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火焰稳定器修形对发动机后向RCS的影响

姚伦标，杜 凯，李 宁，张 琪，于明飞
（中国航发贵阳发动机设计研究所，贵阳 550081）

摘要：基于某简化的排气腔体静态雷达散射截面积（Radar cross section，RCS）测试结果，分析了稳定器采用吸

波材料后对发动机后向 RCS的缩减效果；在不改变加力燃烧室传统结构基础上，针对现有某型稳定器结构从隐

身修形设计角度建立了 5种不同稳定器蒸发腔简化腔体 RCS计算模型，分别在高频 10 GHz、低频 1.5 GHz下对

比分析了不同稳定器蒸发腔结构的 RCS特征、稳定器倾斜布置对腔体 RCS的影响。结果表明：传统非隐身一体

化设计的排气腔体结构中，高频下稳定器采用隐身措施后的 RCS缩减效果显著；几种针对稳定器蒸发管式蒸发

腔结构的修形设计，均能在高频下带来一定的 RCS缩减收益，低频下缩减不明显；具有横向及纵向复合倾斜的平

板结构蒸发腔较其他结构的 RCS缩减效果好，同时可改善功能材料的使用工况，提高其使用可靠性；稳定器在

0°~20°倾斜布置对后向腔体 RCS有一定抑制作用。
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Influence of Flame Stabilizer Modification on Aero⁃engine Backward RCS

YAO Lunbiao，DU Kai，LI Ning，ZHANG Qi，YU Mingfei
（AECC Guiyang Engine Research Design Institute，Guiyang 550081，China）

Abstract:Based on a certain aero-engine simplified exhaust cavity radar cross section（RCS）test results，the
contribution of the stabilizer taking the reduction measures to the engine’s rearward cavity RCS is analyzed.
Based on the traditional structure of the afterburner，the simplified cavity RCS calculation models of five
different stabilizer evaporation chambers are established for the existing structure. The RCS characteristics of
different stabilizer evaporation chamber structures are compared at high frequency 10 GHz and low frequency
1.5 GHz. The results show that， in the traditional non-stealth integrated design of the exhaust cavity
structure，the stabilizer can achieve an obvious reduction effect of RCS at high frequency after adopting stealth
measures. Several kinds of modified design for the structure of evaporation chamber of the flame stabilizer can
bring a certain reduction benefit at high frequency，and the reduction at low frequency is not obvious. The flat
structure with transverse and longitudinal composite angle inclination（WDQ5） has better improvment on
RCS reduction than other structure，and can improve the working condition of absorbing coating and its
reliability.Stabilization of the stabilizer at 0°—20° has a certain inhibitory effect on the RCS of the backward
cavity.
Key words: stealth of aero-engine；flame stabilizer； iterative physical optics（IPO）；radar cross section

（RCS）；radar simulation

现代战争中，飞行器的低可探测性能已成为其

战场生存能力的一项重要技术指标。飞行器的低

可探测性可分为雷达隐身、红外隐身、光学隐身和

声学隐身等多学科方向。根据目前战时环境的主
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要探测手段，飞行器的隐身能力主要指雷达隐身和

红外隐身，而发动机的后向低可探测性能将直接影

响着飞机的后向隐身性能 [1⁃2]。要实现发动机的后

向雷达隐身，直接手段是控制和降低发动机自身的

后 向 雷 达 散 射 截 面（Radar cross section，RCS）
大小。

发动机的后向 RCS构成主要是由低压涡轮、

加力燃烧室及可调喷管等部件组成的排气腔体

RCS，其具有腔体散射机理复杂、散射强度高和宽

角域等特征，是飞机后向的主要雷达散射贡献源之

一。火焰稳定器是航空涡轮发动机加力燃烧室的

基本结构之一，是实现加力点火及稳定燃烧的关键

功能部件，但其位于加力燃烧室的某一横截面上，

雷达波照射后可形成直接镜面反射或与壁面多次

反射及绕射等相互作用后形成强回波散射，通过简

化模拟测试得出对其采用隐身措施后在高频下对

腔体 RCS缩减高达 60%左右。对于非隐身设计发

动机，稳定可靠工作是其设计的重要出发点，但对

于具有隐身需求的航空发动机，基于稳定、可靠工

作结构的隐身改进设计也是其重要研究方向。

本文基于某型蒸发式稳定器结构，在不改变稳

定器主体结构的前提下，从隐身修形设计角度改进

设计稳定器蒸发腔局部结构及倾斜布置，一方面使

结构修形具有一定的 RCS缩减效果；另一方面改

善功能材料的使用工况，以提高发动机的后向雷达

隐身能力。

1 稳定器对发动机后向 RCS 贡献

分析

为了评估稳定器对发动机后向腔体 RCS的贡

献大小，开展了简化排气腔体的静态 RCS测试。

状态 1为稳定器蒸发腔金属状态，状态 2为稳定器

蒸发腔采用高频（8~18 GHz）具有较好吸波性能

的吸波材料（低频性能较差）遮挡，目标的其他结构

一致。分别对目标 0°俯仰在 L、S、C、X及 Ku波段

几个核心频点的水平极化（Horizontal to horizon⁃
tal，HH）及垂直极化（Vertical to vertical，VV）开

展 RCS测试，其在±45°统计角域均值缩减对比如

表 1所示。

从表 1中可知，低频 L、S波段状态 2较状态 1
在统计角域内的均值缩减量均较小，最高缩减

1.8 dB，最小缩减仅 0.9 dB，这与用于遮挡稳定器

蒸发腔的吸波材料在低频下吸收性能差有关系。

在 C波段统计角域的均值缩减约 3 dB。在高频 X、
Ku波段，状态 2较状态 1在各偏航角域内的均值缩

减 量 均 较 大 ，X 波 段 HH 极 化 下 的 最 大 缩 减 达

4.3 dB（按百分比缩减为 62.8%），统计角域极化均

值的平均缩减约 3.5 dB。此外，通过其他统计角域

均值变化分析可得，随着均值取值角域的增大，其

均值缩减幅度变小，这是因为腔体散射在正后向 0°
附近为主散射峰，随着偏航角的增大峰值减小。

可以得出，高频下在稳定器蒸发腔采用吸波材

料涂覆对发动机排气腔体的后向 RCS缩减效果显

著，对于非隐身一体化设计的航空发动机加力燃烧

室，采取相应措施（如隐身涂层、修形设计等）降低

稳定器对排气腔体 RCS的贡献将直接缩减发动机

后向 RCS大小。

2 电磁计算方法

2. 1 迭代物理光学法

针对航空发动机排气系统这类电大尺寸复杂

腔体目标的电磁散射求解问题，其计算规模之大是

目前低频数值算法难以解决的瓶颈，采用高频近似

算法是在兼顾效率与精度的相对有效办法之一 [3]。

迭代物理光学法（Iterative physical optics, IPO）是

一种建立在物理光学法（Physical optics, PO）基础

上的高频计算方法，考虑腔体壁面对电磁波的多次

反射，通过迭代方法求解电场积分方程，再求解计

算得到腔体的散射场 [4⁃6]。

假定入射电磁波为平面波，对于如图 1所示的

理想导体材料腔体结构，其腔体内壁面 Sc上的初始

电流 J0 ( rc )可以由物理光学法直接近似得出

J0 ( rc )= {2n× H i
c ( rc ) 照明

0 阴影
（1）

H c ( rc )= ∫Sa n×H i
a ( ra )× ∇G ( rc - ra ) dS a +

1
jkZ ∇× ∫Sa [ E i

a ( ra )× n×∇G ( rc - ra ) ] dS a （2）

表 1 状态 2较状态 1的缩减效果

Table 1 Reduction of State 2 compared with State 1

极化

HH
VV
平均

L
1.5 GHz
1.1
0.7
0.9

S
3 GHz
0.5
3.2
1.8

C
6 GHz
2.9
2.7
2.8

X
10 GHz
4.3
3.0
3.7

Ku
15 GHz
3.6
3.2
3.4

图 1 腔体结构示意图

Fig.1 Schematic diagram of the cavity
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式中：H i
c ( rc )为该点由基尔霍夫近似得到的入射磁

场强度；E i
a ( ra )、H i

a ( ra )由入射平面波的电场与磁

场获得；n为腔体内壁面 Sc上任一点指向腔内的法

向单位矢量；rc为该点的位置矢量；ra为腔体口径面

Sa上的位置矢量；Z为自由空间波阻抗；k为自由空

间波数；j为虚数单位；∇为哈密顿算子 [7]；G为三维

格林函数。腔体内壁面 Sc上的真实电流分布通过

磁 场 积 分 方 程（Magnetic field integral equation,
MFIE）迭代计算得出

Jn ( rc )= J0 ( rc )+ 2n× P.V. ∫Sc Jn- 1 ( rc )×
∇G ( rc - rc') dS （3）

式中：下标 n表示迭代次数；P.V. ∫Sc 为 在腔体内壁

面 Sc区域内主值积分，考虑各个面元之间的遮挡关

系 [8]，即可模拟计算出腔内壁 Sc上电磁波在的多次

反射效应。通过式（2）得到内壁面 Sc上的感应电

流 J ( rc )，结合遮挡关系判断，由 Kirchhoff公式可得

口径面 Sa上的散射场，利用电磁场等效原理及远

场条件，即可得到腔体的远场某点处的散射电

场 Es[3,9]。

E s≈ z
jk ∇× ∫Sc J ( rc )× ∇GdS （4）

式中：∇用（-jω）代替，其中 ω为自由空间波矢，便

可得到散射电场 Es在球面坐标系中的相应的各个

分量 [10]。再根据雷达雷达散射截面的定义，即可得

到目标 RCS的近似结果，即有

σ= lim
R→∞

4πR2 || E s 2 || E i 2 （5）

相比于其他高频方法，IPO能够有效解决电大

尺寸腔体散射问题，每平方波长网格剖分 9~16个
面元即可达到精度要求，不需要矩阵求逆，内存消

耗少，同时为了提高 IPO方法的迭代计算效率，在

迭代过程中采用前后向物理光学法迭代方法 [11⁃12]

和松弛因子技术 [13⁃14]。根据经验，一般不太复杂的

腔体取 0.8~0.9，较复杂的腔体取 0.6~0.7[13]。本

文计算中的松弛因子为 0.65。
在喷管的雷达散射特性计算过程中，喷管壁面

采用三角面网格的大小与计算的电磁波入射波长

相关。为了满足迭代物理光学法计算精度需求，每

波长平方等于 9~16面元这一条件，其网格边长计

算公式为

3
4 × (9~16) × a2 = λ2 （6）

式中：λ为入射波的波长；c为光速；f为入射波的频

率；a为网格边长。同时，由于 IPO与腔体内部网

格无关，为了提高计算效率，可以在腔体内部生成

较粗的内部连通体网格，提高其计算效率。

2. 2 仿真算法验证

本文 IPO算法程序是基于西工大动力与能源

学院研究成果，为了验证 IPO方法的正确性，以文

献 [15]的单端开口的轴对称腔体（图 2）为验证模

型，其长度、直径都为 4λ（λ为波长），计算频点为

10 GHz。

利用 IPO程序仿真计算结果与文献[15]中的试

验结果对比，结果如图 3所示，可见本文的 IPO算法

结果与文献数据吻合良好，表明其计算结果可靠。

此外，在文献[16]中，对 1/2缩比的轴对称排气

系统开展了室内暗室 RCS测试与采用 IPO仿真计

算结果的对比分析，结果表明在±50°角域内仿真

均值结果与测试结果的相对误差在 10.6%内，故

本文采用 IPO方法用于类似复杂程度的腔体 RCS
研究具有一定的精确性和可靠性。

3 稳定器蒸发腔结构修形的 RCS对
比分析

3. 1 不同稳定器蒸发腔结构修形简化模型

基于稳定器在传统加力燃烧室构成的发动机

后向 RCS中为主要强散射贡献源之一，通过对现

有某型蒸发式稳定器结构及特征进行分析，在不改

变稳定器整体结构及布置情况下，将火焰稳定器简

化为由 12个径向稳定器环形布置。按照通过对蒸

发腔局部结构修形将入射电磁波偏置到非后向可

图 2 验证计算模型

Fig.2 Validated calculation model

图 3 腔体散射验证计算结果对比

Fig.3 Comparison of calculation results of scattering filed
of cavity
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直接探测方向的设计原则，设计了 4种不同的稳定

器蒸发腔改进结构（如图 4所示，蒸发孔均未示

出）。其中，WDQ1为原结构，WDQ2为平板结构，

WDQ3为内凹结构，WDQ4为外凸结构，WDQ5为
纵向和横向复合倾斜的平板结构。模型的纵向长

度为 300 mm，横截面最大宽度为 30 mm。

3. 2 计算模型

发动机的排气腔体的简化结构示意如图 5所示。

其真实结构十分复杂，含很多小零件、间隙、台阶及

孔等散射源，通过目前的电磁仿真计算方法很难实

现精确数值模拟分析。本文将发动机排气腔前端低

压涡轮叶片截面用短路终端简化模拟，相关研究显

示短路终端与叶片终端的电磁散射结果误差在可接

受的范围内 [17⁃18]，加力筒体、隔热屏及可调喷管等

构成的复杂腔体壁面结构简化为圆柱体管道腔体

（长度 800 mm，直径 600 mm），由于内锥体的轴向投

影面积较大且可形成腔体内的多次反射，故计算模

型保留内锥体结构形式，忽略喷油杆等其他结构的

影响，针对不同的稳定器蒸发腔结构形式的RCS缩

减对比分析。简化的计算模型如图 6所示。

根据当前军用体制探测雷达的常规威胁波段

主要在 L、S、C、X、Ku等，综合计算资源分别选择

1.5 GHz（L波段）、10 GHz（X波段）作为低频及高

频的计算频点。设定雷达探测平面为 xoy，x轴正

方向入射的探测方位角 θ为 0°，计算时 θ取 0°~45°，
间隔为 1°。采用单站雷达系统进行模拟，分别计算

得到在HH、VV不同极化方式下，不同结构在不同

波段典型频点下的点频 RCS对比曲线。

3. 3 计算结果分析

3. 3. 1 点频 RCS曲线分布特征

高频 10 GHz时不同极化的 RCS曲线分布分

别如图 7、8所示，低频 1.5 GHz时不同极化的 RCS
曲线分布分别如图 9、10所示。

从图 7、8可看出，在高频时、两种极化方式下，

5种不同结构的 RCS在方位角 θ=0°即正后向入射

时最大，此时入射电磁波直接照射腔体内各部件的

图 4 不同稳定器蒸发腔结构修形简化模型

Fig.4 Flame stabilizer with different evaporation chamber
simplified models

图 5 发动机排气腔体结构示意图

Fig.5 Schematic diagram of engine exhaust cavity structure

图 6 简化的腔体计算模型

Fig.6 Simplified calculation cavity model

图 7 10 GHz时水平极化下 RCS曲线

Fig.7 RCS curves of HH at 10 GHz

图 8 10 GHz时垂直极化下 RCS曲线

Fig.8 RCS curves of VV at 10 GHz
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截面积最大，电磁散射回波直接反射出腔体出口被

探测到，形成强回波。随着方位角 θ在[0°，20°]内增

大，不同极化下的 RCS曲线总体特征具有趋同的

变化趋势，但不同结构的 RCS大小不一。可以看

到在 θ=6°及 θ=17°附近，各种不同结构的稳定器

构成的腔体 RCS均存在一个较大峰值；在 θ=20°
附近均存在一个下降的峰值；随着 θ进一步增大，

各种结构的 RCS在一定范围内振荡分布。WDQ5
由于其具有复合角的结构特征，电磁波照射时发生

了偏转，使在多数入射角下后向能接收到的回波强

度较其他几种结构要低。

从图 9、10中可见，低频下，各种稳定器蒸发腔

结构构成的腔体 RCS变化趋势基本一致，这是由

于低频下电磁波的波长较长，对于这种较小尺寸的

结构变化不敏感产生的。在HH极化下，在方位角

[10°，25°]时，蒸发管式（WDQ1）稳定器构成的腔体

RCS相对较小；随着方位角的增大在 [30°，45°]时，

改进的几种稳定器蒸发腔结构构成的腔体 RCS相

对于WDQ1都要低。总体来看，具有复合角度平

板倾斜的WDQ5构成的腔体 RCS在大多数方位角

下都具有一定优势。

3. 3. 2 RCS均值特征

高频 10 GHz时不同极化、不同统计角域的

RCS均值分别见表 2、3；低频 1.5 GHz时不同极化、

不同统计角域的 RCS均值分别见表 4、5。下文所

述 RCS统计均值均采用无量纲化（各角域均值/各
角域均值中最大值）处理，不再赘述。

从表 2、3可见，5种不同蒸发腔结构的稳定器

构成的腔体 RCS，统计角域 [0°,15°]的均值在不同

极化下基本一致，表明电磁波小角度入射时目标腔

体中细微结构变化的 RCS结果对极化方式不敏

感；随着统计角域的增大，每种结构的 RCS均值在

垂直极化下较水平极化都要略大。带复合角倾斜

的平板结构WDQ5构成的腔体 RCS较其他结构在

各统计角域的均值相对较小，在 [0°,45°]角域，2种
极化的均值平均缩减约 50%。

从表 4、5可见，不同稳定器蒸发腔结构构成的

腔体 RCS在各探测角域内的均值相差很小，但垂

直极化下相比较水平极化下的结果小，WDQ1相
差最大约 50%。与高频下的统计结果相比，低频

下的极化差异带来的结果差异比高频大，结合图

10的 RCS曲线特征，在垂直极化下，当 θ角大于

30°后存在一个较低极值，不同极化下腔体内发生

多次反射后逃逸出等效口径面上被接收的电磁回

波强度减弱。带复合角倾斜的平板结构WDQ5蒸

图 9 1.5 GHz时水平极化下 RCS曲线

Fig.9 RCS curves of HH at 1.5 GHz

图 10 1.5 GHz时垂直极化下 RCS曲线

Fig.10 RCS curves of VV at 1.5 GHz

表 2 10 GHz时水平极化下RCS均值

Table 2 Average values of RCS at HH of 10 GHz

θ

[0°,15°]
[0°,30°]
[0°,45°]

WDQ1
1.00
0.83
0.62

WDQ2
0.59
0.45
0.41

WDQ3
0.55
0.33
0.30

WDQ4
0.59
0.42
0.32

WDQ5
0.39
0.27
0.23

表 3 10 GHz时垂直极化下RCS均值

Table 3 Average values of RCS at VV of 10 GHz

θ

[0°,15°]
[0°,30°]
[0°,45°]

WDQ1
0.85
0.71
0.55

WDQ2
0.56
0.66
0.49

WDQ3
0.50
0.62
0.46

WDQ4
0.59
0.52
0.41

WDQ5
0.50
0.42
0.31

表 4 1.5 GHz时水平极化下RCS均值

Table 4 Average values of RCS at HH of 1. 5 GHz

θ

[0°,15°]
[0°,30°]
[0°,45°]

WDQ1
1.00
0.95
0.76

WDQ2
0.93
0.78
0.59

WDQ3
0.93
0.74
0.56

WDQ4
0.95
0.72
0.55

WDQ5
0.89
0.65
0.48

表 5 1.5 GHz时垂直极化下RCS均值

Table 5 Average values of RCS at VV of 1. 5 GHz

θ

[0°,15°]
[0°,30°]
[0°,45°]

WDQ1
0.83
0.55
0.39

WDQ2
0.62
0.54
0.40

WDQ3
0.65
0.56
0.42

WDQ4
0.65
0.54
0.40

WDQ5
0.63
0.52
0.39
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发腔稳定器构成的腔体 RCS较其他结构在[0°,45°]
角域，2种极化的均值平均缩减约 24%。

4 稳定器倾斜布置的RCS对比分析

4. 1 稳定器倾斜布置简化计算模型

传统的火焰稳定器垂直于加力燃烧室轴线的

某一平面上周向均匀分布，不利于发动机的后向隐

身设计。为了进一步对比研究稳定器倾斜布置对

腔体 RCS的影响，基于WDQ2平板结构蒸发腔，稳

定器顶端位置固定，稳定器根部向加力燃烧室进口

端、喷管出口端各倾斜 10°、20°和 30°，设定向加力

燃烧室进口端倾斜为负，向喷管出口端倾斜为正，

其对比计算分析如图 11所示的不同倾斜角度腔体

RCS 特 征 ，其 中 腔 体 结 构 及 计 算 角 域 同 3.2 节

所述。

4. 2 计算结果分析

4. 2. 1 点频 RCS曲线分布特征

综合考虑计算效率与计算精度，选择入射频率

为 9.4 GHz研究其雷达散射特性。9.4 GHz时不同

极化的 RCS曲线分布分别如图 12、13所示。

图 12、13所示为水平、垂直极化下稳定器不同

倾斜角度时腔体 RCS随探测角的变化分布曲线。

从图中可以看出，不同倾斜角状态下的 RCS角向

分布规律相似，在 0°探测角附近 6种不同倾斜角度

状态下的腔体 RCS都达到最大值，这主要是因为

在 0°探测角附近时，由于喷管进口处进行了终端封

闭，平面的直接反射起主要贡献，使得喷管轴线附

近会产生很强的镜面反射，导致这个方向上的

RCS值较高。随着探测角度的增加，各状态下的

RCS值呈下降趋势，并逐渐出现波峰波谷。从水

平极化方式下的 RCS角向分布曲线可以看到，稳

定器倾斜状态下的 RCS分布曲线在波峰波谷位置

较未倾斜状态有一定角度差，而垂直极化下差距不

大，说明在水平极化下腔体 RCS变化对稳定器倾

斜较为敏感。

4. 2. 2 RCS均值特征

表 6、7为偏航探测面水平、垂直极化下各探测

角域内的 RCS平均值。

表 6中可以看出，水平极化下，稳定器向喷管

出口端倾斜在小探测角域下相较向加力燃烧室进

口端倾斜有更好的 RCS缩减效果，随着倾斜角度

从 10°增大到 20°，可以看到，在 0°~15°探测角域下

图 11 稳定器角度倾斜方案

Fig.11 Scheme of stabilizer angle tilt

图 12 水平极化不同倾斜角度下腔体 RCS曲线分布

Fig.12 Distribution of cavity RCS curves at different tilt an⁃
gles under horizontal polarization

图 13 垂直极化不同倾斜角度下腔体 RCS曲线分布

Fig.13 Distribution of cavity RCS curves at different tilt an⁃
gles under vertical polarization

表 6 水平极化下各探测角域的无量纲RCS平均值

Table 6 Dimensionless RCS average values of each de⁃
tection angle under horizontal polarization

探测角域

[0°，15°]
[0°，30°]
[0°，45°]

倾斜角

-30°
0.92
0.80
0.59

-20°
0.64
0.67
0.49

-10°
0.68
0.60
0.46

0°
0.85
0.75
0.57

10°
0.60
0.62
0.43

20°
0.52
0.66
0.47

30°
0.70
0.80
0.59

表 7 垂直极化下各探测角域的无量纲RCS平均值

Table 7 Dimensionless RCS average values of each de⁃
tection angle under horizontal polarization

探测角域

[0°，15°]
[0°，30°]
[0°，45°]

倾斜角

-30°
0.80
0.81
0.63

-20°
0.52
0.64
0.48

-10°
0.56
0.70
0.52

0°
0.78
1.00
0.77

10°
0.64
0.77
0.53

20°
0.48
0.70
0.48

30°
0.66
0.78
0.61
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RCS均值进一步降低，且稳定器倾斜 20°状态 RCS
缩减得更加明显，最大缩减了约 38%；在其余探测

角域下的均值缩减不明显。这表明在水平极化下

稳定器倾斜-20°~20°范围内，在大探测角域下对

腔 体 RCS 均 值 影 响 不 大 。 随 着 倾 斜 角 度 增 大

到-30°~30°时，各探测角域下的均值呈上升趋势，

且倾斜-30°状态下的均值上升幅度更大。

表 7中垂直极化下在 0°~15°探测角域时，稳定

器倾斜 20°状态时的 RCS缩减较为明显，相较未倾

斜状态缩减了约 39%，随着探测角度的增大，可以

看到稳定器倾斜-20°~20°状态下的均值相差不

大。当倾斜角度增大到-30°，在 0°~15°探测角域

下的均值呈上升趋势，增大了约 2%；当倾斜角度

增大到 30°，各探测角域下的均值缩减效果减小。

综合可得，稳定器向下游倾斜在 0°~20°对腔体

RCS具有更好地缩减效果。

5 结 论

针对稳定器在发动机后向腔体 RCS中为强散

射源，在不改变稳定器布局及整体结构前提下，从

隐身设计角度，本文研究几种不同稳定器蒸发腔结

构及不同倾斜布置对腔体 RCS的影响，可以得出

如下结论：

（1）在非隐身一体化设计的加力燃烧室构成的

发动机排气腔体 RCS中，稳定器采用隐身措施后

降低其雷达散射贡献将直接提高发动机后向雷达

隐身性能。

（2）几种针对某型蒸发管式蒸发腔的修形，都

能相比原有结构构成的腔体 RCS有所缩减，统计

角域 [0°,45°]的均值，在高频时最大缩减 3.4 dB，在
低频时最大缩减 1.2 dB。稳定器蒸发腔结构的不

同会带来高频下腔体 RCS差异较大，低频下 RCS
差异较小。

（3）具有横向和纵向复合角度倾斜的平板结构

蒸发腔（WDQ5）对于腔体 RCS的缩减具有一定优

势。同时，平板结构也能相对于原有蒸发管式蒸发

腔改善吸波涂层等功能材料的使用工况，提高功能

材料的使用可靠性。

（4）稳定器倾斜布置对腔体 RCS有缩减效果，

不同倾斜角状态下的 RCS角向分布规律相似，且

在水平极化下稳定器倾斜对腔体 RCS变化较为敏

感。综合考虑稳定器隐身设计及稳定燃烧功能需

求，稳定器向喷管出口端倾斜更有利稳定燃烧，优

选 0°~20°范围稳定器倾斜布置可对腔体 RCS有较

好的抑制效果。
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