 

m左右[图18(b)]
和20

 

m左右[图18(c)]。随着尾涡强度的衰减,
下降速度逐渐减小,如图18(d)~(f)所示,已无明

显下降,左右涡呈向外扩散的趋势,其中左涡从初

始阶段距PCDL约490
 

m扩散至465
 

m左右,右
涡从初始阶段距PCDL约510

 

m扩散至545
 

m左

右[图18(f)]。图19为同时段尾涡演化的频谱宽

度组图。因初始涡核间距较小,图19(a)左右尾涡

的频谱宽度发生融合,无法区分左右尾涡,但频谱

宽度较大。随着尾涡向下和向外扩散,如图19(d)
所示,左右尾涡的频谱展宽才可被清晰识别。随

着尾涡的逐步耗散,尾涡强度逐渐衰减,频谱展宽

变小,如图19(f)所示,频谱宽度与背景风场的风

速差异趋于一致。

图18 基于A320型客机尾涡演化的径向风速。(a)
 

20180907T041914;
 

(b)
 

20180907T041928;
 

(c)
 

20180907T041942;
 

(d)
 

20180907T041956;
 

(e)
 

20180907T042010;
 

(f)
 

20180907T042024
Fig.

 

18 Radial
 

velocity
 

based
 

on
 

wake
 

vortex
 

evolution
 

of
 

airbus
 

A320 
 

 a 
 

20180907T041914 
 

 b 
 

20180907T041928 
 

 c 
 

20180907T041942 
 

 d 
 

20180907T041956 
 

 e 
 

20180907T042010 
 

 f 
 

20180907T042024

0901001-13



研究论文 第41卷
 

第9期/2021年5月/光学学报

图19 基于A320型客机尾涡演化的频谱宽度。(a)
 

20180907T041914;
 

(b)
 

20180907T041928;
 

(c)
 

20180907T041942;
 

(d)
 

20180907T041956;
 

(e)
 

20180907T042010;
 

(f)
 

20180907T042024
Fig.
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  图20为A320型客机尾涡涡核位置和环量的

演化示意图。图20(a)为涡核位置演化示意图,可
以看出,左右涡核初始位置距离PCDL约490

 

m
和510

 

m,距离地面约52
 

m和55
 

m,初始涡核间

距约为20
 

m,比A333型客机和B763型客机产生

的尾涡初始涡核间距都小。随后左右尾涡均从高

空下降,先均向远离PCDL的方向略有移动,然后

向两侧扩散。左右尾涡均出现了反弹现象,当左

涡距离PCDL约470
 

m、距离地面约12
 

m时出现

反弹,其涡核高度最终升至14
 

m左右;右涡距离

PCDL约538
 

m、距离地面约14
 

m时出现反弹,涡
核高度反弹至约20

 

m。图20(b)为尾涡环量的演

化 示 意 图,其 中 左 右 尾 涡 的 初 始 环 量 约 为

170
 

m2/s和185
 

m2/s,随着时间的推移,尾涡整体

呈耗散趋势,环量逐步减小,也存在短时间内环量

增加的现象。

图20 A320型客机尾涡涡核位置和环量的演化图(20180907T0419)。(a)涡核位置;
 

(b)环量

Fig.
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4.4 E类-CRJ9型客机尾涡演化分析

基于PCDL观测到的CRJ9型客机尾涡,演化

的径向风速和频谱宽度组图如图21所示。其中,
图21(a)~(c)为径向风速图,图21(d)~(f)为频
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谱宽度图。因E类客机重量较轻,产生的尾涡初

始强度较小,在图21(a)~(c)中没有观测到明显

的正负风速对;但在图21(d)~(e)中可观测到明

显的频谱展宽,由于初始涡核间距很小,左右涡的

频谱宽度出现融合,同样无法区分左右涡,只能分

辨尾涡上半部分和下半部分。CRJ9型客机的尾

涡从产生到完全耗散经历的时间很短,约为28
 

s。
因为CRJ9型 客 机 的 尾 涡 演 化 过 程 只 历 经 两 个

PCDL扫描片段,所以这里省略了涡核位置和环量

的演化示意图。

图21 基于CRJ9型客机尾涡演化的径向风速及频谱宽度。(a)
 

20180907T154531;
 

(b)
 

20180907T154545;
 

(c)
 

20180907T154559;
 

(d)
 

20180907T154531;
 

(e)
 

20180907T154545;
 

(f)
 

20180907T154559
Fig.
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4.5 小结

基于最新尾涡间隔标准对客机的细化分类,4.1~
4.4节基于2018年9月7日PCDL实测的尾涡数据,
分别选取不同类别典型机型的尾涡进行演化过程分

析。表4列举了不同飞机机型的动力学参数以及尾

涡的初始涡核间距、初始环量以及尾涡耗散时间。可

以看出,随着飞机重量和翼展的减小,左右涡的初始

涡核间距逐渐减小,尾涡所需的耗散时间也更短。
表4 不同飞机机型的动力学参数及尾涡特征参数

Table
 

4 Dynamic
 

parameters
 

and
 

wake
 

vortex
 

characteristic
 

parameters
 

of
 

different
 

aircraft
 

types

Aircraft
 

type
Wing

 

span
 

/m

Maximum
 

take-off
 

weight
  

/(103
 

kg)

Maximum
 

landing
 

weight
 

/(103
 

kg)

Initial
 

distance
 

between
 

right
 

and
 

left
 

wake
 

vortex
 

cores
  

/m

Initial
 

circulation
 

/

(m2·s-1)

Dissipation
 

time
 

/s

A333 60.30 230 185 42 100/130 111

B763 47.57 159 136 35 180/120 97

A320 34.1 68 66 20 170/185 70

CRJ9 23.2 37 33 14 165/77 28

5 结  论

基于2018年8月6日至10月22日在四川绵

阳南郊机场和成都双流国际机场开展的尾涡观测实

验,提出了一种基于PCDL实测频谱宽度和径向风

速对尾涡进行识别反演的快速处理方法。首先通过

对实测数据与给定航班信息进行两次动态匹配,分
别实现了有效尾涡观测片段的提取和目标架次尾涡

起止时刻的识别,然后根据PCDL观测到的径向风

速、频谱信号以及尾涡的速度分布特征,分别基于

径向风速法和频谱宽度法对尾涡进行了快速识

别,进而通过综合分析实现了涡核位置的识别。
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此外,基于切向速度沿尾涡半径方向的速度包络

信息进行了尾涡环量的反演,结果与B-H模型结

果吻合较好。最后,基于最新的尾涡间隔标准,选
取2018年9月7日的尾涡观测结果,对不同类别典

型机型的尾涡演化过程进行了分析,获得的主要结

论如下。

1)
 

基于径向风速和频谱宽度的连续扫描片段,
对不同机型的尾涡演化过程进行了分析,结果表明,
不同机型的尾涡演化趋势相似,均在距离地面约

50
 

m处产生,随后向下、向外扩散,下降速度逐渐减

小;在近地面效应影响下,出现二次涡诱导主涡反弹

的现象;直至尾涡完全消散阶段,径向风速和背景风

速趋于一致,频谱宽度与周围背景风场的风速差异

趋于一致。

2)
 

在各类客机产生的尾涡初始阶段,都可在径

向风速扫描片段中观测到明显的正负风速对(CRJ9
型客机除外),在频谱宽度扫描片段中观测到明显的

频谱展宽现象。随着飞机重量和翼展的减小,尾涡

完全耗散所需的时间更短,左右涡的初始涡核间距

逐渐减小。对于 A333型客机,其初始涡核间距最

大,所以频谱宽度扫描片段中可以明显区分左右涡,
频谱融合现象不明显;而对于B763型客机和A320
型客机,其尾涡的初始涡核间距小于 A333型客机

的尾涡,所以在频谱宽度扫描片段中均出现了明显

的左右涡频谱宽度融合现象,随着尾涡向外演化,频
谱宽度融合现象逐渐消失,而且初始涡核间距越小,
这一过程所历经的时间越长;对于CRJ9型客机,因
其初始涡核间距最小,从尾涡产生至完全耗散,左右

尾涡的频谱宽度均处于融合状态。

3)
 

随着尾涡的耗散,尾涡的环量整体呈减小趋

势,但因近地面效应等因素的影响,会伴有短时间内

环量增加的现象。
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