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一种三扰流片机构的侧向力调节特性
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摘　　　  要：    针对扰流片机构 3个扰流片圆周对称的布局特点、径向旋转的作动方式，本文提出一种仅以三

扰流片旋转角为变量的侧向力计算方案。数值计算和试验结果表明：该扰流片机构进行推力矢量调节时，喷

管扩张段壁面几乎不产生侧向力，侧向力主要由 3个扰流片配合差动产生。俯仰侧力与 2号扰流片和 1、3号

扰流片旋转角平均值之差呈正相关；偏航侧力与 1、3号扰流片旋转角之差呈正相关。在进行起始角度为 52°，

终止角度为 23°的小角度调节时，三扰流片间气动力干扰很小，在 3%以内，推力损失与扰流片旋转角近似呈

线性关系。侧向力计算结果与试验结果偏差在 6%以内，验证了该方法的正确性，所提出的计算式具有封闭

可解性，能够根据推力损失和俯偏方向的期望侧向力反向求解出目标旋转角，进而提供一种三扰流片机构姿

态调节的方法。
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Lateral force regulation characteristic of a three-tab mechanism
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Abstract:   In view of the layout feature of three tabs in circular symmetry and action mode of radial
rotation，a lateral force calculation scheme with only three-tab rotation angles as variables was proposed.

Numerical and experimental results showed that the lateral force on the wall of nozzle expansion section

was almost non-existent when thrust vector was adjusted by the mechanism，and lateral force was mainly

generated  by  differential  action  of  three  tabs.  The  pitch  force  was  positively  correlated  with  difference

value between average rotation angle of  spoiler  2 and spoiler  1，spoiler  3.  The yaw force was positively

correlated with difference value between rotation angle of spoiler 1 and spoiler 3. When performing small

angle  adjustment  with  a  starting  angle  of  52°  and  ending  angle  of  23°， the  aerodynamic  interference

between  three  tabs  was  small  to  be  within  3%， and  the  thrust  loss  was  approximately  linear  with  tab

rotation angle. The deviation of the calculation result of lateral force from the test result was less than 6%，

which  verified  the  correctness  of  this  method.  The  proposed  formula  had  closed  solvability， and  the

rotation  angle  of  the  target  can  be  solved  according  to  thrust  loss  and  expected  lateral  force  in  reverse

solving，thus providing a method for attitude adjustment of three-tab mechanism.

Keywords:   thrust vector control；thrust tab；lateral control force；aerodynamic characteristic；
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推力矢量控制技术在火箭推进和涡轮推进中

均具有重要应用，采用扰流片机构进行推力矢量

控制具有高机动性、操作简单等优点[1-3]。适用于

小型导弹低速大攻角飞行的情况[4-8]，如美国 F-18
战机、Nulka反舰导弹等。

国内外学者在流场特性、气动特性方面对扰

流片机构展开了诸多研究[9-21]。对于喷管口扰流

片平动布局的推矢机构，文献 [9-12]表明燃气流

在扰流片作用下，出现斜激波偏转从而产生非均

匀的压力分布，造成侧向推力损失；文献 [13-15]
表明扰流片的形状、插入深度、阻塞面积、推力

矢量角均会对其气动力产生影响。文献 [16]进
一步提出一种带预制偏角的多扰流片机构，填补

了扰流片矢量方案无滚转控制的空白。对于喷管

尾部扰流片旋转布局的推矢机构，文献 [17]研究

了舵片的力和力矩特性。文献 [18-19]表明控制

力的影响因素主要为转轴位置和舵片阻塞率；文

献 [20-21]进一步通过仿真获得扰流片机构的主

推力调节特性，表明推力损失与扰流片插入深度

和阻塞率呈正相关。

文献 [13-15]研究喷管口扰流片平动的推力

矢量控制方式，逐渐难以适用于小型导弹。文献

[17-20]着重研究扰流片旋转过程中推矢机构的

主推力调节特性，对侧向力研究较少，且所研究

的扰流片机构仍需配合导弹副翼等装置进行姿态

调节。基于此，本文提出一种三扰流片圆周对称

布局的推力矢量机构。该机构在扰流片配合差动

时，可以根据扰流片不同的旋转角组合实现俯仰、

偏航方向的侧向力控制。且体积小、质量轻，并

能良好匹配固体火箭发动机的锥形装药[22]。喷管

扩张段内几乎无不对称流动，更加易于扰流片机

构的设计和仿真。本文首先通过数值仿真研究扰

流片组合旋转下，轴向力和侧向力的矢量特性；

进而在拟合得到推力损失和旋转角函数关系的基

础上，提出俯仰、偏航方向的侧向力计算方法；最

后通过发动机点火试验验证侧向力计算方法的正

确性。在此基础上，提出一种依据俯、偏方向期

望侧向力，控制扰流片达到目标旋转角的侧向力

调节方法。 

1    三扰流片机构侧向力产生原理简介

本文研究的三扰流片机构，3个扰流片呈圆

周对称安装在喷管尾部，扰流片通过径向旋转改

变对喷管尾流场的干扰程度，从而实现侧向力调

节，如图 1所示。
 
 

(a) 三扰流片安装位置

(b) 扰流片作动方式

3
1

2

极限位置

初始装载位置

图 1    三扰流片机构简图

Fig. 1    Three-spoiler mechanism view
 

该机构进行侧向力调节的特点有：

1）  扰流片从装载位置到极限位置的整个旋

转过程中，始终与喷管出口存在一定距离，这种

布局不会造成喷管扩张段内出现强烈的非对称流

动，使得该机构产生的侧向力几乎全部来自扰

流片。

2） 3个扰流片圆周对称的构型使该机构能够

同时进行俯仰、偏航方向的侧向力调节。具体调

节方式为：2号扰流片单独旋转或 1、3号扰流片

配合旋转调节俯仰侧力；1、2号扰流片配合旋转

或 2、3号扰流片配合旋转调节偏航侧力。

3） 扰流片在初始装载位置未插入流场，扰流

片机构不进行推力调节时无推力损失；扰流片插

入流场后，无论是否进行侧向力调节，均会产生

推力损失。

从流场角度，扰流片产生侧向力的原理为：扰

流片通过干扰喷管尾流场改变其周围的压力分布，

从而获得气动力。喷管出口的燃气流在遇到扰流

片后流动方向发生突变，扰流片迎面区域内出现

斜激波、边界层分离等现象，如图 2所示。

图 2中，斜激波激波面前后以及分离区内的

压差，造成扰流片周围不均匀的压力场，诱导其
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表面产生气动力，包括水平方向的推力损失 和

垂直方向的侧向力 。扰流片机构不进行侧向力

调节时，如图 2（b）中 3个扰流片旋转到对称位置，

对整个机构而言，3个扰流片产生的侧向力在径

向相互抵消，仅存在轴向推力损失。当扰流片对

称旋转达到一定旋转角时，流场内出现斜激波交

会成正激波、形成马赫盘的现象 [23]，推力损失急

剧增大。 

2    数值模拟
 

2.1   数学模型

考虑到喷管出口为高温高压、超声速的燃气

射流，以及扰流片附近存在边界层流动、分离流

动等复杂流场现象，数学模型选择三维黏性 N-S
（Navier-Stokes equations）方程和 RNG（renormaliz-
ation group）k-ε湍流模型描述扰流片干预下的燃

气流动。模型遵从流场中气体单一组分、无化学

反应、喷管壁面绝热无烧蚀的假设。 

2.2   几何模型

图 3为仿真所需的几何模型，模型尺寸如表 1
所示。

图 3（a）中推力矢量发动机包括壳体、包覆药

柱、喷管组件、扰流片推力矢量机构。图 3（b）中
扰流片机构包括舵机、转轴、连接件、扰流片。

舵机通过旋转角指令控制扰流片定轴旋转，定义

θ1、θ2、θ3旋转角 为扰流片与喷管轴线的夹角，扰

流片从装载位置到极限位置的旋转角区间为

52°～23°。 

2.3   网格划分

对几何模型进行混合网格划分，如图 4所示。

内计算域采用六面体结构化网格，外计算域采用

四面体非结构网格。对 3个扰流片近壁面处进行

网格加密处理，网格总数 460万。

θ1 = 23°、θ2 = 38°、θ3 = 52°以 时的轴向推力

损失为指标进行网格无关性验证，结果如图 5。
图 5表明，网格数量超过 460万时，特定旋转

角组合下的推力损失随网格数量增加变化不大。

兼顾计算精度和计算效率，本文选择 460万的网

 

(a) 扰流片配合差动受激波冲击示意图

(b) 扰流片对称旋转YOZ剖面波系图

激波角

分离角
分离区

斜激波

斜激波
分离区

分离角

激波角
正激波

图 2    侧向力产生原理示意图

Fig. 2    Schematic diagram of lateral force generation principle

 

(a) 推力矢量发动机结构图

(b) 扰流片机构结构图

喷管组件

推力矢量机构

绝热壳体

扰流片

连接件

转轴

舵机

2

θ1

θ2

θ3
3

1

图 3    几何模型

Fig. 3    Geometry model
 

表 1    模型尺寸

Table 1    Specific dimensions of geometry model

参数 数值

喷管喉径/mm 10
喷管出口直径/mm 20

扩张比 4
扩张半角/（°） 10

梯形扰流片上底/mm 9.2
梯形扰流片下底/mm 16.8
梯形扰流片斜边/mm 20.4

等腰梯形扰流片锐角/（°） 79
转轴到扰流片表面距离/mm 32.446

扰流片面积/mm2 295.12
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格模型进行数值模拟。 

2.4   边界条件

数值计算的边界条件包括压力入口、压力出

口、自由来流入口和固壁面边界条件[24]。边界条

件设置示意图如图 6所示。

 
 

压力入口

压力出口喷管壁面

扰流片壁面

自由来流

图 6    边界条件设置示意图

Fig. 6    Schematic diagram of boundary conditions setting

图 6中，压力入口边界为燃烧室入口，取表 2
中燃烧室相关参数。
  

表 2    燃烧室相关参数

Table 2    Relative parameters of combustion chamber

参数 数值

燃烧室总压/MPa 4.75
燃烧室总温/K 2 200

推进剂密度/（kg/m3） 1.62
比热比 1.2

气体常数/（J/（kg·K）） 287.02
 

压力出口边界为外计算域右边界，对于该计

算模型，外边界直径约为 10倍的喷口直径，认为

在相对远的区域压力等于环境压力（101 325 Pa）。
固壁面边界包括喷管壁面和扰流片壁面，均为绝

热无滑移固壁。 

2.5   差分格式

控制方程和湍流方程均采用 2阶迎风格式差

分，计算方法选择隐式耦合求解，库朗数取为 1，
迭代约 4 000步后残差收敛至 10−3 数量级。 

3    算例验证

θ1 = 49°、
θ2 = 49°、θ3 = 26°

采用第 2节叙述的数值方法对

时的扰流片机构展开数值模拟。

通过 CFD软件采集仿真模型在俯仰、偏航和轴

向的控制力大小，并与试验结果进行比对，以验

证数值方法是否具有正确性。扰流片推力矢量发

动机试验装置如图 7所示。
  

图 7    推力矢量发动机试验装置

Fig. 7    Test apparatus of thrust vector engine

 

(a) 仿真模型网格

(b) 扰流片附近网格

结构网格

非结构网格

图 4    仿真模型网格划分

Fig. 4    Mesh for simulation model
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图 5    网格无关性验证

Fig. 5    Grid independence verification
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图 7中，发动机喷管喉径为 10 mm，扰流片材

料为钼合金。采用六分力试验台测量侧向分力和

推力损失，试验工况如表 3所示。

图 8展示了喷管尾焰与马赫数云图的对比。
 
 

表 3    发动机点火试验工况

Table 3    Ignition test conditions of engine

参数 数值

喷管喉径/mm 10

燃速/（mm/s） 9.1

燃烧室压强/MPa 4.75

未调节推力/N 430

 
 

(a) 喷管尾焰 (b) 马赫数云图

图 8    喷管尾焰与仿真结果对比图

Fig. 8    Comparison of nozzle tail flame and simulation result
 

Fy Fx

Fz

图 8中仿真结果与试验结果相似度高，表明

该数值方法能够良好模拟扰流片扰动下，喷管尾

部的燃气流动状态。此外，表 4给出了数值计算

与试验获得的俯仰侧力 、偏航侧力 、推力损

失 的对比及偏差。

表 4数据表明，侧向力偏差在 4%以内，推力

损失偏差在 6%以内，偏差在可接受范围内。验

证了数值方法的正确性，为后续进行控制力矢量

特性的研究提供了依据。造成偏差的原因可能包

括：地面点火试验的复杂性、试验过程中喉衬烧

蚀、存在发动机推力偏心等。 

4    结果与分析
 

4.1   侧向力调节特性

三扰流片机构产生的侧向力主要为扰流片配

合差动产生的侧向力，还可能存在一部分由于扰

流片非对称旋转造成喷管内流动不对称，从而在

喷管扩张段壁面产生的侧向力。

为研究侧向力的影响因素，按照图 9（a）所示

的旋转角指令，分别对扰流片壁面、喷管扩张段

壁面压强在俯仰、偏航方向积分计算侧向力，结

果如图 9（b）所示。

由图 9（b）可见，喷管扩张段壁面侧力几乎不

随旋转角组合的改变发生变化，且相对扰流片侧

力较小，在 2.2 N以内。由此表明，三扰流片机构

中，扰流片表面产生的侧向力占主导，喷管扩张

段壁面产生的侧向力近似可忽略。这是由于转轴

 

表 4    数值计算与试验得到的推力矢量对比

Table 4    Comparison between numerical calculation and

experiment of thrust vector

参数 Fx Fy Fz

数值计算结果/N −60.42 −34.88 47.35

试验结果/N −62.84 −34.08 50.16

偏差/% 3.85 2.35 5.60

 

(a) 旋转角指令
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(b) 扰流片和喷管扩张段壁面侧力变化曲线
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图 9    侧向力调节特性

Fig. 9    Adjustment characteristic of lateral force
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和舵机安装位置决定了扰流片距喷管口存在一定

的安装距离，射流在受到扰流片干预前，在扩张

段内有足够的膨胀空间，不会造成喷管扩张段内

出现剧烈的非对称流动、分离流动等现象。

θ2 θ1、θ3

θ1、θ3

结合图 9（a）和图 9（b）可见，扰流片俯仰侧力

与 和 的平均值之差成正相关；偏航侧力与

之差成正相关。结合 3个扰流片的安装布

局，表明可以通过改变 2号扰流片与 1、3号扰流

片旋转角平均值之差调节俯仰侧力；通过改变 1、

3号扰流片旋转角之差调节偏航侧力。

θ1 = 23°、θ2 = 25°、θ3 = 38°

与俯仰、偏航方向相关的旋转角差值增大时，

流场内不对称性增加，造成图 9（b）中俯仰侧力和

偏航侧力增加。图 10给出了图 9（b）点 m处

（ ）的马赫数云图切片，

取喷管出口圆心的轴向位置 z=0 mm。

由图 10可见，在点 m的旋转角条件下，扰流

片扰动造成喷管尾流场中出现较强的不对称流动，

解释了侧向力数值较大的原因。 

4.2   扰流片间干扰分析

三扰流片差动过程中可能存在片间干扰，即

以其中一个扰流片为参考，其余扰流片的旋转角

会对参考扰流片附近的流动产生影响，进而影响

参考扰流片本身产生的气动力。

以 1号扰流片为参考，以推力损失为指标评

估三扰流片机构的片间干扰程度。测量图 11（a）
所示的旋转角指令下，1号扰流片的推力损失，将

结果与 1号扰流片按对应旋转角单独旋转产生的

推力损失做对比，如图 11（b）所示。

由图 11可见，对于单一扰流片，其他扰流片

配合差动对推力损失影响很小。单片作动与配合

差动的推力损失偏差在 3%以内，认为在一定旋

转角范围内，可以忽略非对称旋转时扰流片间的

相互作用，近似采用 3个扰流片各自的推力损失

 

(a) z=4 mm (b) z=6 mm

(c) z=8 mm (d) z=10 mm

(e) z=12 mm

3.27
3.02
2.77
2.52
2.26
2.01
1.76
1.51
1.26
1.01
0.76
0.50
0.25
0

马赫数

图 10    点 m处马赫数云图切片

Fig. 10    Section of Mach number cloud diagram at point m
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进行计算[25]。 

4.3   推力损失特性

观察到图 11（b）中，推力损失与扰流片旋转

角近似呈线性关系，将数值模拟得到的推力损失

结果作为样本进行拟合，得到单个扰流片推力损

失与旋转角的线性关系：

Fe_i = −1.4θi+74 （i = 1,2,3） （1）

图 12给出了式（1）的偏差曲线。

 
 

25 30 35 40 45 50 55
−3

−2

−1

0

1

2

3

4

5

偏
差

/%

旋转角/(°)

图 12    式（1）偏差曲线

Fig. 12    Error curve of formula （1）
 

图 12中推力损失线性拟合式计算结果与数

值结果偏差在 5%以内，表明对于本文研究的扰

流片机构在进行起始角度为 52°，终止角度为 23°
的小角度调节时，可以近似采用推力损失与旋转

角的线性关系参与计算。扰流片从 33°旋转到极

限位置 26°的过程中，扰流片对流场的扰动明显

增大，造成拟合偏差相对较大。以三扰流片对称

旋转为例探究流场形态，马赫数线如图 13所示。

图 13中，观察到旋转角小于 33°时，流场中开

始形成马赫盘，并逐渐前移至喷管出口。马赫盘

的出现造成流场变化加剧，并伴随激波交会、附

面层分离等现象。

扰流片未插入流场时，积分计算未调节推力

Forg为 430 N。定义阻力比为推力损失与未调节

推力的百分比，处理数值结果得到，单片阻力比

最大达到 9.6%，三扰流片合计阻力比最大达到

28.8%。阻力比反应了扰流片机构对主推力的调

节幅度，在悬浮式诱饵弹高度控制方面具有重要

应用[26]。一方面也表明，后续应关注扰流片型面

的优化，降低无效推力损失。
 

4.4   侧向力计算方法

图 14为扰流片机构的几何结构和安装结构

存在的推力矢量几何关系。

Fe_i（i = 1,2,3）

Fs_i（i = 1,2,3）

图 14中， 分别为 3个扰流片的

推力损失， 分别为 3个扰流片的侧

向力合力。扰流片表面的气动力可以投影为轴向

推力损失和沿圆周径向的侧向力，其中侧向力又

可在铅垂平面内投影为俯仰侧力和偏航侧力。

按此投影关系计算 1号扰流片在旋转角指令

 

(c) 旋转角为28°

(d) 旋转角为23°

旋转角为

(b) 旋转角为33°

马赫数
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2.15

图 13    不同旋转角下的马赫数线图

Fig. 13    Graph of Mach number at different rotation angles
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下，侧向力与推力损失的合力，与扰流片表面的

气动力数值结果进行对比，如图 15所示。

图 15中，投影计算结果与数值模拟结果偏差

在 3%以内，表明对任一扰流片而言，侧向力与推

力损失的合力近似垂直于扰流片表面，侧向力与

推力损失之间存在关于旋转角的投影关系。

据此，扰流片机构产生的俯仰侧力、偏航侧

力和推力损失可按式（2）计算：



Fe = Fe_1+Fe_2+Fe_3

Fx =
Fe_1

tan θ1
cos 30°−

Fe_3

tan θ3
cos 30°

Fy =
Fe_2

tan θ2
−

Fe_1

tan θ1
cos 60°−

Fe_3

tan θ3
cos 60°

（2）

Fe Fy、Fx式中 为推力损失； 分别为扰流片机构在

俯仰、偏航方向的侧向力。

结合文中第 4.1～4.3节分析，将推力损失与

旋转角的线性关系式（1）代入式（2），式（2）可化为：

Fe = −1.4（θ1+ θ2+ θ3）+222

Fx = −1.4cos 30°
(
θ1

tan θ1
− θ3

tan θ3

)
+

74cos 30°
(

1
tan θ1

− 1
tan θ3

)
Fy = −1.4

(
θ2

tan θ2
− θ1

tan θ1
cos 60°− θ3

tan θ3
cos 60°

)
+

74
(

1
tan θ2

− 1
tan θ1

cos 60°− 1
tan θ3

cos 60°
)
（3）

式（3）表明，根据 3个扰流片所在的旋转角，

可以近似计算侧向力和推力损失。为验证该计算

方法的正确性，对图 16所示的旋转角指令分别进

行计算与试验校验，试验装置与工况仍遵从第 3
节所述，结果对比如图 17所示。

 
 

0 5 10 15 20 25

20

25

30

35

40

45

50

55

旋
转

角
/(°

)

时间/s

旋转角 1
旋转角 2
旋转角 3

图 16    旋转角指令

Fig. 16    Rotation angle command
 

由图 17可见，对于给定的旋转角，采用式（3）
计算得到的推力损失和俯仰、偏航方向的侧向力

与实验结果基本一致。误差在 6%以内，认为

式（3）给出的侧向力计算方法具有一定的正确性。

F∗e
F∗y F∗x

θ∗1 θ
∗
2 θ

∗
3

据此提出一种扰流片机构的侧向力调节方法：

当检测到推力损失 和俯仰、偏航方向的期望侧

力 、 时，可以根据式（3）反向求解出 3个扰流

片的目标旋转角 、 、 。从而驱动扰流片旋转

 

(a) YOZ平面图

(b) XOY平面图
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图 14    推力矢量几何关系

Fig. 14    Thrust vector geometry
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Fig. 15    Comparison of aerodynamic projection relations
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达到目标旋转角，以实现侧向力调节的目的。 

5    结　论

本文通过对三扰流片推力矢量机构的研究，

获得了以下结论：

1）  针对本文研究的旋转布局的三扰流片机

构，认为侧向力仅由扰流片差动产生，喷管扩张

段壁面产生的侧向力忽略不计。

2） 扰流片差动时，片间干扰造成的推力损失

偏差在 3%以内，认为单片产生的推力损失在参

与计算时具有独立性和可叠加性。

3）  推力损失与扰流片旋转角近似呈线性关

系，结合扰流片的几何结构，可将俯仰、偏航方向

的侧向力简化为仅关于 3个旋转角的函数。计算

结果与试验数据偏差在 6%以内，验证了侧向力

计算方法的正确性。

4）  以 3个旋转角作为自变量建立的控制力

方程组可封闭求解，在获知推力损失和俯、偏方

向的期望侧向力时，能够反向求解出 3个扰流片

的目标旋转角，从而提供一种扰流片机构进行侧

向力调节的方法。
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