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舵面偏转对机翼RCS 影响仿真与分析
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摘　要：针对舵面偏转后机翼雷达截面积（RCS）特性与静态预估不一致，提出一种分析舵面偏转对机翼雷达截面积影响的

方法。通过建立低散射机翼模型，利用多层快速多极子算法（MLFMA）仿真计算不同舵面偏角下机翼雷达截面积曲线。仿真

计算结果表明，在入射波处于较高频率时，舵面偏转会对机翼雷达截面积曲线的峰值、峰值宽度和均值造成一定的影响；

偏转机动襟翼在水平极化和垂直极化下会显著增大峰值、峰值宽度和均值；偏转后缘内侧襟翼只会对均值造成影响；偏转副

翼对峰值的影响较小，但峰值宽度随着偏角绝对值的增大而略微增加，均值随偏角绝对值的增大而增大。

关键词：雷达截面积；多层快速多极子算法；机翼；舵面；隐身

中图分类号：V218　　 文献标识码：A　　 文章编号：1007-5453（2017）06-0009-06

机翼是隐身飞机最为重要的隐身部件之一，对前向较

大角域范围内的雷达截面积（Radar Cross Section，RCS）

具有较大贡献。当前的研究主要集中在飞机处于静止状态

下机翼的平面参数（前缘后掠角、展弦比、梢根比）和截面参

数（厚度、前缘锐度）的变化对其 RCS 的影响和减缩措施[1，2]。 

在实际作战使用中，为改变飞机的姿态、航迹和提高机动性

能，机翼上各舵面不可避免地需要进行偏转，由此带来其

RCS 特性与静态预估不一致[3]。建立具有较低散射水平机

翼模型，采用多层快速多极子算法（MLFMA），仿真计算分

析舵面偏转后处于静止，并与固定翼面之间保持电连续状态

下，不同偏转角度对机翼 RCS 特性的影响，同时，总结散射 

规律。

1 仿真模型
仿真模型采用一简化的战斗机常用大后掠角、小展弦

比和薄翼型机翼，以期获得较低的散射水平。前缘后掠角为

58°，后缘后掠角为 0°，半翼展为 3m，翼型为 NACA 63A006，

厚度为 6%，机翼前缘为全翼展机动襟翼，机翼后缘内侧为

襟翼，机翼后缘外侧为副翼，各舵面几何参数如表 1 所示，各

舵面向下偏转时偏转角为正值，向上偏转时偏转角为负值。

入射雷达波垂直机翼后缘并逆航向入射时定义为 0°，垂直

梢弦入射时为 90°，垂直机翼后缘并顺航向入射时定义为

180°。电场方向平行于机翼弦平面时为水平极化，垂直机翼

弦平面时为垂直极化，如图 1 所示。

表 1　舵面几何参数

Table 1　Geometry parameters of control surfaces

舵面 展长 /m 弦长 /m 面积 /m2

机动襟翼 3 0.28 0.85

襟翼 1.5 0.4 0.6

副翼 1.5 0.4 0.6

舵面偏转属于细节性的外形变化，当入射波频率较低

时，目标的 RCS 对外形的细节不敏感，只有当入射波频率较

高时，目标处于光学区时，目标细节的变化对 RCS 的影响才

能体现出来[4]，同时，由于大部分机载雷达都工作在高频段，

故入射波的频率取 Ku 波段。
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图 1　RCS 仿真模型（单位：mm）

Fig.1　RCS simulation model（unit： mm）

2 仿真算法选择
RCS 仿真常用的算法有高频算法和低频算法。高频方

法是标量波方程典型解的应用，具有运算量小、计算效率高

的优点，但由于其进行了远场和切平面近似，同时忽略阴影

面的表面电流，常用于散射水平较高的目标 RCS 预估，对散

射水平较低的一类目标，其结果会与真实值之间存在较大的

误差[5]。

低频算法作为一种精确的数值方法，具有计算结果精

度高的优点，但运算量大导致其计算效率较低，仅用于简单

外形目标的 RCS 计算分析[6]。

仿真所采用的机翼由于具有大前缘后掠角和薄翼型，

且前缘较为尖锐，故具有较低的 RCS，同时，其电尺寸高达

300 个波长，属于电大尺寸目标的精确 RCS 预估，应采用加

速的低频算法对其 RCS 进行预估。

采用电场积分方程和磁场积分方程组合的混合场积分

方程[7]：

-an×n×L（J）+（1-a）h

-an×n×E i（r）+（1-a）hn×H i（r）

J（r）+n×K（J）1
2 =

式 中：L（J）=-E S，E S 为 散 射 电 场 强 度；K（J）为 J（r）× G 

在 S 外表面去极点区域后的主值积分；n 为 S 外表面单位外

法矢；J 为电流强度；E i（r）为入射电场强度；H i（r）为入射

磁场强度；r 为原点到计算点的距离；a，h为系数。

利用 MLFMA，将矩量法 O（N2）量级的计算复杂度降

至 O（NlogN）量级，O（N2）量级的存储量降至 O（N）量级，

在保证计算精度的同时降低计算量和存储量[8]。

3 舵面偏转对机翼 RCS 的影响
舵面偏转对机翼 RCS 的影响用 3 个指标来评估：峰值、

峰值宽度和均值[9]。峰值是雷达波垂直机翼前缘入射（方

位角 58°）时对应的 RCS 值。峰值宽度是从峰值下降到两

侧 -20dBsm 时所占的方位角范围，峰值宽度越宽，波峰越容

易被雷达探测到。均值是指 0°~30°角域范围内以平方米为

单位的 RCS 算数平均值，代表散射的平均水平。

3.1 仿真流程

为减少网格的不一致带来仿真计算结果的误差，每次

仿真时固定翼面采用相同的网格，并将偏转舵面的网格装配

到固定翼面网格上，仿真分析流程如图 2 所示。

图 2　仿真分析流程

Fig.2　Simulation analysis procedure  

3.2 机动襟翼偏转对机翼 RCS 的影响分析

机动襟翼位于机翼前缘，可随马赫数和迎角的变化而

自动偏转一定角度，使飞机在大迎角时仍保持有效的升力

系数，从而提高机动能力。不同机动襟翼偏转角度下机翼

RCS 曲线如图 3 所示。

10            航空科学技术� Jun. 15  2017  Vol. 28 No.06

图 1　RCS 仿真模型（单位：mm）

Fig.1　RCS simulation model（unit： mm）

2 仿真算法选择
RCS 仿真常用的算法有高频算法和低频算法。高频方

法是标量波方程典型解的应用，具有运算量小、计算效率高

的优点，但由于其进行了远场和切平面近似，同时忽略阴影

面的表面电流，常用于散射水平较高的目标 RCS 预估，对散

射水平较低的一类目标，其结果会与真实值之间存在较大的

误差[5]。

低频算法作为一种精确的数值方法，具有计算结果精

度高的优点，但运算量大导致其计算效率较低，仅用于简单

外形目标的 RCS 计算分析[6]。

仿真所采用的机翼由于具有大前缘后掠角和薄翼型，

且前缘较为尖锐，故具有较低的 RCS，同时，其电尺寸高达

300 个波长，属于电大尺寸目标的精确 RCS 预估，应采用加

速的低频算法对其 RCS 进行预估。

采用电场积分方程和磁场积分方程组合的混合场积分

方程[7]：

-an×n×L（J）+（1-a）h

-an×n×E i（r）+（1-a）hn×H i（r）

J（r）+n×K（J）1
2 =

式 中：L（J）=-E S，E S 为 散 射 电 场 强 度；K（J）为 J（r）× G 

在 S 外表面去极点区域后的主值积分；n 为 S 外表面单位外

法矢；J 为电流强度；E i（r）为入射电场强度；H i（r）为入射

磁场强度；r 为原点到计算点的距离；a，h为系数。

利用 MLFMA，将矩量法 O（N2）量级的计算复杂度降

至 O（NlogN）量级，O（N2）量级的存储量降至 O（N）量级，

在保证计算精度的同时降低计算量和存储量[8]。

3 舵面偏转对机翼 RCS 的影响
舵面偏转对机翼 RCS 的影响用 3 个指标来评估：峰值、

峰值宽度和均值[9]。峰值是雷达波垂直机翼前缘入射（方

位角 58°）时对应的 RCS 值。峰值宽度是从峰值下降到两

侧 -20dBsm 时所占的方位角范围，峰值宽度越宽，波峰越容

易被雷达探测到。均值是指 0°~30°角域范围内以平方米为

单位的 RCS 算数平均值，代表散射的平均水平。

3.1 仿真流程

为减少网格的不一致带来仿真计算结果的误差，每次

仿真时固定翼面采用相同的网格，并将偏转舵面的网格装配

到固定翼面网格上，仿真分析流程如图 2 所示。

图 2　仿真分析流程

Fig.2　Simulation analysis procedure  

3.2 机动襟翼偏转对机翼 RCS 的影响分析

机动襟翼位于机翼前缘，可随马赫数和迎角的变化而

自动偏转一定角度，使飞机在大迎角时仍保持有效的升力

系数，从而提高机动能力。不同机动襟翼偏转角度下机翼

RCS 曲线如图 3 所示。



梁爽 等：舵面偏转对机翼RCS影响仿真与分析 11

图 3　机动襟翼偏转对机翼RCS 曲线

Fig.3　The wing RCS curves with maneuver flap deployed 

由图 3 可见，机动襟翼不同偏转角度下机翼 RCS 曲

线随着方位角的变化振荡较为剧烈，呈现 3 个较为明显的

峰值，分别为入射波垂直机翼前缘入射、垂直机翼翼尖侧

面入射和垂直机翼后缘入射，大部分方位角对应的 RCS 值

在 -20dBsm 以下，处于较低的散射量级。

机动襟翼偏转不同角度时机翼 RCS 曲线峰值、峰值宽

度、均值如表 2、表 3 所示。

表 2　机动襟翼偏不同角度机翼RCS 对比（Ku波段，水平极化）

Table 2　 The wing RCS values at different angles of maneuver 
flap（Ku band，HH polarization）

机动襟翼

偏转角度 /（°）
峰值 /dBsm 峰值宽度 /（°） 均值 /m2

0 6.55 1 3.9×10-5

＋ 10 10.18 3 5.6×10-5

＋ 20 13.58 6.1 6.4×10-5

表 3　机动襟翼偏不同角度机翼RCS 对比（Ku波段，垂直极化）

Table 3　 The wing RCS values at different angles of maneuver 
flap（Ku band，VV polarization）

机动襟翼

偏转角度 /（°）
峰值 /dBsm 峰值宽度 /（°） 均值 /m2

0 6.56 1.0 2.6×10-5

＋ 10 10.19 1.3 7.8×10-5

＋ 20 13.25 6.3 8.5×10-5

由表 2 和表 3 可见，由于机动襟翼位于机翼前缘照明

区，其偏转对机翼 RCS 的影响较为明显，偏转角度越大，机

翼 RCS 前缘峰值和均值越大，同时会大幅展宽峰值的宽度，

加大被雷达探测的概率。

3.3 后缘襟翼偏转对机翼 RCS 的影响分析

后缘襟翼用于起飞及着陆时增加升力系数，降低起降

速度，从而缩短起降距离。不同机动襟翼偏转角度下机翼

RCS 曲线如图 4 所示。

图 4　后缘襟翼偏转对机翼RCS 曲线

Fig.4　The wing RCS curves with trailing edge flap deployed 
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机动襟翼偏转不同角度时机翼 RCS 曲线峰值、峰值宽

度、均值如表 2、表 3 所示。

表 2　机动襟翼偏不同角度机翼RCS 对比（Ku波段，水平极化）

Table 2　 The wing RCS values at different angles of maneuver 
flap（Ku band，HH polarization）

机动襟翼

偏转角度 /（°）
峰值 /dBsm 峰值宽度 /（°） 均值 /m2

0 6.55 1 3.9×10-5

＋ 10 10.18 3 5.6×10-5

＋ 20 13.58 6.1 6.4×10-5

表 3　机动襟翼偏不同角度机翼RCS 对比（Ku波段，垂直极化）

Table 3　 The wing RCS values at different angles of maneuver 
flap（Ku band，VV polarization）

机动襟翼

偏转角度 /（°）
峰值 /dBsm 峰值宽度 /（°） 均值 /m2
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＋ 10 10.19 1.3 7.8×10-5

＋ 20 13.25 6.3 8.5×10-5

由表 2 和表 3 可见，由于机动襟翼位于机翼前缘照明

区，其偏转对机翼 RCS 的影响较为明显，偏转角度越大，机

翼 RCS 前缘峰值和均值越大，同时会大幅展宽峰值的宽度，

加大被雷达探测的概率。

3.3 后缘襟翼偏转对机翼 RCS 的影响分析

后缘襟翼用于起飞及着陆时增加升力系数，降低起降

速度，从而缩短起降距离。不同机动襟翼偏转角度下机翼

RCS 曲线如图 4 所示。

图 4　后缘襟翼偏转对机翼RCS 曲线

Fig.4　The wing RCS curves with trailing edge flap deployed 
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由图 4 可见，后缘襟翼偏转后机翼 RCS 曲线与图 3 相

比，除呈现相同方位角下的 3 个波峰外，水平极化 0°方位角

下在 20°襟翼偏角时，出现一个由于偏转舵面后镜面反射形

成的峰值为 -20dBsm 的波峰。

后缘襟翼偏转不同角度时机翼 RCS 曲线峰值、峰值宽

度、均值如表 4、表 5 所示。

表 4　后缘襟翼偏不同角度机翼RCS 对比（Ku波段，水平极化）

Table 4　 The wing RCS values at different angles of trailing 
edge flap（Ku band，HH polarization）

后缘襟翼

偏转角度 /（°）
峰值 /dBsm 峰值宽度 /（°） 均值 /m2

0 6.55 1 3.9×10-5

＋ 10 6.55 1 7.4×10-5

＋ 20 6.53 1 1.7×10-4

表 5　后缘襟翼偏不同角度机翼RCS 对比（Ku波段，垂直极化）

Table 5　 The wing RCS values at different angles of trailing 
edge flap（Ku band，VV polarization）

后缘襟翼

偏转角度 /（°）
峰值 /dBsm 峰值宽度 /（°） 均值 /m2

0 6.56 1 2.6×10-5

＋ 10 6.61 1 2.7×10-5

＋ 20 6.54 1 3.6×10-5

由表 4、表 5 可见，由于后缘襟翼处于机翼后缘内侧，其

偏转对峰值和和峰值宽度的影响较小，但对均值的影响较

大，水平极化偏转 20°时甚至增加了一个数量级。

3.4 副翼偏转对机翼 RCS 影响分析

副翼主要用于战斗机空中滚转机动时使用。与机动

襟翼、内侧襟翼通常在正偏角下工作不同，副翼通常在正负

偏角下工作。不同副翼偏转角度下机翼 RCS 曲线如图 5 

所示。

由图 5 可见，副翼偏转后机翼的 RCS 曲线与图 3 相比，

除呈现相同方位角下的 3 个波峰外，水平极化 0°方位角下

在 -20°和 +20°偏角下，分别出现由于偏转舵面后镜面反射

形成的峰值为 -17dBsm 和 -18dBsm 的波峰。

副翼偏转不同角度时机翼 RCS 峰值、峰值宽度、均值如

表 6、表 7 所示。

由表 6、表 7 可见，副翼偏转对峰值的影响较小，但峰值

宽度随着偏角绝对值的增大而略微增加，峰值受偏角绝对值

的增大的影响较大，水平极化偏转±20°时增加了一个数量

级。同时，在相同的偏角绝对值下，偏角的正负对峰值、峰值

宽度和均值影响不大。

图 5　副翼偏转对机翼RCS 曲线

Fig.5　The wing RCS curves with the aileron deployed

表 6　副翼偏不同角度机翼RCS 对比（Ku波段，水平极化）

Table 6　 The wing RCS values at different angles of the aileron
（Ku band，HH polarization）

副翼偏转

角度 /（°）
峰值 /dBsm 峰值宽度 /（°） 均值 /m2

0 6.55 1 3.9×10-5

＋ 10 6.56 1.1 5.72×10-5

＋ 20 6.56 1.2 2.26×10-4

-10 6.55 1.1 6.11×10-5

-20 6.57 1.3 1.96×10-4

表 7　副翼偏不同角度机翼RCS 对比（Ku波段，垂直极化）

Table 7　 The wing RCS values at different angles of the aileron
（Ku band，VV polarization）

副翼偏转

角度 /（°）
峰值 /dBsm 峰值宽度 /（°） 均值 /m2

0 6.56 1 2.6×10-5

＋ 10 6.56 1.1 3.5×10-5

＋ 20 6.58 1.2 7.6×10-5

-10 6.55 1.1 3.1×10-5

-20 6.58 1.3 7.8×10-5
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所示。
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在 -20°和 +20°偏角下，分别出现由于偏转舵面后镜面反射

形成的峰值为 -17dBsm 和 -18dBsm 的波峰。

副翼偏转不同角度时机翼 RCS 峰值、峰值宽度、均值如

表 6、表 7 所示。

由表 6、表 7 可见，副翼偏转对峰值的影响较小，但峰值

宽度随着偏角绝对值的增大而略微增加，峰值受偏角绝对值
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级。同时，在相同的偏角绝对值下，偏角的正负对峰值、峰值

宽度和均值影响不大。
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Fig.5　The wing RCS curves with the aileron deployed

表 6　副翼偏不同角度机翼RCS 对比（Ku波段，水平极化）

Table 6　 The wing RCS values at different angles of the aileron
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＋ 20 6.56 1.2 2.26×10-4
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水平极化下机动襟翼 RCS 曲线的峰值、峰值宽度均大

于相同舵偏角的后缘舵面，均值却小于相同舵偏角的后缘舵

面。垂直极化下机动襟翼 RCS 曲线的峰值、峰值宽度和均

值都大于相同舵偏角的后缘舵面。

4 结论
基于 MLFMA 对不同舵面偏转角度的机翼进行 RCS

仿真分析。适用于舵面偏转后处于静止并与固定翼面

之间保持电连续的状态。仿真计算结果表明，对于具有

较低散射量级的机翼，入射波以高频率入射时，舵面偏转

会对机翼 RCS 曲线的峰值、峰值宽度和均值造成一定的 

影响。

（1）机动襟翼由于位于入射波照明区，在两个极化

下其偏转会显著增大机翼 RCS 曲线的峰值、峰值宽度和 

均值。

（2）后缘内侧襟翼位于机翼后缘内侧，其偏转对机翼

RCS 曲线峰值和和峰值宽度的影响较小，只对均值的影响

较大。

（3）副翼偏转对机翼 RCS 曲线峰值的影响较小，但峰

值宽度随着偏角绝对值的增大而略微增加，均值受偏角绝对

值的增大的影响较大。

（4）水平极化下偏转机动襟翼后机翼 RCS 曲线的均值

小于后缘舵面偏转相同舵偏角的均值，垂直极化相反。 
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Simulation and Analysis of the Wing RCS Due to Control Surface Deployed
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Abstract: The method that control surfaces deployed affect the wing Radar Cross Section（RCS）was proposed due 

to the fact that the dynamic RCS behavior of the wing is different from the static behavior. The wing RCS curves under 

different deployed angles of control surfaces were obtained with the aid of low scattering wing model and Multi-Level 

Fast Multipole Algorithm（MLFMA）. The simulation results demonstrate that the peak value，the width of peak value 

and average value were influenced by the control surface deployed at high frequency. The peak value，the width of 

peak value and average value were increased when the maneuver flap was deployed at both horizontal polarization 

and vertical polarization. The trailing edge flap deployed only affects the average value. The aileron deployed slightly 

affects the peak value，however，the width of peak value was slightly increased and the average value is obviously 

increased with the absolute value of the aileron deployed angle increased.
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