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摘要 飞机动态雷达散射截面(RCS)的分析能够为飞机隐身设计和测试评估提供重要理论支撑。针对现有

动态RCS计算方法只能适用于有限角域的不足,对飞机本体系中雷达方位角的定义进行了修正,扩大了现

有方法的适用范围。提出了一种新型的动态RCS计算方法,解决了现有方法中雷达视线角与飞机RCS值

无法建立一一映射关系的问题,使用飞机本体坐标系与雷达照射坐标系的欧拉旋转角表征飞机的动态RCS
值,相比传统方法具有更高的准确性。最后,仿真验证了当飞机处于机动状态时,新型的动态RCS计算方法

得出的结果与现有方法相比有显著差异,其有效提高了动态RCS计算的准确性。
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Abstract The
 

analysis
 

of
 

aircraft
 

dynamic
 

radar
 

cross
 

section
 

(RCS)
 

is
 

capable
 

of
 

providing
 

an
 

important
 

theoretical
 

support
 

for
 

aircraft
 

stealth
 

design
 

and
 

test
 

evaluation.
 

The
 

shortcomings
 

of
 

current
 

dynamic
 

RCS
 

modeling
 

and
 

simulation
 

are
 

analyzed.
 

Aimed
 

at
 

the
 

problem
 

that
 

the
 

existing
 

dynamic
 

RCS
 

calcula-
tion

 

method
 

is
 

simply
 

applied
 

to
 

finite
 

angle
 

domain,
 

the
 

definition
 

of
 

radar
 

azimuth
 

in
 

the
 

aircraft
 

system
 

is
 

modified,
 

and
 

the
 

scope
 

of
 

application
 

of
 

existing
 

methods
 

is
 

expanded.
 

In
 

the
 

existing
 

methods,
 

a
 

one-
to-one

 

mapping
 

relationship
 

between
 

the
 

radar
 

line-of-sight
 

angle
 

and
 

the
 

aircraft
 

RCS
 

value
 

cannot
 

be
 

es-
tablished,

 

and
 

a
 

new
 

dynamic
 

RCS
 

calculation
 

method
 

is
 

proposed.
 

This
 

method
 

is
 

to
 

use
 

the
 

dynamic
 

RCS
 

value
 

of
 

the
 

aircraft
 

characterized
 

by
 

the
 

Euler
 

rotation
 

angle
 

in
 

the
 

aircraft
 

body
 

coordinate
 

system
 

and
 

in
 

the
 

radar
 

irradiation
 

coordinate
 

system,
 

and
 

has
 

higher
 

accuracy
 

in
 

the
 

comparison
 

with
 

the
 

traditional
 

method.
 

The
 

simulation
 

verifies
 

that
 

when
 

an
 

aircraft
 

is
 

in
 

a
 

maneuvering
 

state,
 

the
 

results
 

of
 

the
 

new
 

dy-
namic

 

RCS
 

calculation
 

method
 

are
 

significantly
 

different
 

from
 

those
 

of
 

the
 

existing
 

methods,
 

and
 

such
 

method
 

effectively
 

improves
 

the
 

accuracy
 

of
 

the
 

dynamic
 

RCS
 

calculation.
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  雷达散射截面(radar
 

cross
 

section,RCS)是表

征目标在雷达波照射下所产生的回波强度的物理

量,是飞机隐身技术中最基本和关键的指标之一[1]。
因此,对RCS的计算和测量具有十分重要的意义。
按照测算目标的状态分类,针对RCS的研究可分为

动态[2-5]和静态[6-7]2类。关于动态 RCS的研究由

于考虑了目标机动、紊流、天气等实际因素对静态

RCS进行修正补充,有更高的工程价值。按照测算

的方法分类,获取RCS的方法可分为包含微波暗室

法[8],标准外场测量[9]等方法的实验测量法和计算

仿真法[10-12]。实验测量法是获取目标RCS的主要

方式,但其通常需要耗费大量人力、物力和时间,实
验不能大量开展;计算仿真法则作为实验测量法的

补充和先验知识,具有成本低、效率高等优势。
目前,现有大多数研究成果针对位置和姿态发

生变化的飞机动态RCS仿真计算方法是:首先建立

目标RCS关于雷达俯仰角和方位角的二维数据表

格或统计模型,然后通过坐标变换,得到雷达在飞机

本体系下的坐标,进而得到雷达在飞机本体系下的

俯仰角和方位角,最后根据飞机本体系中的俯仰角

和方位角计算当前姿态和位置下的飞机动态RCS
值。这种方法简单容易实施,基本能够适应大多数

情形下的飞行。近年来,国内外学者们对动态RCS
的研究也基本在该方法的框架内开展,例如,文献

[13]中建立了无人机关于俯仰角和方位角的二维表

格,通过查表法获得不同姿态下的飞机RCS值,并
基于稀疏 A* 算法提出一种隐身突防航迹规划方

法。文献[14]对飞机动态RCS的统计模型展开研

究,针对经典模型描述复杂航迹情况下的隐身飞机

动态雷达散射截面统计分布特性精度不足的问题,
提出一种精度更高、拟合效果更好的改进混合对数

正态分布模型。文献[15]针对现有的典型统计分布

模型无法满足双基地雷达隐身飞机动态电磁散射分

布特性精度要求的问题,提出一种改进的混合对数

正态分布模型。但这些方法无法对不同姿态位置下

的RCS进行精确表征。文献[16]建立了以对数均

值和对数标准差为参数的动态RCS统计模型,并基

于动态RCS统计模型研究了飞机动态RCS峰值对

雷达探测概率的影响,但其只考虑了雷达方位角,未
考虑飞机的俯仰和滚转。文献[17~18]中给出了一

种使用飞机滚转角、飞机相对于雷达的方位角和俯

仰角来共同表征飞机动态RCS的方法,相对于传统

方法具有更高的准确性,能够准确计算平飞条件下

的飞机动态 RCS,但其假定飞机轨迹在平面内运

动,不适用于飞机存在俯仰的情形。
对此,本文提出了一种基于雷达坐标系和飞机

本体系之间的欧拉旋转角的飞机动态RCS表征和

计算方法。

1 现有动态RCS方法的修正

1.1 现有方法描述

假定飞机在某一时刻下的滚转、俯仰、偏航角分

别为ϕ、θ、ψ。飞机在雷达站心坐标系下的坐标为

[xp,yp,zp]T。根据坐标系之间的坐标变换规则[19]

可得,雷 达 在 飞 机 本 体 系 中 的 坐 标 [x'r,y'r,

z'r]T 为:

x'r
y'r
z'r  =Tbr=

0-xp

0-yp

0-zp
  (1)

式中:变换矩阵Tbr为:

Tbr=TbrxTbryTbrz (2)
式中:

Tbrx=
1 0 0
0 cosϕ sinϕ
0 -sinϕ cosϕ

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

Tbry=
cosθ θ -sinθ
0 1 0
sinθ 0 cosθ

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

Tbrz=
cosψ sinψ 0
-sinψ cosψ 0
0 0 1

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

本文中定义雷达站心坐标系:X 轴指向北,Y
轴指向东,Z 轴指向地。定义飞机本体坐标系:X
轴指向机头方向,Y 轴沿机体轴线指向右,Z 轴垂直

于XOY 平面向下,二者均为右手系。
定义俯仰角θr 与方位角φr 如图1所示,即θr

为本体系原点-雷达连线与本体系Z 轴的夹角,φr

为本体系原点-雷达连线在 XOY 平面的投影与本

体系X 轴的夹角。
N���
2�%

��>φr

��
>θr

N���
2XD

N���
2YD

N���
2ZD XOY��

图1 飞机本体系中的雷达俯仰角与方位角

计算俯仰角和方位角:
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φr=arctan
y'r
x'r

θr=arccos
z'r

x'2r+y'2r+z'2r

(3)

最后根据预先建立的关于θr、φr 的二维全空域

动态RCS数据库插值计算当前姿态和位置下的

RCS值,也可基于FEKO[19]等电磁仿真软件对当前

θr和φr条件下的RCS进行实时交互计算。

1.2 现有方法中的角域受限问题

式(3)中arctan(·)函数的值域为[-π/2,π/2],
而方位角需要在[-π,π]范围内取值,这显然是不能

满足要求的,举例说明,考虑以下2种情形:
情形1:
[xp1,yp1,zp1]T=[100,100,-100]T

[x'p1,y'p1,z'p1]T=[-100,-100,100]T

[ϕ1,θ1,ψ1]T=[0,0,0]T

情形2:
[xp2,yp2,zp2]T=[-100,-100,-100]T

[x'p2,y'p2,z'p2]T=[100,100,100]T

[ϕ2,θ2,ψ2]T=[0,0,0]T

2种情形下飞机和雷达的相对位置关系见图2。

LD�4
LD�N���2�%E3
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(a)情形1
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�m
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0
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0
0

�100
�50

LD�4
LD�N���2�%E3

(b)情形2

图2 飞机与雷达相对位置关系

由图2可知,2种情形下的RCS值理应不同。
然而按式(3)计算得到二者的方位角和俯仰角为φr1

=φr2=45°,θr1=θr2=45°,故2种情形下的RCS值

相同,这显然是不正确的。这是由于式(3)只能在

一、二、五、六卦限内正确计算雷达与飞机的方位角

导致的。

1.3 对雷达方位角的修正

针对本节中指出的传统方法只能在有限角域内

正确反映雷达方位角的问题,修正雷达方位角的计

算公式如下:

φr=

arccos
x'r

x'2r+y'2r
,y'r≥0

arccos
-x'r

x'2r+y'2r
,y'r<0

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁􀪁

􀪁
􀪁􀪁

θr=arccos
z'r

x'2r+y'2r+z'2r
 (4)

这样定义的φr能够在[-π,π]内取值,其正方

向与飞机欧拉偏航角ψ 的正方向保持一致,使得基

于雷达俯仰角和方位角表征RCS的方法能够适用

于全卦限范围。

2 对现有方法修正前后的仿真对比

本节中将以图3所示的F-5飞机模型为例,对
修正前后的动态RCS计算方法进行基于FEKO电

磁学仿真的对比验证。

Y/V

X/UZ/N

图3 FEKO中的F-5飞机模型。

选取飞行轨迹从东经50°0'0″,北纬60°0'0″,先
后经过航路点1:东经50°0'0″,北纬60°12'0″,航路

点2:东经50°18'0″,北纬60°12'0″。飞机的飞行高

度保持为5
 

000
 

m,雷达的位置位于东经50°6'0″,北
纬60°6'0″,海拔高度为0

 

m。飞行轨迹及雷达的相

对位置见图4,飞行过程中飞机的速度保持在200
 

m/s。飞行过程中飞机的欧拉姿态角见图5,雷达在

飞机本体系中的坐标变化情况见图6。
仿 真 中 使 用 多 层 快 速 多 极 子 算 法

(MLFMA)[20],设置雷达极化方式为水平极化,水
平接收。照射频率为1

 

GHz。由式(1)、式(2)、式
(4)计算不同姿态角与位置下的θr、φr,在FEKO中

相应设置雷达相对于飞机的方位仿真得到的飞行动

态RCS结果见图7。
假定修正后传统方法的FEKO电磁计算的结
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果为动态RCS的真实值,计算修正前的方法将会带

来的相对误差为:

相对误差=
RCS修正前-RCS修正后

RCS修正后
×100% (5)
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N=DE
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图4 雷达站心坐标系下的飞行轨迹(航路点1-2)
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图5 飞机欧拉姿态角(航路点1-2)
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图6 雷达在飞机本体系中的坐标(航路点1-2)
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图7 修正前后的动态RCS对比
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图8 修正前传统方法的RCS相对误差

由图6~8可见,在0~53
 

s和124~153
 

s时,
雷达在飞机本体系中的坐标位于第一、五卦限,2种

方法的RCS值相同,而飞机在其他时间段内处于第

三、四、七、八卦限,未经修正的传统RCS计算方法

由于无法清晰的分辨当前雷达相对于飞机的方位角

而造成较大的误差,相对误差最大可达14
 

000%。
需要说明的是,这里动态RCS仿真计算可能是

不够准确的,其准确性程度与在FEKO软件中选择

的计算方法,以及网格划分的精度紧密相关。但这

种不完全准确的方法对说明本文对动态RCS方法

进行的修正是足够的,因为这种基于飞机姿态信息

建立动态RCS数据库或统计模型的方法也可用于

其他RCS仿真算法或飞行试验中。

3 现有计算动态RCS方法的局限性

尽管在第2节中对基于雷达方位角和俯仰角计

算动态RCS的算法进行了修正,但其仍存在无法精

确表征不同姿态下飞机RCS的问题,在本节中将对

这一问题进行说明。
3.1 物理意义

式(4)中定义的φr、θr,描述了在飞机本体坐标

系中雷达的视线角,即雷达与本体坐标系原点的连

线与本体系三轴的位置关系,然而若飞机和雷达的

位置确定,φr、θr 并不能唯一确定飞机的欧拉姿态

角ϕ、θ、ψ,若将飞机以雷达视线轴为轴进行旋转,

φr、θr保持不变,即一组雷达视线角φr、θr 有无穷多

组欧拉姿态角ϕ、θ、ψ 与之相对应。虽然在不同的

欧拉姿态角下,飞机本体系中的X、Y、Z 轴与雷达

视线角的相对方位保持不变,但其相对于电磁波中

电场矢量和磁场矢量的相对方位发生改变。这无疑

改变了飞机的RCS值。
显然,将飞机以雷达视线角为轴进行旋转的情

形与保持飞机姿态不变、将雷达装置以视线角为轴

进行旋转的情形相等价,这相当于改变了雷达的极

化方式,根据电磁波散射理论,不同极化方式对同一

目标有不同的RCS值[21]。因此,φr、θr 并不能与动
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态RCS形成一一对应关系。
3.2 数学意义

假定飞机在雷达站心系中的位置[xp,yp,zp]T

已知,本体系中雷达相对于飞机本体系坐标原点的

方位角和俯仰角φr、θr 已知,求解飞机欧拉姿态角

ϕ、θ、ψ。
由式(1)~(2)可得:

x'r=-(cosθcosφxp+cosθsinφyp-sinθzp)

y'r=-[(sinϕsinθcosφ-cosϕsinφ)xp+
(sinϕsinθsinφ+cosϕcosφ)yp+sinϕcosθzp]

z'r=-[(cosϕsinθcosφ+sinϕsinφ)xp+
(cosϕsinθsinφ-sinϕcosφ)yp+cosϕcosθzp]

将x'r、y'r、z'r带入式(4),得到关于ϕ、θ、ψ
 

变

量的2个等式方程,显然,有无穷多组ϕ、θ、ψ 与同

一组φr、θr相对应。

3.3 仿真试验

假定飞机在雷达站心系中的位置[xp,yp,zp]T

=[-1
 

000,0,0]T,令[ϕ3,θ3,ψ3]T=[0°,0°,0°]T,
[ϕ4,θ4,ψ4]T=[60°,0°,0°]T

2种情形下的[φr,θr]T 均为[0°,90°]T。采用水

平极化方式,2种情形下垂直于雷达视线角的截面

示意图见图9(a~b)。
在FEKO中同样设置雷达频率为1

 

GHz,使用

多层快速多极子算法进行动态RCS仿真,得到水平

接收回波信号情形下的2种姿态的RCS值分别为

-7.036
 

dBsm,-7.395
 

dBsm。若将[ϕ4,θ4,ψ4]T

姿态下的雷达极化角度旋转60°,见图9(c)。
仿真 计 算 得 该 情 形 下 的 RCS 为 -7.036

 

dBsm,与[ϕ3,θ3,ψ3]T 在水平极化下对应的RCS相

同。显然,飞机姿态绕雷达视线角旋转等价于电磁

波极化方向的旋转,不同旋转角下的飞机有不同

RCS值。

*-"���	
*-"���	

 

*-"���	
*-"���	

(a)[ϕ3,θ3,ψ3]
T      (b)[ϕ4,θ4,ψ4]

T

*-"���	
*-"���	

(c)极化角度旋转60°时的[φ4,θ4,ψ4]
T

图9 不同情形下雷达视线角截面

4 改进的RCS计算方法

在本节中将给出一种计算动态RCS的新方法。

首先定义雷达站心坐标系中的飞机方位俯仰角θ'r
和方位偏航角φ'r见图10。

N���
2�%

LD0�
2�%

��>φr

��>θ�r
LD0�
2YD
U�U

LD0�
2ZD
U�U

LD0�
2XD
U�U

XOY��

图10 雷达站心系中的飞机俯仰角与方位角

俯仰角θ'r 为雷达站心系原点与飞机本体系原

点的连线与雷达站心系 XOY 平面的夹角,方位角

ψ'r为雷达站心系原点与飞机本体系原点的连线在

XOY 平面的投影与站心系X 轴的夹角。
其数学表达式如下:

ψ'r=

arccos
xp

x2
p+y2

p

,yp≥0

arccos
-xp

x2
p+y2

r

,yr<0

􀮠

􀮢

􀮡

􀪁
􀪁􀪁

􀪁
􀪁􀪁

θ'r=arcsin
zp

x2
p+y2

p+z2p
 (6)

定义雷达照射坐标系Fs,其由雷达站心系Fr

沿自身Z 轴右手旋转ψ'r,再沿旋转过后所得的Y
轴右手旋转θ'r得到。其X 轴指向雷达和飞机本体

系坐标原点的连线。飞机的动态RCS值可由雷达

照射坐标系与飞机本体坐标系之间的欧拉旋转角

[ϕx,θx,ψx]T 定义,其完整描述了飞机本体系与雷

达照射坐标系之间的旋转变换关系。在远场条件

下,[ϕx,θx,ψx]T 与飞机RCS之间存在一一对应关

系。因此,不妨采用[ϕx,θx,ψx]T 代替[ϕx,θx]T 表

征飞机动态RCS值。一种可行的思路是建立飞机

RCS值关于[ϕx,θx,ψx]T 的三维数据表格,并通过

插值对飞机动态RCS进行插值计算;也可以针对单

组航路位置和姿态数据的实时[ϕx,θx,ψx]T 数据进

行在线仿真计算。
雷达照射系、雷达站心系、飞机本体系三者的旋

转关系如图11所示。
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图11 坐标系之间的转换关系

图11中的箭头指向代表通过坐标系旋转进行

的坐标系变换,其中红色,绿色,蓝色的箭头分别表

示将坐标系绕其自身的 X,Y,Z 轴进行右手旋转,
旋转的次序由箭头的次序确定,旋转的角度由箭头

上标定的角度确定。雷达站心系Fr 中的坐标转换

至飞机本体系Fb 的转换矩阵Tbr 已在式(2)中给

出,雷达照射系Fs 中的坐标转换至飞机本体系Fb

的转换矩阵为:
Tbs=TbsxTbsyTbsz (7)

式中:

Tbsx=
1 0 0
0 cosϕx sinϕx

0 -sinϕx cosϕx

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

Tbsy=
cosθx θ -sinθx

0 1 0
sinθx 0 cosθx

􀭠

􀭡
􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

Tbsz=
cosψx sinψx 0
-sinψx cosψx 0
0 0 1

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

雷达照射系中Fs 的坐标转换至雷达站心系Fr

的转换矩阵为:
Trs=TrsxTrsy (8)

式中:

Trsz=
cosψ'r -sinψ'r 0
-sinψ'r cosψ'r 0
0 0 1

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

Trsy=
cosθ'r 0 sinθ'r
0 0 1

-sinθ' 0 cosθ'r

􀭠

􀭡

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

􀭤

􀭥

􀪁
􀪁
􀪁􀪁

显然有:
Tbs=TbrTrs (9)

式中:若飞机欧拉姿态角ϕ、θ、ψ 和方位角θ'r、ψ'r已

知,可通过数值法解方程求得修正后的欧拉角ϕx、
θx、ψx。可将这一 计 算 过 程 理 解 为 将 不 同[ψ'r,

θ'r]T 下的飞机欧拉姿态角[ϕ,θ,ψ]T 换算至方位角

为[ψ'r,θ'r]T 下的修正欧拉姿态角[ϕx,θx,ψx]T。
值得注意的是,若θ=0,则ϕx=ϕ,θx=θ'r,ψx

=ψ-ψ'r。该结论退化为文献[17~18]中的方法。
综上,给出单组航路飞行数据的动态RCS在线

仿真计算流程见图12所示。

� �

图12 单组航路飞行数据的动态RCS在线仿真计算流程

5 新的 RCS计算方法与传统方法的
仿真对比

  本节中将通过仿真实例对比第2节中的传统基

于飞机本体系雷达视线角计算动态RCS的方法和

第4节中提出的基于欧拉角旋转角[ϕx,θx,ψx]T 计

算动态RCS的方法。同样使用图4中给出的F-5
飞机模型,极化方式选择水平极化、水平接收,雷达

频率设置为1
 

GHz,解算方法选择精度更高的多层

快速多极子算法[22]。
设置飞行轨迹为从东经50°0'0″,北纬60°0'0″,

高度5
 

km出发,先后经过航路点1:东经50°0'0″,北
纬60°6'0″,高度7

 

km,航路点2:东经50°0'0″,北纬

60°12'0″,高度4
 

km,航路点3:东经50°18'0″,北纬

60°12'0″,高度4
 

km。雷达位于东经50°6'0″,北纬

60°6'0″,海拔高度0
 

m。速度保持为200
 

m/s。仿

真过程中飞机与雷达的位置及其欧拉姿态角随时间

的变化见图13~14。

�	�Lm�	�Lm

�
	
�L
m

�5

0
10

5
0
�5 �10

�5
0

5
10

N=DE
LD

图13 雷达站心坐标系下的飞行轨迹(航路点3-5)
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图14 飞机欧拉姿态角(航路点3-5)

根据每一时刻的ϕ,θ,ψ,θ'r,ψ'r 计算得到ϕx,
θx,ψx,使用 MATLAB与FEKO联合仿真的方式

通过编辑和运行FEKO中的pre文件,通过TG旋

转指令改变雷达处于飞机水平正后方(雷达方位角

[ψ'r,θ'r]T=[0,0]T 时的飞机姿态,然后使用“run-
feko”指令进行仿真计算。假定按新的RCS计算方

法在FEKO中进行计算的结果为RCS真实值,计
算传统方法的误差:

相对误差=
RCS新方法-RCS传统方法

RCS新方法
×100%(10)

2种方法的动态RCS对比,以及按式(10)计算

所得的传统动态RCS计算方法产生的误差分别在

图15~16中给出。
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图15 传统方法与本文中方法的对比
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图16 传统方法的RCS相对误差

可见,当飞机处于平飞阶段时,2种方法得到的

结果差距较小,而在0~20
 

s,60~80
 

s,120~160
 

s

时间段时,飞机姿态角较大,传统的方法会产生一定

的误差。在本例中,相对误差的峰值达到1
 

300%
 

。
这说明本文中所提出的动态RCS计算的新方法能

够在飞机处于机动阶段时大幅度提高动态RCS的

准确性。

6 结论

1)针对传统的基于飞机本体系内雷达方位角和

俯仰角计算动态RCS方法只能在有限角域内有效

的问题,本文对方位角进行了重新定义,使得传统动

态RCS方法具有更大的适用范围。

2)指出了修正后的传统动态RCS方法仍存在

的问题,即飞机的动态RCS值无法与飞机本体系中

定义的方位俯仰角[φr,θr]T 建立一一映射关系,不
能精确表征不同姿态与方位下的飞机动态RCS值。

3)
 

提出一种新的动态RCS计算方法,定义了

雷达照射坐标系,并根据雷达照射坐标系与飞机本

体系之间的欧拉旋转角[ϕx,θx,ψx]T 表征飞机的动

态RCS值。给出了根据飞机的欧拉姿态角[ϕ,θ,

ψ]T 与雷达站心系中的方位俯仰角[ψr,θr]T 计算

[ϕx,θx,ψx]T 的方法,可按此方法计算不同姿态和

位置信息下的[ϕx,θx,ψx]T,进而通过插值或在线

计算的方法获取当前姿态和位置下的飞机RCS。
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《中文核心期刊要目总览》2023年版入编通知

  2023年12月26日,北京大学图书馆发布通知,
《空军工程大学学报》入编《中文核心期刊要目总览》
2023年版(即第10版)“综合性理工农医”类核心期刊。

大学学报自2004年首次入选中文核心期刊以来,
至今已持续20年保持核心期刊地位不动摇。近年来,
学报紧跟时代步伐,直面问题挑战,在选题策划、出版

管理、队伍建设等方面不断开拓创新,取得了显著军事

效益和社会效益,得到了广大读者的广泛认可和高度

评价。
能够持续入编中文核心期刊,既是荣誉,更是责

任。面对当今科技发展一日千里、国家和军队改革不

断深入、大学争创一流进入关键的时期,学报将不断强

化危机意识、创新意识、合作意识,通过更好发挥编委

作用、积极探索出版新模式、加大对外交流力度,不断

提高学报传播力和影响力,为大学建设发展作出新的

贡献。
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