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基于激光雷达的飞机尾涡反演方法改进研究

魏志强，杨宪康
（中国民航大学 空中交通管理学院，天津３００３００）

摘　要：针对激光雷达径向分辨率偏大、致使尾涡反演精度偏低的问题。通过三次插值和三次
样条插值在激光雷达距离门之间按照密度１、２、４、８ｍ对尾涡径向风场进行插值，并使用梯度
法反演涡核位置；然后对梯度法进行改进，在各个距离门的梯度绝对值最大值之间使用三次插

值和三次样条插值按照密度１、２、４、８ｍ进行插值。最后提出了基于三次样条插值的分辨率提
升方法，通过改进梯度法提高了涡核识别准确度。研究表明，三次样条插值较三次插值对尾涡

数据吻合程度更高；在算例中，三次插值涡核位置最高修正率为２０％ ～３５％，三次样条插值
涡核位置最高修正率为３９％～７１％；比较尾涡径向风场插值算法和改进梯度法识别涡核的
效率，改进梯度法较尾涡径向风场插值算法所用时间提高了８２％。
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１　引　言
现行尾流间隔在确保安全的前提下限制了机场

容量提升空间［１］。近年来，激光雷达凭借其高时空

分辨率、非接触式测量和抗电磁等优势，逐渐成为尾

流探测和涡核位置反演的主要技术手段［２－３］。当前

国际上对于激光雷达探测尾流方面的研究主要有：



ＨａｒｒｉｓＭ等人［４］利用风洞和激光雷达两种不同的方

式对尾流进行探测，验证了两种技术的互补性。

ＣｏｎｓｔａｎｔＧ等人［５］采用１０６μｍ激光雷达探测在低
信噪比情况下的尾流，证明了多普勒频谱的形式与

尾涡理论模型有着较好的一致性。ＰｅｎｋｉｎＳＭ等
人［６］利用１２５μｍ相干多普勒激光雷达对不同机
型产生的尾涡进行测量，分析了激光雷达测量飞机

尾流时的特性。ＢａｎａｋｈＶ等人［７］在激光雷达数据

中开发了“流线”测量方法对飞机尾流进行测量，并

在机场上空进行实验，证明了该方法的可行性。

ＳｍａｌｉｋｈｏＩＮ等人［８］通过对流线激光雷达和 ２μｍ
脉冲相干多普勒激光雷达（ＰＣＤＬ）的运行进行数值
模拟，根据托木斯克机场和慕尼黑机场的激光雷达测

量值对速度包络法和径向速度（ＲＶ）方法进行比较，
最终确定了ＲＶ方法的适用范围。ＮｉｋｌａｓＷ等人［９］

摒弃了ＲＶ方法确定涡核位置与强度，改用卷积神经
网络对激光雷达探测数据进行处理，以此估计尾涡特

征参数。虽然上述研究实现了运用激光雷达对尾涡

特征参数进行探测，但是忽略了激光雷达自身分辨率

较低的问题，难以实现高精度的尾流探测。

国内对激光雷达探测飞机尾流方面也进行了大

量的研究，沈淳等人［１０］利用风场非线性变化，设计了

基于无迹卡尔曼滤波的数据同化模型，对激光雷达探

测到的尾流数据进行修正，获得了更为准确的尾流预

测行为。潘卫军等人［１１］结合 ＨａｌｌｏｃｋＢｕｒｎｈａｍ速度
模型和多普勒激光雷达特性，建立了ｋ最临近模型，
提升了在非均匀风场下对尾涡的识别度。谷润平等

人［１２］通过对不同高度和强度的尾涡对进行分析，提

出了涡核位置反演算法的极大—次大值法，相较于极

差法和梯度法，提高了涡核位置反演的准确性。张容

川等人［１３］通过区域聚焦的方法减少背景风等因素对

激光雷达识别尾涡的影响，并通过尾涡速度校正和理

想化尾涡模型校正来提升识别精度。魏志强等人［１４］

通过激光雷达扫描得到的径向风速，建立ｋｏｌｍｏｇｏｒｏｖ
函数的湍流耗散率估计方法，与尾涡消散两阶段法相

结合，提高了尾涡参数的反演精度。李健兵等人［１５］

通过气象条件，将尾流分为晴空尾流和雨雪等天气下

的尾流，通过介绍不同气象条件下的尾流特性，制定

了激光雷达与微波雷达的联合探测方案。赵丽雅等

人［１６］通过在激光雷达数据中提取速度包络，得到尾

涡径向速度，进而反演尾涡涡核位置和环量。虽然上

述研究在激光雷达探测飞机尾流方面取得了显著的

进展，但是激光雷达距离门间隔对尾涡数据处理而言

间隔较大，导致尾涡特征参数反演结果存在较大误

差，进而影响尾涡识别的精度。

针对激光雷达径向分辨率偏大，导致尾涡参数

反演精度偏低的问题，提出了激光雷达探测数据插

值的涡核位置估算方法。通过三次插值和三次样条

插值按照不同插值密度对尾涡径向风场进行插值加

密，进而利用梯度法反演涡核位置；对梯度法进行改

进，使用三次插值与三次样条插值按照不同插值密

度对激光雷达距离门上的梯度绝对值最大值进行插

值加密，之后对涡核位置进行反演；最终得到提高激

光雷达径向分辨率与涡核参数反演精度方法。

２　尾涡的激光雷达扫描方法与仿真分析
２１　尾涡的激光雷达探测方法

飞机尾流是飞机产生升力时的副产物，在飞机

飞行时，尾涡是由于机翼上下表面压力差导致翼尖

处的气流从机翼下表面经翼尖流向上表面，形成的

一对反向旋转旋涡。尾涡形成之后其强度不断衰

减，大体可以分为两个阶段（扩散阶段和快速衰减

阶段），尾涡的扩散和衰减速率受背景风、风切变和

湍流等多因素影响。尾涡强度由环量 Γ表示，尾涡
的初始环量Γ０可以表示为：

Γ０ ＝
ｍｇ
ρ∞ｖ∞ｂ０

（１）

式中，ｍ为飞机质量；ｇ为重力加速度；ρ∞为大
气密度；ｖ∞为飞机飞行速度；ｂ０为尾涡的初始涡核
间距，通常取πＢ／４；Ｂ为飞机翼展。

多普勒激光雷达（Ｄｏｐｐｌｅｒｌｉｄａｒ）通过向目标区
域发射中心频率为ｆ０的脉冲，假定检测的目标区域
速度为 ｖ，则激光雷达波束上的径向速度 ｖｒ＝ｖ×
ｃｏｓα，α为激光雷达扫描仰角。当激光雷达发射的
波束投射到目标时，目标反向散射的光信号中会携

带与目标运动速度成线性关系的多普勒频移ｆｄ：

ｆｄ ＝
２ｖｒ
λ
＝２ｖｃｏｓαｃ／ｆ０

（２）

式中，λ为激光雷达发射激光的波长；ｃ为光速。激
光雷达是通过测量多普勒频移来实现对目标速度的

测量。

激光雷达探测飞机尾流主要是通过测量大气中

的悬浮粒子（如灰尘、水汽）来实现对尾流的测量，

并通过斯托克斯数来判断大气中悬浮粒子的状态，

斯托克斯数（Ｓｔｏｋｅｓｎｕｍｂｅｒ，Ｓｔ）可表示为：
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Ｓｔ＝
ｔｓ
ｔｆｌｏｗ

（３）

式中，ｔｓ为粒子松弛时间；ｔｆｌｏｗ为流体特征时间。
由于大气中悬浮粒子的斯托克斯数远远小于

１，可认为大气中的悬浮粒子具有弱惯性。因此，激
光雷达探测到目标区域内悬浮粒子的多普勒速度可

以表示该区域内尾流和背景风速度，进而实现对尾

流的探测。

２２　多普勒激光雷达的 ＲＨＩ（ＲａｎｇｅＨｅｉｇｈｔＩｎｄｉｃａ
ｔｏｒ）扫描方法

由于飞机在起飞或者进近时，飞机基本上沿跑

道中线运行，如图１所示，因此本文在使用多普勒激
光雷达测量飞机尾流时采用 ＲＨＩ模式，即雷达方位
角不动，俯仰式摆动扫描，对跑道垂直剖面进行扫

描，如图２中的方位角β垂直于跑道中线。

图１　飞机起飞和进近过程

Ｆｉｇ．１Ｔａｋｅｏｆｆａｎｄａｐｐｒｏａｃｈｐｒｏｃｅｓｓｏｆｔｈｅａｉｒｃｒａｆｔ

图２　ＲＨＩ扫描模式

Ｆｉｇ．２ＲＨＩｓｃａｎｍｏｄｅ

２３　尾涡的径向风速仿真算法
尾涡的常用诱导速度模型通常为 Ｒａｎｋｉｎｅ速度

模型、ＨａｌｌｏｃｋＢｕｒｎｈａｍ速度模型和 ＬａｍｂＯｓｅｅｎ速
度模型。由于ＨａｌｌｏｃｋＢｕｒｎｈａｍ模型结构简单、与尾
涡的拟合度较好，因此，本文选用 ＨａｌｌｏｃｋＢｕｒｎｈａｍ
模型来仿真尾涡的诱导速度。在距离涡核为 ｒ处的
尾涡诱导速度可以表示为：

Ｖ（ｒ）＝ Γ２πｒ
ｒ２

ｒ２＋ｒ２ｃ
（４）

式中，Γ为尾涡环量；ｒｃ为涡核半径，通常情况下为
００２５×ｂ；ｂ为涡核间距。如图 ３所示为 Ｈａｌｌｏｃｋ
Ｂｕｒｎｈａｍ模型尾涡截面的切向速度分布。

一般情况下，尾涡流场中的某一点受到左涡和

右涡共同影响，为方便计算，应以激光雷达为原点建

立坐标系，如图４所示。

图３　尾涡截面的切向速度分布

Ｆｉｇ．３Ｔａｎｇｅｎｔｉａｌｖｅｌｏｃｉｔｙｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｔｈｅ

ｗａｋｅｖｏｒｔｅｘｃｒｏｓｓｓｅｃｔｉｏｎ

图４　双涡流场内某点诱导速度

Ｆｉｇ．４Ｉｎｄｕｃｅｄｖｅｌｏｃｉｔｙａｔａｃｅｒｔａｉｎｐｏｉｎｔｉｎ

ｔｈｅｄｏｕｂｌｅｅｄｄｙｃｕｒｒｅｎｔｆｉｅｌｄ

以激光雷达为坐标原点，假设涡核在 ＹＯＺ截面
上的坐标分别为（ｙ１，ｚ１）和（ｙ２，ｚ２），左涡环量 Γ１和
右涡环量 Γ２，方向相反，运用 ＨａｌｌｏｃｋＢｕｒｎｈａｍ模
型，可以得到尾涡流场内任意一点（ｙ，ｚ）在Ｙ轴和Ｚ
轴上的速度分量，则可以得到尾涡流场内任意一点

的径向速度（Ｖｒ），即

Ｖｒ＝Ｖｙ×ｃｏｓ（ａｒｃｔａｎ
ｚ
ｙ）＋Ｖｚ×ｓｉｎ（ａｒｃｔａｎ

ｚ
ｙ）

（５）
其中，

Ｖｙ ＝Ｖｙ１＋Ｖｙ２

＝
Γ１（ｚ－ｚ１）

２π（ｙ－ｙ１）
２＋（ｚ－ｚ１）

２＋ｒ２ｃ[ ]
１

＋

　
Γ２（ｚ－ｚ２）

２π（ｙ－ｙ２）
２＋（ｚ－ｚ２）

２＋ｒｃ２[ ]２
（６）

Ｖｚ＝Ｖｚ１＋Ｖｚ２

＝
Γ１（ｙ－ｙ１）

２π（ｙ－ｙ１）
２＋（ｚ－ｚ１）

２＋ｒ２ｃ[ ]
１

－
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Γ２（ｙ－ｙ２）

２π（ｙ－ｙ２）
２＋（ｚ－ｚ２）

２＋ｒ２ｃ[ ]
２

（７）

从而在激光雷达探测飞机尾流时得到距离门

（２００ｍ，２１６ｍ，２３２ｍ，……）上的径向速度。
按照表１中的仿真条件，在 Ｍａｔｌａｂ中运用 Ｈａｌ

ｌｏｃｋＢｕｒｎｈａｍ模型对尾涡流场进行仿真。
表１　仿真中的尾涡参数

Ｔａｂ．１Ｗａｋｅｖｏｒｔｅｘｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｔｈｅｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ

参数 左涡 右涡

环量／（ｍ２·ｓ－１） ３５０ ４００
涡核位置／ｍ （４００，５０） （４７５，５０）
涡核间距／ｍ ７５ ７５
涡核半径／ｍ ３９ ３９

激光雷达距离门／ｍ ２００∶１６∶９００ ２００∶１６∶９００
激光雷达扫描角度／（°） ０∶１∶３０ ０∶１∶３０

如图５所示，在Ｍａｔｌａｂ中运用 ＨａｌｌｏｃｋＢｕｒｎｈａｍ
模型和表１中的参数仿真得到在激光雷达探测范围
中的尾涡流场。

图５　仿真多普勒速度在扫描平面上的分布

Ｆｉｇ．５ＳｉｍｕｌａｔｉｎｇｔｈｅｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆＤｏｐｐｌｅｒ

ｖｅｌｏｃｉｔｙｉｎｔｈｅｓｃａｎｎｉｎｇｐｌａｎｅ

３　飞机尾涡特征参数反演算法
３１　尾涡的径向风场插值加密算法

由于激光雷达探测飞机尾流时所获得的径向速度

为激光雷达距离门上的径向速度，距离门与距离门之

间的间隔为１６ｍ，对于探测飞机尾涡而言间隔偏大，导
致尾涡反演精度偏低。因此，为了提高尾涡识别精度，

本文对尾涡径向风速在激光雷达距离门之间进行插值

加密处理，以此获得更为精确的尾涡数据结构。

本文采用三次插值方法和三次样条插值方法分

别在激光雷达距离门之间按照密度１、２、４、８ｍ进行
插值加密，对比三次插值与三次样条插值在提高尾

涡识别上的优劣程度。

在图５尾涡流场的基础上选取激光雷达任意扫

描角度，查看距离门上尾涡径向风速与两种插值方

法的吻合程度，其中图例中的 ｓａｍｐｌｅｐｏｉｎｔｓ为按照
激光雷达距离门为１ｍ间隔仿真得到的尾涡径向风
速真值，ｃｕｂｉｃ是对１６ｍ间隔的距离门按照密度１ｍ
进行三次插值获得的数据，ｓｐｌｉｎｅ是对１６ｍ间隔的
距离门按照密度１ｍ进行三次样条插值获得的数
据，如图６所示。

图６　三次插值与三次样条插值按照密度１ｍ

插值与尾涡径向风速真值比较情况

Ｆｉｇ．６Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｕｂｉｃｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎａｎｄｃｕｂｉｃ

ｓｐｌｉｎｅｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎｗｉｔｈｔｈｅｔｒｕｅｖａｌｕｅｏｆｒａｄｉａｌｗｉｎｄ

ｓｐｅｅｄｉｎｗａｋｅｖｏｒｔｅｘａｃｃｏｒｄｉｎｇｔｏｔｈｅｄｅｎｓｉｔｙｏｆ１ｍ

从图中可以看出，三次插值与三次样条插值在

距离涡核较远处效果基本相同，但在距离涡核较近

时三次样条插值相较于三次插值对尾涡数据的吻合

程度更高。

３２　基于梯度特征的涡核位置估计
根据尾涡特性，涡核上下速度方向相反，所以

多普勒径向速度在同一距离门上的梯度在靠近左

涡涡核处达到最小值，在靠近右涡涡核处达到最

大值。因此可以根据梯度绝对值最大值所对应的

的距离门来近似确定涡核的距离和角度，以此来

反演涡核位置。
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Ｄ（ｎ，ｉ）＝ Ｖ（Ｒｎ，φｉ＋１{ }）－ Ｖ（Ｒｎ，φｉ{ }），

ｉ＝１，２，３，…
（８）

式中，Ｄ（ｎ，ｉ）表示在激光雷达中第 ｎ个距离门上从
上向下扫描的第ｉ个点的梯度，｛Ｖ（Ｒｎ，φｉ）｝表示在
与激光雷达距离为 Ｒｎ，激光雷达扫描角度为 φｉ处
的径向速度大小。

假设梯度绝对值最大值对应的距离门径向距离

为Ｒｎ１和Ｒｎ２，激光雷达扫描仰角为 φｉ１和 φｉ２，则由梯
度法可近似得到左涡和右涡的位置坐标分别为（Ｒｎ１
ｃｏｓφｉ１，Ｒｎ１ｓｉｎφｉ１）和（Ｒｎ２ｃｏｓφｉ２，Ｒｎ２ｓｉｎφｉ２）。

由于传统激光雷达径向分辨率偏大，在使用梯

度法反演涡核位置时误差较大，因此本文在运用

ＨａｌｌｏｃｋＢｕｒｎｈａｍ模型计算得出的尾涡径向风速和使
用三次插值和三次样条插值按照不同的密度对尾涡

径向风速加密处理后的基础上，使用梯度法对尾涡原

始径向风速和插值加密后的尾涡径向风速来反演其

涡核位置，查看尾涡径向风场插值加密对提升激光雷

达识别飞机尾涡的效果，同时比较三次插值和三次样

条插值对提升激光雷达径向分辨率的效果。

３３　对比分析
为了验证该算法的可行性，设计了两组实验条

件进行分析，具体思路如图７所示。
首先按照设定的尾涡参数和上文中介绍的Ｈａｌ

ｌｏｃｋＢｕｒｎｈａｍ模型进行仿真，然后对激光雷达距离

门上的数据进行插值加密处理，使用梯度法对原始

数据和插值加密后的数据来反演涡核位置，并与之

前设定的尾涡参数进行比较，以此来检验本算法的

可行性。设定的尾涡参数如表２所示。

图７　算法流程图

Ｆｉｇ．７Ａｌｇｏｒｉｔｈｍｆｌｏｗｃｈａｒｔ

表２　实验中的尾涡参数
Ｔａｂ．２Ｗａｋｅｖｏｒｔｅｘｐａｒａｍｅｔｅｒｓｉｎｔｈｅｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ

参数 实验１ 实验２

左涡涡核坐标／ｍ （４００，５０） （３００，６０）

右涡涡核坐标／ｍ （４７５，５０） （３５０，５０）

左涡环量／（ｍ２·ｓ－１） ３５０ ４００

右涡环量／（ｍ２·ｓ－１） ４００ ４００

通过将表２中的参数运用 ＨａｌｌｏｃｋＢｕｒｎｈａｍ模
型建立激光雷达探测范围内的尾涡速度场，分别使

用三次插值和三次样条插值按照密度１、２、４、８ｍ在
激光雷达距离门１６ｍ的间隔之间对尾涡径向风速
数据进行插值加密，然后使用梯度法反演涡核位置

所得到的结果如表３、４所示。
表３　实验１中按照不同插值密度使用三次插值和三次样条插值后涡核位置的反演偏差

Ｔａｂ．３Ｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｉｎｒｅｔｒｉｅｖｅｄｖｏｒｔｅｘｃｏｒｅｐｏｓｉｔｉｏｎｓｗｉｔｈｃｕｂｉｃａｎｄｃｕｂｉｃｓｐｌｉｎｅｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎｓｕｎｄｅｒｖａｒｙｉｎｇ
ｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎｄｅｎｓｉｔｉｅｓｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ１

插值密度／ｍ
三次插值 三次样条插值

左涡位置偏差量／ｍ 右涡位置偏差量／ｍ 左涡位置偏差量／ｍ 右涡位置偏差量／ｍ

雷达初始距离门距离 ４９７ ５６２ ４９７ ５６２
插值密度１ ３９９ ４６２ ３０２ ３６３
插值密度２ ４９７ ３６３ ３０２ ３６３
插值密度４ ４９７ ５６２ ４９７ １６３
插值密度８ ４９７ ５６２ ４９７ ５６２

表４　实验２中按照不同插值密度使用三次插值和三次样条插值后涡核位置的反演偏差
Ｔａｂ．４Ｄｅｖｉａｔｉｏｎｓｉｎｒｅｔｒｉｅｖｅｄｖｏｒｔｅｘｃｏｒｅｐｏｓｉｔｉｏｎｓｗｉｔｈｃｕｂｉｃａｎｄｃｕｂｉｃｓｐｌｉｎｅｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎｓｕｎｄｅｒｖａｒｙｉｎｇ

ｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｉｏｎｄｅｎｓｉｔｉｅｓｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ２

插值密度／ｍ
三次插值 三次样条插值

左涡位置偏差量／ｍ 右涡位置偏差量／ｍ 左涡位置偏差量／ｍ 右涡位置偏差量／ｍ

雷达初始距离门距离 ６２９ ６５０ ６２９ ６５０
插值密度１ ５３３ ４５２ ４３９ ３５４
插值密度２ ４３９ ４５２ ４３９ ４５２
插值密度４ ６２９ ６５０ ２６５ ２５８
插值密度８ ６２９ ６５０ ６２９ ６５０
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表５　实验１、２涡核位置最高修正率
Ｔａｂ．５Ｍａｘｉｍｕｍｃｏｒｒｅｃｔｉｏｎｒａｔｅｏｆｖｏｒｔｅｘｃｏｒｅ

ｐｏｓｉｔｉｏｎｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ１ａｎｄ２

实验 三次插值／％ 三次样条插值／％

实验１左涡位置最高修正率 ２０ ３９
实验１右涡位置最高修正率 ３５ ７１
实验２左涡位置最高修正率 ３０ ５８
实验２右涡位置最高修正率 ３０ ６０

通过以上两组实验条件的结果，可以发现，尾涡

径向风场插值加密对提高激光雷达径向分辨率和涡

核位置反演精度均有一定的效果，通过表５实验１、
２的涡核位置最高修正率发现三次样条插值方法在
提升涡核位置反演精度上要优于三次插值方法。

３４　背景风的影响
实际的大气环境中情况复杂，尾涡流场并不是存

在静止的大气环境中，为了验证尾涡径向风场插值算

法在真实大气环境中的尾涡参数反演精度。在表２参
数的基础上加入背景风场来检验算法性能，背景风速为

５ｍ／ｓ。加入背景风后的尾涡流场如图８和图９所示。

图８　实验１在均匀背景风下的扫描结果

Ｆｉｇ．８Ｓｃａｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ１ｕｎｄｅｒｕｎｉｆｏｒｍｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｗｉｎｄ

图９　实验２在均匀背景风下的扫描结果

Ｆｉｇ．９Ｓｃａｎｒｅｓｕｌｔｓｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ２ｕｎｄｅｒｕｎｉｆｏｒｍ

ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｗｉｎｄ

由于尾涡附近受尾流影响较大，受背景风影响

较小，为了提高对尾涡参数反演精度，现对背景风进

行剔除，将激光雷达扫描范围分为尾流区域（靠近

尾流）和非尾流区域（远离尾流），其中尾流区域主

要受尾流影响较大，非尾流区域由于远离尾流，主要

受背景风的影响。现对尾流区域与非尾流区域进行

划分，尾流区域与非尾流区域的划分主要是根据表

２中实验１、２的左右涡的涡核位置来确定，左涡和
右涡的涡核水平位置分别表示为（ＯＬ，ＯＲ），则尾流
区域的范围为（ＯＬ－Δｘ，ＯＲ＋Δｘ），其余部分为非尾
流区域，其中 Δｘ与飞机翼展相当（本文取 ６０ｍ）。
通过求非尾流区域内背景风风速的平均值，在尾流

区域内减去背景风风速平均值，即可实现背景风的

剔除。剔除背景风后的尾涡流场如图１０、１１所示。

图１０　实验１剔除背景风后的尾涡流场

Ｆｉｇ．１０Ｗａｋｅｖｏｒｔｅｘｆｌｏｗｆｉｅｌｄｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ１ａｆｔｅｒ

ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｗｉｎｄｒｅｍｏｖａｌ

图１１　实验２剔除背景风后的尾涡流场

Ｆｉｇ．１１Ｗａｋｅｖｏｒｔｅｘｆｌｏｗｆｉｅｌｄｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ２ａｆｔｅｒ

ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｗｉｎｄｒｅｍｏｖａｌ

将背景风剔除后，按照图７算法流程图对尾涡流
场进行识别，实验１和实验２的识别结果如表６、７所
示。通过识别结果可以看出，在均匀背景风场中，实

验１、２的结果与无背景风时一致，证明对尾涡径向
风场的插值算法具有一定的鲁棒性。
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表６　实验１剔除背景风后涡核位置偏差量
Ｔａｂ．６Ｖｏｒｔｅｘｃｏｒｅｐｏｓｉｔｉｏｎｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ１ａｆｔｅｒｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｗｉｎｄｒｅｍｏｖａｌ

插值密度／ｍ
三次插值 三次样条插值

左涡位置偏差量／ｍ 右涡位置偏差量／ｍ 左涡位置偏差量／ｍ 右涡位置偏差量／ｍ
雷达初始距离门距离 ４９７ ５６２ ４９７ ５６２

插值密度１ ３９９ ４６２ ３０２ ３６３
插值密度２ ４９７ ３６３ ３０２ ３６３
插值密度４ ４９７ ５６２ ４９７ １６３
插值密度８ ４９７ ５６２ ４９７ ５６２

表７　实验２剔除背景风涡核位置偏差量
Ｔａｂ．７Ｖｏｒｔｅｘｃｏｒｅｐｏｓｉｔｉｏｎｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ２ａｆｔｅｒｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｗｉｎｄｒｅｍｏｖａｌ

插值密度／ｍ
三次插值 三次样条插值

左涡位置偏差量／ｍ 右涡位置偏差量／ｍ 左涡位置偏差量／ｍ 右涡位置偏差量／ｍ
雷达初始距离门距离 ６２９ ６５０ ６２９ ６５０

插值密度１ ５３３ ４５２ ４３９ ３５４
插值密度２ ４３９ ４５２ ４３９ ４５２
插值密度４ ６２９ ６５０ ２６５ ２５８
插值密度８ ６２９ ６５０ ６２９ ６５０

４　飞机尾涡特征参数反演方法的改进
４１　梯度法的改进分析

由于实际探测飞机尾涡时使用传统梯度法反演

涡核位置，激光雷达距离门间隔过大，从而导致梯度

值误差较大。因此，本文对梯度法进行改进，在原先

梯度法获得激光雷达距离门上梯度绝对值最大值的

基础上，分别使用三次插值和三次样条插值在每个

距离门上的梯度绝对值最大值之间按照密度１、２、
４、８ｍ进行插值加密处理，以此来提高梯度法识别
涡核位置的精确性，并通过不同插值密度证明三次

插值和三次样条插值在提高梯度法识别尾涡的效

能，进一步证明该算法的普适性。算法流程图如图

１２所示。
４２　基于改进梯度法的涡核位置估计

通过表２中实验１、２验证改进梯度法的效能，
具体结果如图１３、１４所示。

通过对比发现，改进后的梯度法无论是三次插

值加密还是三次样条插值加密，在识别涡核位置的

误差均比传统梯度法反演涡核位置偏差量小，并且

通过不同的插值密度，发现三次样条插值加密方法

在改进的梯度法中识别涡核位置的效果要优于三次

插值加密方法。

４３　背景风的影响
通过本文３４节加入背景风场的方法，加入均

匀背景风场（５ｍ／ｓ）验证改进梯度法在真实大气环
境中的效能，识别结果如图１５、１６所示。

图１２　改进梯度法实施流程图
Ｆｉｇ．１２Ｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｆｌｏｗｃｈａｒｔｏｆｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄｇｒａｄｉｅｎｔｂａｓｅｄｍｅｔｈｏｄ

图１３　实验１中改进梯度法涡核位置的反演偏差
Ｆｉｇ．１３Ｉｎｖｅｒｓｉｏｎｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｖｏｒｔｅｘｃｏｒｅｐｏｓｉｔｉｏｎｂｙｔｈｅ

ｉｍｐｒｏｖｅｄｇｒａｄｉｅｎｔｍｅｔｈｏｄｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ１
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图１４　实验２中改进梯度法涡核位置的反演偏差

Ｆｉｇ．１４Ｉｎｖｅｒｓｉｏｎｄｅｖｉａｔｉｏｎｏｆｖｏｒｔｅｘｃｏｒｅｐｏｓｉｔｉｏｎｂｙｔｈｅ

ｉｍｐｒｏｖｅｄｇｒａｄｉｅｎｔｍｅｔｈｏｄｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ２

图１５　实验１剔除背景风后改进梯度法涡核位置的反演偏差

Ｆｉｇ．１５Ｖｏｒｔｅｘｃｏｒｅｐｏｓｉｔｉｏｎｒｅｔｒｉｅｖａｌｄｅｖｉａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄ

ｇｒａｄｉｅｎｔｍｅｔｈｏｄ（ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｗｉｎｄｒｅｍｏｖｅｄ）ｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ１

图１６　实验２剔除背景风后改进梯度法涡核位置的反演偏差

Ｆｉｇ．１６Ｖｏｒｔｅｘｃｏｒｅｐｏｓｉｔｉｏｎｒｅｔｒｉｅｖａｌｄｅｖｉａｔｉｏｎｕｓｉｎｇｔｈｅｉｍｐｒｏｖｅｄ

ｇｒａｄｉｅｎｔｍｅｔｈｏｄ（ｂａｃｋｇｒｏｕｎｄｗｉｎｄｒｅｍｏｖｅｄ）ｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ２

通过实验结果可以观察到，使用改进梯度法

识别加入背景风后的尾涡流场与无背景风时结果

一致。因此，证明了改进梯度法在一定程度上具

有鲁棒性。

４４　对比分析
通过上文发现对尾涡径向风场插值算法和改进

梯度法识别实验１、２的涡核位置结果相同。因此，
在实验１、２的条件下，通过在 Ｍａｔｌａｂ中对以上两种
方法各运行１０００次，比较两种方法所用的时间，以
此来反映两种方法对尾涡参数反演的优劣程度，具

体结果如表８所示。
表８　两种算法识别实验１、２所用时间

Ｔａｂ．８Ｔｉｍｅｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎｏｆｔｈｅｔｗｏａｌｇｏｒｉｔｈｍｓ
ｆｏｒｉｄｅｎｔｉｆｉｃａｔｉｏｎｉｎｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔｓ１ａｎｄ２

实验时间 尾涡径向风场插值算法 改进梯度法

实验１所用时间／ｓ ２４７ ０４３

实验２所用时间／ｓ ２５３ ０４７

所用时间均值／ｓ ２５０ ０４５

通过实验结果发现，改进梯度法识别飞机尾涡

的效率要优于尾涡径向风场插值算法。

５　结　论
针对激光雷达径向分辨率偏大，导致尾涡反演

精度偏低的问题，本文通过对激光雷达探测数据进

行插值加密研究，以及对尾涡识别算法梯度法进行

改进。研究发现：

（１）在对激光雷达距离门上尾涡径向风场插值
加密的效果上，按照密度１ｍ进行插值与尾涡径向
风速真值相比，三次样条插值与真值相对误差均值

为０１４，三次插值与真值相对误差均值为０５８。因
此，三次样条插值方法对尾涡数据的吻合程度较高。

（２）在代入的算例中，三次样条插值涡核位置偏
差修正了３９％以上，最高可达７１％，相比三次插值，
三次样条插值涡核位置偏差修正了１９％以上，最高
可达３６％，表明三次样条插值对提升激光雷达径向
分辨率和涡核反演精度效果较好。加入背景风场

（５ｍ／ｓ），尾涡风场插值算法和改进梯度法与无背景
风时识别涡核位置结果相同，体现了算法的鲁棒性。

（３）在实验１、２的条件下，尾涡径向风场插值
算法和改进梯度法在 Ｍａｔｌａｂ中分别运行１０００次，
改进梯度法较尾涡径向风场插值算法所用时间提高

了８２％。因此，改进梯度法对识别涡核位置的效率
更高。
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