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摘　要：针对某型导弹推矢负载力矩偏大的问题，建立了推矢摩擦的数学模型，提出了降低摩擦系数的两个方

案，润滑涂层方案和滚动摩擦方案，并进行了优化方案的样机研制和试验验证，试验数据表明，润滑涂层方案

负载力矩最大尖峰值下降了５６％，滚动摩擦方案负载力矩最大尖峰值下降了６６．４％，且负载力矩曲线平滑，

说明了优化设计方案的有效性。
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０　引言

推力矢量控制技术（ｔｈｒｕｓｔｖｅｃｔｏｒｃｏｎｔｒｏｌ，ＴＶＣ）

是指通过发动机主推力相对轴线方向偏移从而获得

改变导弹或飞机方向所需力矩的控制技术。为提高

空空导弹的机动性能，最新的第四代近距空空导弹的

代表型号包括美国的ＡＩＭ?９Ｘ、俄罗斯的Ｒ?７３、德国

的ＩＲＩＳ?Ｔ、以色列的怪蛇?４和南非的Ａ?Ｄａｒｔｅｒ，均采

用了推力矢量技术。某型导弹推矢在工作过程中，舵

机驱动连杆运动，连杆一端的摇臂带动燃气舵在高速

燃气流中按照控制指令发生偏转，从而产生导弹大机

动飞行所需的控制力矩。

推矢负载力矩主要由气动铰链力矩和传动机构

间摩擦力矩两部分组成，其中气动铰链力矩是控制导

弹机动飞行所必须的控制力矩；传动机构间摩擦力矩

是由于气动载荷、热膨胀、燃气流杂质等因素引起的

无益的附加力矩，必须设法加以减小。

１　理论模型

通过对推矢运动过程的分析，确定推矢负载力矩

主要由以下四部分组成：

犕＝犕气＋犕Ｒ＋犕热＋犕杂 （１）

其中：犕气 是由气动载荷引起的负载力矩。气动载荷

对负载力矩的影响有两方面，一是燃气舵产生的升力

和阻力作用于推矢支承结构，从而产生支反力，当燃

气舵偏转时产生摩擦力矩；二是气动压心和舵轴不重

合造成气动铰链力矩。犕热 为热膨胀所引起的负载

力矩增加。燃气舵暴露在高温燃气流中，舵面热量迅

速传递到内部的舵轴，舵轴受热膨胀，导致轴承预留

间隙减小，导致负载力矩增大。犕杂 为燃气中杂质进

入间隙引起的附加摩擦力矩。固体火箭发动机燃气

流中的杂质较多，杂质通过间隙进入燃气舵内部接触

界面和转动环节后，导致负载力矩增大。犕Ｒ 为轴承

副之间的摩擦力矩。由于采用滑动轴承方式，滑动摩
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擦系数较大，该部分在负载力矩组成中占较大比重。

上述４个主要因素中，犕气、犕热、犕杂 受推矢恶劣

工作环境的制约很难降低。燃气舵受升力犢、阻力犚

和连杆的负载力犉 三种力的合力犙 对耳片轴承座产

生正压力，当燃气舵偏转时产生摩擦力矩犕Ｒ。

犕Ｒ＝（犚＋犉＋犢）μ犱／２＝犙μ犱／２ （２）

式中：犱为回转直径，μ为摩擦系数。式（２）计算的摩

擦力矩犕Ｒ 是在压力作用中心和转轴中心一致的条

件下得到的，但燃气舵受力为悬臂梁形式。在悬臂情

况下摩擦力矩犕Ｒ 计算公式为：

犕Ｒ＝犾犙μ犱／犪 （３）

式中：犾为从支承中心到犙 作用点的距离；犪为支承段

的宽度。从式（３）中可以看出，摩擦力矩和作用距离

犾、外力犙、摩擦系数μ、回转半径犱成正比，和支承段

宽度犪成反比。在影响摩擦力矩的各因素中，外载荷

犙是确定性的因素，式中的可设计因素为犱、犾、犪和μ。

１）减小回转直径犱。目前回转直径犱尺寸由燃

气舵舵轴、用于隔热的内轴套和用于摩擦界面的外轴

套３个零件尺寸决定。舵轴尺寸是由强度要求决定，

轴套的尺寸是由隔热要求决定，在目前润滑条件下无

法减小该部分尺寸。

２）减小作用距离犾。减小犾可以从两个方向着

手，一是减小燃气舵展向压心的距离，这需要重新设

计舵面外形，改动较大；二是减小从支承中心到舵根

弦的距离，但受隔热设计要求，隔热板厚度不能再减

小，因此从该方向减小犾很难做到。

３）增大支承段宽度犪。增大支承犪距离可以减

小摩擦力矩，但受推矢设计空间的限制，径向空间十

分有限，在如此有限空间内还要考虑隔热设计和联动

机构的传动要求，因此目前条件下无法增大支承段

宽度。

４）减小摩擦系数μ。在前面３项改进较难实施

的情况之下，降低摩擦系数就成为减小摩擦力矩的重

要手段。减小摩擦系数通过给原轴承副喷涂润滑涂

层和改变摩擦方式两种方法进行。在推矢滑动界面

喷涂高温润滑涂层，最大限度减小推矢滑动面摩擦力

矩，但由于推矢工作环境非常恶劣，能够适用润滑的

材料十分有限，选择润滑方案和材料非常困难。目前

研制了的润滑涂层在高温状态下的摩擦系数能够达

到０．１。改推矢滑动摩擦为滚动摩擦，通过优化摩擦

方式减小摩擦力矩。从摩擦机理上看，滚动摩擦的摩

擦系数远比滑动摩擦系数小，但要采用滚动摩擦，必

须解决以下若干问题：一是温度补偿，必须留有足够

的间隙，以抵消由于热膨胀所带来的影响；二是高温

下具有足够的承载能力。滚针轴承摩擦系数０．００２

～０．００４，相对滑动轴承相差１～２个数量级。滚针轴

承相对承载能力较大，使用灵活，内圈可单独分离出

来设计，这就为预留适当的间隙提供了条件。

通过可行性分析选定了两个优化方案并进行了

样机研制，方案１为润滑涂层方案，保证原推矢连接

形式不变的前提下，在两个滑动面喷涂润滑涂层，方

案结构示意见图１；方案２为滚动摩擦方案，仍采用原

密封结构对燃气流进行密封，在燃气舵护板和燃气舵

隔热板界面采用滑动摩擦方式，在其它两个界面之间

采用滚动摩擦方式，舵轴间采用滚针轴承，另一界面

采用非标准的推力轴承，这种方案既考虑到燃气流的

密封要求，又能够最大限度减小摩擦力矩，结构示意

图见图２。

　　

图１　润滑涂层方案结构

示意图

图２　滚动摩擦方案结构

示意图

２　试验及分析

为验证推矢优化设计方案的有效性，选择了润滑

涂层、滚动摩擦和无优化对比方案３种状态的推力矢

量装置进行了地面点火试验，负载力矩采用六分力测

试设备。发动机点火０．３ｓ后舵机带动燃气舵偏转，

保持到２ｓ后，进行周期为１ｓ，幅值为２０°的正弦摆动。

试验结果见图３。

图３　３种状态的推矢负载力矩曲线图

从试验数据中可以得出：润滑涂层方案和滚动摩擦

方案负载力矩的方案均能显著降低推矢负载力矩。无优

化对比方案推矢负载力矩最大峰值高达２５Ｎ·ｍ，润滑涂

（下转第１３８页）
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用在上下壁面产生的法向推力大幅度增大，因而出现

了轴向推力系数、推力矢量角同时增大的趋势。从飞

行器追求飞行速度方面来讲，轴向推力系数越大越好

即宽高比越大越好，但是由于推力矢量角δｐ 值的同

时增大可能会对飞行器的配平和控制面操作带来一

定的困难，而且宽高比增大引起机体重量的增加必须

予以考虑。此外，设计点状态的δｐ 的大小要和飞行

器整体设计相匹配。因此在选择宽高比时，要综合考

虑尾喷管的力学性能和飞行器的配平及控制面操作，

建议选择宽高比犎 ≤５。

４　结论

文中运用Ｆｌｕｅｎｔ软件对不同宽高比的三维尾喷

管构型进行了数值模拟，研究了不同宽高比对尾喷管

流场特征和性能的影响规律，通过上述分析可以得出

如下结论：

１）随着宽高比的增大，尾喷管上壁面出口处的静

压值逐渐减小，出口处的马赫数逐渐增大。而且，静

压等值线和马赫数等值线随着喷管横向膨胀的增强

而变得歪曲，与宽高比较小时其等值线比较直观形成

鲜明对比。当宽高比较小时，尾喷管内部流场的变化

并不是很明显，但是当宽高比超过一定数值时，尾喷

管内部流场发生了比较显著的变化。

２）随着宽高比的增大，尾喷管的轴向推力系数、

推力矢量角都有比较明显的增大。但是考虑到推力

矢量角δｐ值的增大可能会对飞行器的配平和控制面

操作带来一定的困难，并且会引起机体重量的整体增

加。综合考虑尾喷管的力学性能和飞行器的配平及

控制面操作，建议选择宽高比犎 ≤５。
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滚动摩擦方案负载力矩的最大尖峰值仅８．４Ｎ·ｍ，

下降了６６．４％，同时，从曲线图中可以看出，在推矢

整个工作期间，负载力矩曲线相对平稳，无急剧增大

的现象，说明了优化设计方案的有效性。

３　结论

针对某型导弹推矢负载力矩过大的问题，建立了

推力矢量负载力矩的数学模型，并对负载力矩各个因

素进行了分析。减小推矢负载力矩，需降低摩擦界面

处的摩擦系数。提出了降低摩擦系数的两个方案润

滑涂层方案和滚动轴承方案，为验证优化方案的有效

性，进行了样机研制和地面点火试验，润滑涂层方案

负载力矩最大尖峰值下降了５６％，滚动摩擦方案负

载力矩的最大尖峰值下降了６６．４％，且负载力矩曲

线平滑，无急剧增大的现象，说明了优化设计方案的

有效性。文中解决高温摩擦问题的思路和方法可为

相关设计人员解决类似问题提供参考。
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