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隐身反设计下飞翼布局气动与隐身综合设计
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摘　 要： 为同时获得良好的气动和隐身性能，基于双发动机布局下飞翼无人机大鼓包式机身，采用隐身反设计思路，开展了飞

翼布局气动与隐身综合设计与分析研究，提出了一种减小翼型前缘半径的机身前缘类“鹰嘴”形飞翼布局优化构型．分别采用

ＣＦＤ（计算流体力学）方法对 Ｍ６ 机翼进行气动数值模拟方法验证，以及基于 ＦＥＫＯ 软件中 ＭＬＦＭＭ（多层快速多极子方法）和
ＰＯ（物理光学法）对圆柱体和某飞翼布局缩比模型进行隐身数值计算方法验证，并利用该方法获得了飞翼布局无人机气动与

隐身综合特性．结果表明：建立的气动与隐身数值模拟方法计算结果与实验吻合较好，数值计算方法是可靠的；基于隐身反设

计思路构建的机身前缘类“鹰嘴”形飞翼布局设计不仅纵向气动特性略微提升，且前向（－２５° ～ ２５°）隐身性能明显提高，充分

表明了隐身反设计思路的有效性；前缘类“鹰嘴”形设计主要影响机身表面压力分布，并有助于提升升阻特性；前缘类“鹰嘴”
形设计比传统钝形前缘设计在不同频率和不同滚转角下隐身特性均有所提高．
关键词： 隐身反设计；飞翼布局；类“鹰嘴”形；气动；隐身
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　 　 飞翼布局具有高隐身性能与高气动效率，且能

够提高突防能力并获取空中优势，因而受到人们越

来越多的关注［１］， 如美国正在研制的 Ｘ⁃４５［２］、
Ｘ⁃４７［３］等．为了具备更强的任务能力，飞翼布局常采

用大展弦比的方式，如 ＲＱ１８０、ＲＱ１７０ 等，这对飞翼

布局的设计也提出了更大的挑战．
截至目前，国内外对于飞翼布局开展了大量研

究［４］ ．在气动设计方面，Ｈｙｏｕｎｇｊｉｎ 等［５］ 对一体化翼

身融合布局（ＢＷＢ）进行了详细的气动特性分析；
Ｍｉａｌｏｎ 等［６］、甘文彪等［７］和 Ｌｉｅｂｅｃｋ［８］分别针对飞翼

构型进行了气动设计及优化研究；鲍君波等［９］ 进行

了飞翼布局气动方案优选和试验验证．对于隐身特

性方面，齐红德等［１０］开展了飞翼布局隐身特性数值

模拟研究；张彬乾等［１１］进行了飞翼布局隐身翼型优



化设计．而对于气动与隐身综合研究方面，何开锋

等［１２］开展了基于流体力学和电磁学方程数值求解

的飞翼式飞机气动隐身一体化设计研究；Ｌｅｅ 等［１３］

采用并行遗传算法对飞翼无人机开展了气动隐身一

体化设计；张德虎等［１４］基于双层代理模型开展了飞

翼布局气动隐身综合设计；孙奕捷等［１５］、Ｌｅｉｆｓｓｏｎ
等［１６］则分别结合飞翼布局飞机进行了气动、隐身、
控制等多学科优化设计研究．

上述列举以及其他未列举的与飞翼布局相关的

研究工作均为飞翼布局无人机的气动和隐身综合设

计提供了参考和借鉴，但其主要侧重于小展弦比飞

翼布局设计，或单发动机布局下飞翼布局设计研究，
而基于大展弦比双发飞翼布局，且在满足无人机内

部特殊装载约束条件下（通常采用大鼓包式机身）
进行气动和隐身综合设计研究的较少．本文正是基

于此，并结合隐身反设计的思路开展气动和隐身综

合设计研究与分析．

１　 隐身反设计思路下飞翼布局优化构

型设计

　 　 为了便于清晰地表述飞翼无人机各段翼面组

成，如图 １ 所示定义了翼面上各段部件名称．
机身

内翼

外翼

翼尖

图 １　 飞翼布局无人机翼面各部件定义

Ｆｉｇ．１　 Ａｓｓｅｍｂｌｙ ｏｆ ｗｉｎｇ ｓｕｒｆａｃｅ ｏｎ ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ
飞翼无人机一般翼身融合度较高，但在满足任

务载荷及内部特殊装载（如卫通、合成孔径雷达）等
需求时，且考虑隐身需要，发动机完全深埋于机体内

部，在对称面上截面厚度较大，而内翼截面厚度相对

较小，导致机身翼面会形成大鼓包．对翼型前缘设计

而言，传统设计思路一般是前缘半径较大，这样有助

于缓和前缘流动加速情况，逆压梯度相对更小，从而

使得较大迎角范围下流动仍是附着的，失速迎角也

会增大．综合上述两点，可以开展大展弦比飞翼布局

初始构型设计（如图 ２ 所示）．由图 ２ 可看出，初始构

型机身前缘曲率较大（前缘呈钝形），由对称截面向内

翼截面曲面过渡时曲率变化较大，机身前缘在前向会

产生较强的镜面反射，不利于前向隐身，且无人机最

主要升力面为外翼和内翼，在保证高升、阻比特性及

满足特殊装载约束下，为了进一步缩减前向雷达散射

截面（ｒａｄａｒ ｃｒｏｓｓ ｓｅｃｔｉｏｎ，ＲＣＳ），可仅针对无人机大鼓

包机身开展优化修形设计．

图 ２　 飞翼布局初始构型

Ｆｉｇ．２　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｉｎｉｔｉａｌ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ

反设计思路已经非常成熟地应用于飞机气动设

计中，在飞翼布局初始构型的基础上，考虑其大鼓包

机身会极大降低无人机前向角域 ＲＣＳ，为提升其隐

身性能，提出一种基于隐身反设计思路的大展弦比

飞翼布局设计．隐身反设计准则是在保持飞翼布局

高升阻比前提下，仅对大鼓包机身开展合理的优化

修形设计（主要基于钝形前缘），从而改变翼面上电

磁散射分布，将机身钝前缘强镜面反射削减为尖顶

散射、边缘绕射等弱散射．本文隐身反设计详细思路

为：首先，分别开展飞翼无人机初始构型的气动和隐

身特性分析；从中提取无人机翼面上强电磁散射源

分布；然后，在满足内部特殊装载布置约束下，基于

获取的强电磁散射区域，重点针对对称截面、内翼与

机身交接截面进行优化修形设计；最终，在满足无人

机内部装载约束后，对无人机机身翼面进行一定的

曲率控制（为避免形成强镜面反射，曲率尽量保持

更平缓的过渡）．
基于以上隐身反设计思路，提出了一种减小翼

型前缘半径的类“鹰嘴”形前缘设计，建立了飞翼布

局优化构型，如图 ３ 所示．这种尖前缘设计可以有助

于减小无人机前向和侧向 ＲＣＳ，尤其可能会显著提

升前向隐身性能．另外，这种前缘设计可能会产生抬

头力矩，从而有助于无人机的自配平．但同时，翼型

前缘半径的减小，可能会导致气动性能在低速大迎

角状态下下降较快，不过在高速下影响可能相对较

小，因此，这种前缘设计主要在机身应用．

图 ３　 飞翼布局优化构型

Ｆｉｇ．３　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ

飞翼无人机优化构型与初始构型在机身对称截

面、内翼与机身交接面处对比如图 ４ 所示，图 ４ 中

Ｆｗ⁃ｏｐｔ 为飞翼布局优化构型，Ｆｗ⁃ｉｎｉｔｉａｌ 为飞翼布局

初始构型．对比可知，飞翼无人机优化构型与初始构

型截面弦长不变，隐身反设计思路下将机身前缘由

钝形设计为类“鹰嘴”形，前缘曲率半径显著减小，
这是本文优化修行设计最重要的部分；另外，在满足

机身内部装载约束前提下，优化构型机身对称截面

处最大厚度略微下降，且其截面后段厚度略微缩小．
考虑到采用减小翼型前缘半径设计时，无人机前缘
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更易形成流动分离，在低速大迎角状态下气动性能

可能会有一定程度恶化，因此，从机身对称截面向内

翼过渡时，需要对机身展向截面前缘进行适当的修

形．优化修形设计时，为了抑制一定的前缘流动分

离，并保证在过渡段（由机身对称截面至内翼与机

身交接面）前缘曲率平缓过渡，本文在内翼与机身

交接截面采用下表面尖前缘和上表面钝形前缘的组

合修形设计．
Fw�initial
Fw�opt

Fw�initial
Fw�opt

(a)无人机对称截面对比

(b)内翼与机身交接横截面对比

图 ４　 飞翼无人机初始构型与优化构型两个典型截面对比

Ｆｉｇ．４　 Ｔｙｐｉｃａｌ ｓｅｃｔｉｏｎ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｉｎｉｔｉａｌ ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ

２　 气动与隐身计算方法及验证

２．１　 气动计算方法及验证

针对大展弦比飞翼布局气动数值模拟，计算采

用三维雷诺平均可压缩 Ｎ⁃Ｓ（Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ）方程，使
用有限体积法对控制方程进行离散，其中无黏对流

通量采用 Ｒｏｅ 格式，黏性通量采用二阶中心差分，湍
流模型为 ｋ－ω ＳＳＴ．选用 ＯＮＥＲＡ Ｍ６ 机翼绕流场进

行气动数值计算方法可靠性验证，参考已有的实验

数据［１７］，考虑到飞翼无人机在飞行状态右边界（如
Ｍａ＝ ０．７５ 或 Ｍａ＝ ０．７０）或大迎角状态下可能会产生

较强激波，因而选择相近的亚音速状态进行计算：迎
角 α ＝ ３． ０６°，马赫数 Ｍａ ＝ ０． ８３９ ５，雷诺数 Ｒｅ ＝
１．１７２×１０７ ．参考实验数据的 Ｍａ 和 Ｒｅ 略高于飞翼布

局无人机，但着重关注气动计算方法对于激波强度

和位置的捕捉能力．计算采用网格结点为 ２８９×６５×
４９ 的 Ｃ⁃Ｈ 型结构网格，考虑到黏性计算的需要，需
保证近物面 Ｙ＋ ＝ １，其中远场边界大小分别为展长

和弦长 ２０ 倍，计算网格如图 ５ 所示，在机翼前缘、后
和附面层上计算网格都进行了加密处理．

Ｍ６ 机翼气动数值计算结果与实验结果表面压力

分布对比如图 ６ 所示．对比可知，数值计算在 ４ 种典型

截面上流动特性与实验结果比较吻合，各截面处激波

强度与位置捕捉均较好．整体而言，选取的数值计算方

法能够较准确捕捉流场特点，该计算时可靠有效的．

(a)C�H结构网格 (b)对称面网格

图 ５　 ＯＮＥＲＡ Ｍ６ 机翼计算网格

Ｆｉｇ．５　 Ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍ ｏｆ ｇｒｉｄ ｏｆ ＯＮＥＲＡ Ｍ６ ｗｉｎｇ

对于本文飞翼无人机，气动计算方法与 Ｍ６ 机

翼计算相同，其中网格剖分仍保证近物面 Ｙ＋≈１，飞
行高度 ２０ ｋｍ，飞行 Ｍａ ＝ ０．６，压力远场边界湍流强

度为 ０．２％，湍流黏性比为 ２，边界条件还包括对称

面和固壁等．
２．２　 隐身计算方法及验证

大展弦比飞翼布局在不同频段下呈现的电尺寸

特性是不同的，本文主要选取 Ｌ、Ｓ、Ｃ 波段下的典型

频率 １、３、６ ＧＨｚ 进行隐身计算．国内外对于各种电

尺寸目标隐身计算方法主要分为低频积分和高频近

似两类．其中低频算法适用于任何激励下的任意几

何形状，考虑了各子散射体之间强电磁互耦，能够精

确求解任意复杂目标的电磁散射问题，但受计算资

源和效率限制，仅适用于电小或电中尺寸计算，而高

频近似方法则忽略子散射体之间的电磁互耦，计算

精度稍差，适用于高频下计算．本文将采用成熟的商

业软件 ＦＥＫＯ，并选取 ＭＬＦＭＭ（多层快速多极子，低
频算法）和 ＰＯ（物理光学发，高频算法）进行计算．
为了验证所采用隐身算法的有效性，分别选取圆柱

体和某飞翼布局缩比模型进行对比验证，计算坐标

系与文献［１８］相同．
２．２．１　 圆柱体隐身计算方法验证

验证计算选取经典圆柱体金属模型［１９］，其长度

为 ７１１ ｍｍ，直径为 １４０ ｍｍ，计算频率为 ５．４ ＧＨｚ，计
算角度 θ＝ ０°，φ＝ ０° ～ １８０°（其中 θ 为水平面入射角

度，φ 为俯仰方向入射角度（计算角度坐标系参考文

献［１８］所示）），计算采用垂直极化方式，网格量约

７６８ ８６．图 ７、８ 给出了圆柱体计算结果与实验结果对

比，由图可知，ＭＬＦＭＭ 和 ＰＯ 算法计算 ＲＣＳ 与实验

结果吻合较好．另外，ＭＬＦＭＭ 算法较 ＰＯ 算法在各

个入射角度上计算的 ＲＣＳ 变化趋势更吻合，其中

ＰＯ 算法计算所得 ＲＣＳ 变化曲线较 ＭＬＦＭＭ 方法

“零深点”（波谷点）明显更多，这主要因为 ＰＯ 算法

会忽略边缘绕射、尖顶散射等而仅仅计算表面的镜

面反射，从而导致在局部入射角域 ＲＣＳ 会明显

偏小．

·４２· 哈　 尔　 滨　 工　 业　 大　 学　 学　 报　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 　 第 ４９ 卷　



-1.0

-0.5

0

0.5

1.0
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

C p

x/C

k-wSST
实验结果

(a)y/b=20%

-1.0

-0.5

0

0.5

1.0
0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

C p

x/C

k-wSST
实验结果

(b)y/b=44%

-1.0

-0.5

0

0.5

1.0 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

C p

x/C

k-wSST
实验结果

(c)y/b=65%

-1.0

-0.5

0

0.5

1.0 0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

C p

x/C

k-wSST
实验结果

(d)y/b=90%

图 ６　 Ｍ６ 机翼数值计算压力分布与实验结果对比

Ｆｉｇ．６　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ
ａｎｄ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ｒｅｓｕｌｔ ｏｆ Ｍ６ ｗｉｎｇ
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图 ７　 圆柱体模型实验与 ＭＬＦＭＭ 算法计算结果对比

Ｆｉｇ． ７ 　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ａｎｄ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ
ｒｅｓｕｌｔ ｗｉｔｈ ＭＬＦＭＭ ｏｆ ｃｙｌｉｎｄｅｒ ｍｏｄｅｌ
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图 ８　 圆柱体模型实验与 ＰＯ 算法计算结果对比

Ｆｉｇ． ８ 　 Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ａｎｄ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ
ｒｅｓｕｌｔ ｗｉｔｈ ＰＯ ｏｆ ｃｙｌｉｎｄｅｒ ｍｏｄｅｌ

２．２．２　 某飞翼布局缩比模型隐身试验验证

为了验证所采用隐身算法对于大展弦比飞翼布

局无人机电磁散射特性计算的可靠性，选取某缩比

飞翼模型（与本文飞翼布局初始构型接近）进行测

试与计算对比．表 １ 所示为飞翼布局缩比模型实验

与仿真计算 ＲＣＳ 均值对比（垂直极化）．
表 １　 某飞翼布局无人机实验与仿真计算 ＲＣＳ 均值对比

Ｔａｂ．１　 Ｍｅａｎ ｖａｌｕｅ ｏｆ ＲＣＳ ｂｅｔｗｅｅｎ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ａｎｄ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ
ｒｅｓｕｌｔ ｏｆ ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ

频率 ／
ＧＨｚ

计算方法
前向±３０° ／

ｄＢｓｍ
全向 ３６０° ／

ｄＢｓｍ
计算

时间 ／ ｈ

１．２
实测 －７．７７ －１０．３３ —

ＭＬＦＭＭ －２．９０ －９．７０ ７５．７６０
ＰＯ －０．２６ －７．５７ ０．１３８

３．０
实测 －０．０６ －４．１５ —
ＰＯ ２．８６ －４．７６ １．６５０

６．０
实测 １．１９ －１．４２ —
ＰＯ ４．７０ －２．９０ ８．１５０

　 　 由表 １ 可知，在频率 １．２ ＧＨｚ 下，与实验结果相

比，ＭＬＦＭＭ 算法计算结果比 ＰＯ 算法吻合更好，计算

精度也更高，但整体上两种算法 ＲＣＳ 值差距不大．尤
其随着频率增加，ＭＬＦＭＭ 算法需要的计算内存剧增

且计算时间增长较快，在散射目标电尺寸进一步增加
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时，ＰＯ 能够满足一定计算要求，可选择 ＰＯ 算法进行

计算．由表 １ 还可知，整体上看，在频率 ３．０、６．０ ＧＨｚ
下，采用 ＰＯ 算法计算的 ＲＣＳ 均值与实验结果还是吻

合较好的，能够反映出 ＲＣＳ 变化的整体趋势．
对于本文飞翼无人机，隐身计算采用水平极化方

式，并采用单站 ＲＣＳ 计算，且两种算法都采用三角形面

元网格，网格尺寸按照 λ／ ６（λ为入射电磁波波长）划分．

３　 结果与分析

３．１　 机身前缘类“鹰嘴”形和钝形设计气动性能分析

３．１．１　 宏观气动性能结果对比

飞翼布局优化构型和初始构型的纵向基本气动

特性对比如图 ９ 所示，由图 ９ 可知，在迎角－２° ～ ６°
内，两种构型升力系数和俯仰力矩系数（力矩参考

点为（６ ｍ，０，０））变化为线性的，迎角进一步增大后

立即转为非线性；而且还可以看到，在线性段，初始

构型的升力系数略高于优化构型，但相应的阻力系

数也有所增加，最终表现为优化构型升、阻比略大于

初始构型，升、阻特性是变好的，从而也可以反映出

隐身反设计思路下的飞翼布局优化构型设计达到了

预期的目标．
３．１．２　 表面压力分布分析

为了更加详细地分析表面压力变化，选取图 １０
所示 ３ 个典型截面位置压力系数进行对比．
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图 ９　 飞翼布局优化构型与初始构型纵向基本特性对比

Ｆｉｇ．９　 Ｌｏｎｇｉｔｕｄｉｎａｌ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｒｅｓｕｌｔｓ
y/b=0%

y/b=5%

y/b=18%

图 １０　 飞翼布局３个典型截面位置示意（未完全显示外翼和翼尖）
Ｆｉｇ．１０　 Ｔｈｒｅｅ ｔｙｐｉｃａｌ ｓｐａｎｗｉｓｅ ｌｏｃａｔｉｏｎｓ ｏｆ ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ

飞翼布局两种构型在 ３ 个典型截面上压力分布

（迎角 ２°时）对比如图 １１ 所示．对比图 １１（ａ）、（ｂ）可
知，优化构型在机身上两个截面压力变化较明显，也
进一步可以看出飞翼布局机身曲面曲率变化较剧烈．
由对称面压力分布对比可知，初始构型从前缘到弦向

５％之间会形成负升力，这主要是因为其在对称截面

位置前缘是稍微向下倾斜的，导致形成的驻点在对称

截面的上翼段；而优化构型经过了优化修形设计后在

对称截面的前段升力会有所增加．另外，飞翼布局优

化构型在对称截面和展向 ５％截面上弦向中间位置附

近后段下翼面压力明显小于上翼面，反映出了典型的

反弯翼型翼面压力分布特征．优化构型在截面后段会
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形成负升力，升力有所下降，不过会产生一定的抬头

力矩，有助于飞翼布局进行自配平．
由图 １１（ｃ）可知，在展向截面 １８％位置上，两种

构型上翼面表面压力分布基本完全相同，而下翼面

只在从前缘点到弦向 １５％处有所差异，这主要是因

为两种构型内翼上只在内翼与机身交接截面有所略

微不同（参考如图 ４（ｂ）所示外形对比），而内翼与

外翼交界面和整个外翼段是不变的，所以导致了内

翼段的表面压力几乎是不变的；另外，由图 １１ 还可

知，内翼段截面设计时仍保持了反弯翼型表面压力

分布的特点，在弦向 ８０％位置附近上、下翼面压力

是反向的．
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图 １１　 迎角 ２°下 ３ 个典型截面压力分布对比

Ｆｉｇ．１１　 Ｐｒｅｓｓｕｒｅ ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ａｔ ａｔｔａｃｋ ａｎｇｌｅ ｏｆ ２°

３．１．３　 极限流线分析

飞翼布局无人机优化构型和初始构型上翼面在

３ 个典型迎角下的极限流线分布如图 １２ 所示，旨在

详细分析飞翼布局翼面上流动发展情况．
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图 １２　 ３ 个典型迎角下两种构型翼面极限流线对比

Ｆｉｇ．１２　 Ｌｉｍｉｔ ｓｔｒｅａｍｌｉｎｅ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ａｔ ｔｈｒｅｅ ａｔｔａｃｋ ａｎｇｌｅｓ

　 　 分析图 １２（ ａ）、（ｂ）可知，在巡航迎角 ２°下，飞
翼布局两种构型沿顺流方向均基本表现为附着流

动，仅仅在机身上极限流线具有一定的偏折，这是因

为机身上大鼓包的存在导致其对来流形成一定的阻

滞作用；由图 １２ 还可知，两种构型在机身上翼面后

缘位置附近发生了一定的流动分离，而优化构型流

动分离区域更小，其主要是由于后缘表面压力分布

造成的，机身大鼓包后段形成的流向压力梯度与机

身后掠产生的展向压力梯度相互作用，从而导致了

流动分离现象发生在机身后缘压力恢复区．
分析图 １２（ｃ）、（ｄ）可知，迎角 ６°下两种构型内

翼和外翼后缘分别形成了沿展向反方向（从翼尖到
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机身对称面）和展向方向的流动．分析图 １２（ ｃ）可

知，初始构型在后掠翼展向压力梯度的驱使下，且沿

流动方向边界层能量慢慢有所损失，进而使得外翼

段后缘翼根位置具有一定的展向流动，但是其流线

只是略微有所弯曲．另外，初始构型在外翼段后缘附

近已经形成了明显的流动分离，且产生了较清晰的

分离线，不过优化构型在外翼后缘处流动分离线显

然是靠后的；由此还可看到，翼尖和外翼翼根上仍表

现为沿来流方向的附着流动，这是由于受到翼尖涡

影响，附近流体之间的掺混会进一步加强，翼尖位置

的主流能量也会得到增强，因而克服逆压梯度的能

力自然也会提升，最终表现在翼尖流动有所改善．
分析图 １２（ｅ）、（ ｆ）可知，两种构型翼面上分离

线随着迎角增大逐渐向前缘方向以及外翼翼根方向

移动，当迎角达到 １２°时，外翼翼面上呈现两条非常

明显的分离线，且其靠近翼梢位置的分离线明显更

接近前缘位置，另外，靠近外翼翼根的分离线在外翼

中段产生小漩涡，而翼尖段呈现了典型的分离螺旋

点；同样地，内翼段受到外翼翼根分离区的影响，展
向逆压梯度会进一步增大，最终表现在内翼后段产

生具有明显的分离旋涡并翼面上具有大面积倒流现

象，除了机身，无人机其余翼面流场结构均相当复

杂．整体而言，在大迎角 １２°状态下，飞翼布局两种构

型流场特性类似，不过优化构型在外翼翼面上两条

分离线比初始构型更加靠后，纵向气动特性更好．
３．２　 机身前缘类“鹰嘴”形和钝形设计隐身性能对比

３．２．１　 不同频率下隐身特性对比

３ 个典型频率下飞翼布局优化构型和初始构型

ＲＣＳ 对比如图 １３～１５ 所示．综合图 １３～１５ 可知，在前向

角域 ０°～２５°内（椭圆圈内所示），优化构型 ＲＣＳ 较初始

构型明显减小，充分体现了隐身反设计思路是有效的．
首先，可以发现，飞翼布局两种构型在不同频率

下随着电磁波入射角度变化时整体 ＲＣＳ 值变化规

律基本保持一致，全向 ３６０°角域内均具有 ６ 个峰值

点，也即在 ０° ～１８０°角域内有 ３ 个强散射点（垂直前

缘方向、垂直内翼后缘方向、垂直外翼后缘方向）．但
是，其虽然形成了 ３ 个较强散射峰值点，但飞翼无人

机整个翼面上呈现的强散射方向一般都在较集中的

方位角上，强散射角域基本都是非常狭窄的，也就导

致了在波峰之间的雷达回波信号其实是非常弱的，
敌方雷达难以接受到连续的信号，最终也就降低了

飞翼无人机被探测到的概率．
其次，当雷达频率增加时，由于前缘强镜面反射

的高频效应作用（频率增大，镜面反射强度随之增

强），垂直飞翼无人机前缘后掠角方向 ＲＣＳ 峰值慢

慢增大．显然，由图还可呈现出飞翼布局无人机一定

的 ＲＣＳ 频率特性变化，随着频率增加，ＲＣＳ 振荡特

性有所缓解；以前向角域 ０° ～ ３０°ＲＣＳ 变化为例，飞
机 ＲＣＳ 频率变化特性可从不同频率下 ＲＣＳ 特性展

现，其主要原因是当飞翼布局局部尺寸与雷达波长

数量级相当，散射目标就在“谐振区”内，随着频率

增大，雷达波长逐渐减小，并逐渐远远小于散射目标

几何尺寸，然后散射体就会处于“光学区”．
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图 １３　 频率 １ ＧＨｚ下飞翼布局初始构型与优化构型ＲＣＳ对比

Ｆｉｇ．１３　 ＲＣＳ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｉｎｉｔｉａｌ ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ
ｏｆ ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ ａｔ ｔｈｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｏｆ １ ＧＨｚ
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图 １４　 频率 ３ ＧＨｚ下飞翼布局初始构型与优化构型ＲＣＳ对比

Ｆｉｇ．１４　 ＲＣＳ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｉｎｉｔｉａｌ ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ
ｏｆ ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ ａｔ ｔｈｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｏｆ ３ ＧＨｚ
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图 １５　 频率 ６ ＧＨｚ下飞翼布局初始构型与优化构型ＲＣＳ对比

Ｆｉｇ．１５　 ＲＣＳ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｉｎｉｔｉａｌ ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ
ｏｆ ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ ａｔ ｔｈｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｏｆ ６ ＧＨｚ

　 　 然后，分析同一飞翼布局，以优化构型举例，其
在同一雷达波入射角下不同频率时 ＲＣＳ 变化规律

是不一致的，如 １ ＧＨｚ 频率下，入射角 ５８°附近会产
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生局部小波峰，而在 ３、６ ＧＨｚ 频率下，在入射角度

１００°附近才产生小波峰，这是因为入射角 ５８°时电

磁散射相干叠加主要由机身前部和机遇前缘形成，
而入射角 １００°时，无人机还具有机身后缘和机翼后

缘电磁散射共同叠加，电磁散射也更加复杂，各个局

部子散射体在不同角域下的相干散射叠加随着频率

变化隐身特性渐渐表现出差异性．
整体上看，建立在隐身反设计思路上设计的优化

构型前向 ＲＣＳ（主要为 ０° ～ ２５°）比初始构型明显缩

减，不过在其他角域上互有增减，但是 ＲＣＳ 变化幅度

都非常小，飞翼布局优化构型隐身特性明显更优异．
３．２．２　 表面电流分析

飞翼布局优化构型和初始构型在频率 １ ＧＨｚ 下

局部表面电流对比（电磁波从正前向入射）如图 １６ 所

示，通过电流分布可分析翼面上各散射区域的分布．
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图 １６　 正前向（φ＝０°）入射时飞翼布局两种构型表面电流对比

Ｆｉｇ．１６　 Ｓｕｒｆａｃｅ ｃｕｒｒｅｎｔ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｉｎｉｔｉａｌ ａｎｄ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ ｏｆ ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ ａｔ ｔｈｅｆｒｏｎｔ

由图 １６ 可知，初始构型表面强电流集中在无人

机前缘区域、机头区域、内翼与机身交接面向鼓包最

大厚度过渡区域（图 １６（ａ）虚线所示），而优化构型

则主要集中在飞机前缘区域和机身两侧大鼓包区域

（图 １６（ｂ）虚线所示），整个无人机强电磁散射区域

也主要分布在这些方向．通过分析两种构型主要散

射源分布区域可知，初始构型在整个钝形前缘区域

表面曲率变化剧烈，会形成很强的镜面反射，不过优

化构型在机身前缘设计为类“鹰嘴”形，表面曲率明

显减小，导致表面电流会主要汇聚于极窄的尖前缘

表面，但是同样地，优化构型机身大鼓包向内翼过渡

时曲率下降较大，仍然会形成较强反射．整体而言，
初始构型翼面上强表面电流区和电流强度都是显著

大于优化构型的，这与优化构型在前向 ＲＣＳ 缩减是

相互对应的（参考表面压力分布分析）．

为了定量分析飞翼布局在不同频率和不同角域

内隐身性能，表 ２ 给出了优化构型和初始构型在水

平极化方式下 ＲＣＳ 均值对比（前向±２０°代表前向

－２０°～２０°角域）．由表 ２ 可知，优化构型在 ３ 个不同角

域范围 ＲＣＳ 均值与 ＲＣＳ 峰值基本上都小于初始构

型，其中前向±２０°ＲＣＳ 均值下降幅度最明显，这也从

定量上进一步反映出隐身反设计思路是有效的．
由表 ２ 还可知，对比不同频率下 ＲＣＳ 峰值，两

种构型峰值都较高（＞２９ ｄＢｓｍ），这是由于本文飞翼

无人机采用大展弦比布局，且前缘呈现单个长条形

（仅有一个后掠角），也就导致了前缘方向会累积相

当强的雷达散射．再对比前向±２０°和±３０°角域 ＲＣＳ
均值，优化构型在前向±２０°角域隐身性能显著优于

初始构型，但在前向±３０°角域隐身性能却仅略微提

升，这是由于垂直前缘（约 ２６°）ＲＣＳ 峰值巨大，基于

“湮没”其余入射角下散射；另外，在 ３ 个频率下优

化构型在前向±２０°ＲＣＳ 均值基本接近－１０ ｄＢｓｍ，在
表面使用纯金属前提下，本文大展弦比飞翼布局隐

身性能是非常良好的．
表 ２　 水平极化下飞翼布局两种构型 ＲＣＳ均值（不同角域内）
Ｔａｂ．２　 Ｍｅａｎ ｖａｌｕｅ ｏｆ ＲＣＳ ｂｅｔｗｅｅｎ ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ ａｎｄ ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ

ｒｅｓｕｌｔ ｏｆ ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ ａｔ ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ ａｚｉｍｕｔｈ ａｎｇｌｅｓ （ＨＨ）
频率 ／
ＧＨｚ

模型
峰值 ／
ｄＢｓｍ

前向±２０° ／
ｄＢｓｍ

前向±３０° ／
ｄＢｓｍ

全向 ３６０° ／
ｄＢｓｍ

１ Ｆｗ⁃ｉｎｉｔｉａｌ ３０．０ －３．４３ １５．３２ ８．２９
Ｆｗ⁃ｏｐｔ ２９．４ －９．８０ １４．６２ ７．７４

３ Ｆｗ⁃ｉｎｉｔｉａｌ ３３．１ －４．４２ １８．３０ １０．７０
Ｆｗ⁃ｏｐｔ ３２．０ －１３．０１ １７．１３ ９．５６

６ Ｆｗ⁃ｉｎｉｔｉａｌ ３５．８ －４．３６ ２０．９５ １３．４１
Ｆｗ⁃ｏｐｔ ３５．０ －１２．９７ ２０．１０ １２．５８

３．２．３　 滚转状态下隐身特性对比

飞行器在执行复杂任务时，进入滚转状态有时

难以避免，所以完全有必要开展飞翼无人机在不同

滚转状态下隐身特性研究．选取飞翼布局右滚转 ５°
（顺时针滚转），计算频率 ３ ＧＨｚ，选取雷达波入射角

度为 θ＝ －９０°，φ＝ ０° ～３６０°（滚装状态下全机左右不

对称），并采用水平极化方式．计算方法采用 ＰＯ 算

法，网格划分与前文相同，图 １７ 给出了飞翼布局优

化构型与初始构型在极坐标下 ＲＣＳ 对比．
由图 １７ 可知，飞翼布局优化构型在前向角域

－３０° ～３０°内 ＲＣＳ 值明显小于初始构型（虚线框标

示），但在其他角域内 ＲＣＳ 仅略微互有增减，整体而

言，优化构型仍保持良好的隐身特性．另外，飞翼布

局初始构型在右滚转 ５°下全机左侧和右侧入射角

度下 ＲＣＳ 峰值为 ２２．１、２４．０ ｄＢｓｍ，而优化构型则分

别为 ２２．０、２１．９ ｄＢｓｍ，相比于不滚转状态（表面电流

分析中），两种构型 ＲＣＳ 峰值减小幅度达到约

１０ ｄＢｓｍ，这是因为滚转状态下飞机强镜面反射会逐

·９２·第 １０ 期 张乐，等：隐身反设计下飞翼布局气动与隐身综合设计



渐减弱引起的．由图 １７ 还可知，对于同一飞翼无人

机，滚转状态下无人机左右两侧入射方向的隐身性

能也存在差异，甚至在局部入射角度上差距较大，如
优化构型在入射角度约 １００°处ＲＣＳ 明显大于约 ２６０°处
ＲＣＳ（无滚转时应该相等），这是因为滚转状态下机翼

前缘、机身大鼓包等散射相干叠加不同造成的．

Fw�initial(右滚转5?)
Fw�opt(右滚转5?)

RCS/dBsm
90

60

30

0

330

300
270

240

210

180

150

120

φ/(?)

20
10
0

-10
-20
-30
-40
-50

图 １７　 飞翼布局优化与初始构型右滚转 ５°下 ＲＣＳ 对比

Ｆｉｇ．１７　 ＲＣＳ ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ ｂｅｔｗｅｅｎ ｉｎｉｔｉａｌ ａｎｄ ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ ｍｏｄｅｌ
ｏｆ ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ ａｔ ｔｈｅｒｏｌｌｉｎｇ ａｎｇｌｅ ｏｆ ５°

４　 结　 论
１）基于隐身反设计思路建立的机身前缘类“鹰

嘴”形设计不仅气动特性略微提升，且前向（尤其是

前向±２５°）隐身性能明显提高，充分表明了隐身反

设计思路的有效性．
２）机身前缘类“鹰嘴”形设计主要影响机身段

表面压力分布，并会在前缘前段形成抬头力矩，有利

于飞机的自配平．
３）机身前缘类“鹰嘴”形设计在不同频率和各

个角域内 ＲＣＳ 均值较机身前缘钝形设计均有所下

降，尤其表现在前向±２０°ＲＣＳ 均值明显下降，这主

要因为机体表面强电流区明显缩减．
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