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摘    要： 栅格舵气动控制机构是重复使用运载火箭再入返回过程的重要姿控装置。针对重复使用运载火箭的需求，结

合栅格舵的几何外形特征，从工作原理、几何特征、剖面形状、前后掠等方面介绍了栅格舵设计需重点考虑的关键设计参

量及其影响；结合栅格舵薄壁、复杂外形的特点和耐高温等设计需求，研究了可用于栅格舵制造的相关工艺方案及其工艺

流程，从设计难度、工艺难度、产品合格率、产品精度以及成本周期等方面对各类工艺方案进行了对比分析。研究表明：

栅格舵设计需遵循“优先气动设计需求、保证结构设计要求、结合工艺及成本约束”的设计原则，且制造工艺的精确近净成

型是实现栅格舵设计制造一体化的重要基础，对CZ-8R等重复火箭的相关设计工作具有一定指导意义。
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引　言

兼顾技术先进性和工程可行性，使用火箭发动机

动力的两级入轨重复使用运载器[1]是发展重复使用航天

运载器的一个主要方向。2015年美国SpaceX公司的“猎

鹰9号”（Falcon 9）火箭首次成功实现了火箭一子级的

可控垂直回收后，到2020年底已成功实现70次火箭一

子级回收，回收机构设计技术是其中的关键技术之一[2]。

无论采用“返回原场”方式还是“不返回原场”回收方式[3]，

重复使用火箭均需使用气动控制机构来实现火箭的可

控返回，以实现火箭再入过程中的姿态和轨迹控制。

在众多气动控制机构方案中，栅格舵的特点使其

适合在重复使用火箭上应用[4]。Falcon 9火箭级间段上

的四片栅格舵（见图1）在起飞时折叠紧贴箭体外壁，

级间分离后展开并能够在伺服机构和传动机构的作用

下转动，产生气动力控制箭体滚转、俯仰和偏航，以

实现火箭在回收平台上的精确降落。栅格舵机构是一

套复杂的气动控制机构系统，其中的气动舵面称为栅

格舵。如果在飞行器飞行过程中固定不动，起到增强

飞行稳定性的作用，可称为栅格翼。如果在飞行过程

中偏转从而起到气动控制作用的，称为栅格舵。为行

文方便，本文中统称为栅格舵。

 

 
图 1    Falcon 9火箭的栅格舵

Fig. 1    Grid fin of Falcon 9 rocket
 

栅格舵是一种在有限翼展上由很多翼元组成的升

力系统[5]，栅格壁镶嵌在边框内，其布局可分为框架式

和蜂窝式。栅格舵展向长度较小且便于折叠，折叠后

可以紧贴箭体，降低对火箭上升段的影响。其翼弦很

短，压心在很宽的马赫数和攻角范围内得以保持稳

定，铰链力矩小，作为舵面时伺服机构功率需求小、

传动机构质量轻。栅格舵在较大攻角和马赫数范围内

第 8 卷 第 1 期 深  空  探  测  学  报（中英文） Vol. 8    No. 1
2021 年 2 月 Journal of Deep Space Exploration February    2021

 

收稿日期：2020-03-17    修回日期：2020-06-22

基金项目：国家自然科学基金（11402033，11602031）；中国科协青年人才托举工程（2016QNRC001- YESS20160107）；中国科协学

科发展项目（2019XKFZ02）；中国科协中外优秀青年交流项目（2019-293）



均具有较好的升力特性，尤其是较高马赫数时升力显

著高于展长相同的平板舵，且其阻力系数高这一特点

在火箭再入过程中可以调节箭体压心来提高飞行稳定

性，并起到一定的减速作用[6]。舵体结构强度与刚度

高，最大气动载荷作用面与结构的最大刚度面重合且

结构有效高度较大，可保证其在各飞行阶段具有足够

的比强度、比刚度。

在重复使用火箭再入返回过程中，栅格舵的气动

调节是除了发动机喷管摆动和RCS（Reaction Control
System）系统外火箭姿态和轨迹控制的必不可少手段。

本文从气动外形设计和制造工艺两方面对栅格舵

的设计和制造方法进行研究，详述了栅格舵设计所需

要考虑的设计要素及其具体影响，研究了可用于栅格

舵制造的各种工艺方案，对比分析了各类工艺方案的

特点，最后对栅格舵的设计制造提出了相关建议。

1    国内外研究应用情况

苏联/俄罗斯是最早进行栅格舵技术研究和应用的

国家，20世纪50年代初，苏联就对栅格舵进行了大量

的理论和试验研究，从气动特性计算、风洞试验技

术、结构强度分析、制造工艺研究等多方面对栅格舵

技术进行了探索，并形成了一套较为全面的设计方

法。其中的一项重要应用是载人火箭“联盟”飞船逃逸

飞行器低空逃逸的气动增稳。此后，苏/俄也在一系列

导弹武器上应用了栅格舵技术，如SS-20弹道导弹和R-
77空空导弹上。美国从20世纪90年代开始进行栅格舵

的相关研究，最具代表性的应用是9 t重的“炸弹之母”

MOAB炸弹，折叠安装在炸弹尾部，投放后展开进行

增稳和控制。德国、伊朗、朝鲜等国家也开展了相关

的研究，主要是应用在弹道导弹、巡航导弹等飞行器上。

中国从20世纪90年代开始对栅格舵的研究，并成

功应用在了“长征二号F”（CZ-2F）载人火箭的逃逸系

统[7]。在遇到突发情况需要低空逃逸（≤ 39 km）时，

4片可折叠的栅格舵展开使逃逸飞行器压心后移，增强

低空逃逸飞行的稳定性。近年来，国内中国航天科工

集团有限公司的“快舟一号”火箭、“星际荣耀”公司的

“双曲线一号”火箭等小型固体运载火箭将栅格舵应用

在火箭上升段飞行的控制中。2019年，“长征二号C”

（CZ-2C）火箭和“长征四号B”（CZ-4B）火箭先后搭

载栅格舵系统完成了落区控制技术验证，通过栅格舵

的控制作用大大减小了落区面积，提高了内陆发射火

箭的落区安全性，也为重复使用火箭技术奠定了基础。

重复使用火箭再入返回过程中，发动机喷管摆动

和RCS系统均可用于调姿，且效果基本不受火箭高度

和速度的影响（见图2）。发动机再次点火次数有限且

每次点火的工作时间较短，无法在完整的再入过程中

提供持续的控制力，一般用于“原场返回”的掉头段、

再入过程中的减速段以及着陆前的减速段。RCS提供

的控制力直接而精确，且不受高度和速度影响，但较

小的控制力无法满足克服大扰动和提高机动能力的需

求。再入大气后，栅格舵在高速和高超声速条件下的

效率较高，而在跨声速和低速下的效率较低。栅格舵

的气动控制作用不是重复使用火箭再入控制的唯一手

段，需与发动机反推控制和RCS控制配合使用，形成

合理的交班点条件[8]以及不同阶段控制力来源的主次关

系，设计适合栅格舵作用的典型工况，使之在典型工

作工况下具有较高的气动效率。
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图 2    姿控方式

Fig. 2    Control methods of reusable rocket
 

2    栅格舵的设计

2.1    栅格舵的工作原理

2.1.1    栅格舵基础几何参数

栅格舵由镶嵌在边框内的薄栅格壁组成，目前最

广泛应用的是栅格壁与边框成45°角的蜂窝式栅格舵，

见图3。

t̄

气流穿过栅格壁组成的栅格通道形成气动力。翼

展为L；高度H；其翼弦b一般较短；45°斜置蜂窝形式

的栅格壁侧向间距为tz，相对侧向间距 表示为

t̄z = tz/b (1)

对于斜置矩形栅格壁的栅格舵，其产生侧力的面

积为

S z = nzHb (2)

其中侧向栅格壁数量

nz =
L
tz
+1 (3)
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飞行所需的最大升力特性决定了所需的栅格数量

以及上述的各项几何特征。

 

tZ

L

H
b

转轴

边框

边框

边框

栅格壁

 
图 3    栅格舵几何特征

Fig. 3    Geometric features of grid fin
 

2.1.2    气动力特性一般影响规律

δ α0 α

舵体轴线与未扰动气流速度矢量的法线所成的夹

角用 表示，栅格壁的安装角为 （见图4），则攻角

α = α0+δ (4)

 

H

b/2

b

α0
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α

δ

V∞

 
图 4    栅格舵几何参数

Fig. 4    Geometric parameters of grid fin
 

有限翼展的栅格舵，小攻角条件下的气动力系数为{
cy = cαycpα;mz = mαzcpα;
x̄α = mαzcp/c

α
ycp; x̄α = xα/b

(5)

cy mz cαycp

xα

其中： 为升力系数； 为俯仰力矩系数； 为剖面

的平均升力系数导数； 为剖面最前点到压心的距

cαycp t̄离。升力特性 与相对间距 以及栅格数量和安装角

相关。相对间距的减小会引起栅格壁之间不利的干扰

增加从而降低升力特性。

t̄ ⩾ tan(β−α)

β α

超声速条件下，栅格壁前缘产生的激波落在相邻

栅格壁上并引起反射带来的相互干扰[9]，使得升力减小

而阻力急剧增加。当马赫数大于第三临界马赫数时，

相互干扰才会消失；马赫数一定时，这种扰流特性主

要取决于相对间距。 时，相邻栅格壁之间

将不存在相互影响， 为激波倾斜角。对攻角 的薄

板，存在以下关系 1
M2
∞
= sin2β− κ−1

2
sinα

cos(β−α)
sinβ

β = α+ arc tan t̄
(6)

由此可得不同马赫数下不出现相互干扰的攻角与

相对间距的关系。同理，相对间距越大，避免相互干

扰的第三临界马赫数越低。合理设计栅格舵的几何外

形，是减缓气流壅塞，提高升阻比的关键[10]，可获得

理想的气动特性随马赫数变化规律。

2.2    栅格舵的选型

栅格壁厚度、弦长、栅格形状、栅格间距等几何

参数对栅格舵的气动效率起主要影响作用。在各种几

何参数中，栅格相对间距对栅格舵空气动力特性的影

响最大。栅格相对间距的变化对阻力特性的影响较

小，对侧向力的影响较大，减小栅格相对间距可以提

高升阻比，同时还需考虑栅格舵外形影响。

2.2.1    栅格壁剖面形状

每个栅格壁的剖面形状都相当于飞机机翼的翼

型，因此栅格壁剖面形状对栅格舵整体气动特性有着

重要影响，典型的剖面形状见图5。

 
矩形 四角形菱形

六边形 三角形圆弧形
 

图 5    栅格壁剖面形状

Fig. 5    Cross-section shape of grid fin
 

由于制造相对简单，矩形剖面的栅格舵最为常

见，但在减阻和改善气流壅塞方面，带有流线型剖面

的栅格壁效果更佳，能够明显降低阻力[11]。减小栅格

壁的厚度、设计尖锐的前后缘等方法能够使阻力明显

降低，在保证强度、刚度条件下，栅格壁应尽量薄。

尖锐前缘的栅格壁设计能够有效降低阻力，但在

超声速飞行时，过于尖锐的前缘会造成更加严重的气

动加热问题，且尖锐前缘难以采取有效的防热措施。
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因此在实际实施中往往采取钝圆头的前缘外形[12]，例

如，可使用钛合金作为栅格壁的主体结构，外部整体

喷涂陶瓷热障涂层和硅橡胶基隔热涂层，在前缘形成

钝圆头[13]（见图6）。

 

钝前缘 尖锐前缘

 
图 6    栅格壁剖面前缘形状对比[14]

Fig. 6    Different leading edge of internal lattice
 
2.2.2    前后掠式栅格舵

由气体黏性和翼面压差造成的摩擦阻力、压差阻

力、诱导阻力是飞行器在亚声速飞行时的主要阻力来

源，在超声速阶段则是激波阻力占据主要地位。飞行

器往往采取机翼后掠的方法降低激波阻力，同样的方

法也适用于栅格舵，尤其是降低超声速段的阻力和改

善流动特性。

“猎户座”飞船的逃逸飞行器研制过程中曾测试过

另一个形式的后掠式栅格舵（见图7），即栅格舵舵面

整体仍为平板型，从栅格舵根部向后进行后掠（见图8）。

后掠与非后掠的栅格舵均能钩提高逃逸飞行器的稳定

性，但后掠栅格舵的超音速性能更佳。

 

 
图 7    后掠式栅格舵[15]

Fig. 7    Sweptback grid fin[15]

 

 

 
图 8    “猎户座”飞船带栅格舵的方案[16]

Fig. 8    Swept grid fins with the abort vehicle model's heat shield[16]

2.2.3    单栅格前后掠式

栅格舵整体外形采用前掠或后掠形式能够有效降

低阻力，提高升阻比，但也可能由于整体外形的变化

造成在箭体上安装的困难，不适用于面积较大、栅格

数量较多的栅格舵。栅格舵是由一个个“栅格”组成

的，单个栅格壁面的前后掠（Locally Swept Lattice Wing）
也能够改善整体的气动特性[17]。

单个栅格的壁面前、后掠形式可以是相对壁面

前、后掠，也可以是相邻4个壁面均采取前、后掠形式

（见图9）。

 

基本构型

所有壁面前掠

相对壁面后掠

所有壁面前掠

相对壁面后掠

 
图 9    栅格壁面后掠形式

Fig. 9    Different internal lattice of grid fin
 

相关研究表明[18]，前掠和后掠均能使栅格舵的阻

力明显降低，升阻比明显增高，所有壁面前、后掠的

效果要优于相对壁面前、后的栅格舵。栅格壁后掠会

使前缘斜激波的角度减小，激波强度减弱，从而降低

激波阻力。所有壁面前掠，则前掠形成的顶点在栅格

壁十字交叉处，使得栅格通道内通过的流量提高，高

马赫数区域位于通道内中间位置，每个栅格壁在十字

交叉位置形成的波峰，使得产生的斜激波强度减弱。

亚声速时，栅格壁前、后掠能够改善栅格通道内的气

流雍塞现象，使内部为亚声速状态，在栅格后缘出口

处，气流恢复到超声速流动。

每个栅格壁面前掠使顶点出现在栅格壁十字交叉

处，可称为“波峰”型（Peak type）。每个栅格壁面后

掠使栅格壁十字交叉处形成凹陷，称为“波谷”型

（Valley type）[19]。二者对降低零升阻力和提高升阻比

均有明显贡献，“波峰”型在降低零升波阻方面更优，

“波谷”型有更好的升阻比。Falcon 9 Block5火箭即采取

了“波峰”型（Peak type）型的栅格舵（图10）。
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2.2.4    结构设计要素

除了上述主要由气动设计带来的设计要求外，还

需重点关注结构设计要素，包括强度设计、刚度设

计、局部稳定性设计、整体稳定性设计、连接结构设

计等，还需要考虑栅格舵外形在火箭上升段尽量贴合

火箭箭体表面的需求，栅格舵与展开锁定机构、舵轴

的连接需求以及栅格舵展开过程避免干涉的要求等。

栅格舵舵面的曲率对其气动特性基本没有影响[20]，采

用弧面的设计以更好的配合火箭箭体表面[21]，减小舵

轴凸出箭体表面的距离。

图11为Falcon 9 Block5火箭的栅格舵，a处为栅格

舵与舵轴连接的支耳，一般为双支耳设计；b处为栅格

舵与展开锁定机构连杆连接的接头设计，在级间分离

后，栅格舵会在内部机构的作用下从折叠位置展开并

完成锁定，其后在伺服和传动机构作用下转动；c处是

栅格舵展开过程中为了避免与舵轴产生干涉而形成的

隆起。

 
ba

c

 
图 11    安装带来的外形要求

Fig. 11    Shape design with installation requirements
 

3    制造工艺

用于重复使用火箭的栅格舵具有的薄壁、复杂外

形、承受高热流冲刷等特点，为便于重复使用，宜选

用耐高温材料，如钛合金或耐高温树脂基复合材料。

考虑到钛合金机械加工难度较大，栅格壁较薄，

从传统机械加工难度和生产效率考虑，宜采用近净成

形的工艺方案，如3D打印、粉末冶金、熔模精密铸造

及激光焊接等。

3.1    3D打印

适合复杂构件成形的3D打印技术包括激光选区熔

化、激光熔化沉积以及电弧熔丝增材等技术，上述3类
金属增材技术制造的构件力学性能、内部质量等均可

达到对应牌号锻件标准，但各技术方向的特点各异。

激光选区熔化成形技术[22]（Selective Laser Melting，
SLM）特别适合复杂薄壁构件的一体化成形，成形后

无特殊装配要求，几乎无需后续减材加工。但该技术

受制于设备尺寸局限，只能成形中小型零件。目前市

场最大尺寸幅面的激光选区设备成形极限尺寸为800 ×
400 × 600 mm3，无法满足运载火箭所需大尺寸栅格舵

结构要求。若通过定制化制造装备，需设计制造单台

700 × 700 × 1 400 mm3的选区激光熔化成形装备，对应

装备研制费过高，且该类超大型激光选区熔化成形装

备研制尚未成熟，短时间内难以应用至工程实践。同

时设备成形幅面越大，应力及变形控制难度越大，对

于高精度成形激光选区熔化技术来讲，产品研制过程

中的变形易导致成形中断或尺寸严重超差，技术难度

也较大。

电弧熔丝增材制造技术（Wire and Arc Additive
Manufacture，WAAM），特别适合难加工材料大型毛

坯件的加工[23]，成形效率高，钛合金可达1.5 kg/h，成

形件尺寸可达数米级。但该技术现阶段自动化程度相

对较低，结构成形自由度较另两种方法低，特别是对

于多交叉网格结构成形，实现难度较大。且成形毛坯

后续仍需机加，且机加余量相对较大。

激光熔化沉积制造技术（Laser Melting Deposition，
LMD），适合难加工中大型毛坯件制造，成形效率较

高，钛合金可达0.6~0.7 kg/h，成形尺寸可达米级，满

足上述零件制造要求[24]。同时该技术对结构约束适应

性好，可成形复杂结构件，是较适合成形该产品的技

术方法，但该类方法后续仍需去除加工。

以SLM总体工艺路线为例，如图12所示。

 
模型分析

摆放设计

支撑设计

模型切片 参数调整

产品打印

清除残粉

热处理 去除支撑

分离基板

撑面打磨

表面喷砂 尺寸检测

性能检测

无损检测

外观终检

 
图 12    栅格舵SLM工艺流程

Fig. 12    Process flow of SLM

 
图 10    Falcon 9 Block5火箭的栅格舵

Fig. 10    Grid fin of Falcon 9 block5 rocket
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3.2    粉末冶金

高性能的粉末冶金技术将锻件与铸件的优点结

合，在制造复杂结构关键件、重要件及大型钛合金构

件方面有突出优势，可以制备高性能、低成本、近净

形、无缺陷的产品，提高使用的可靠性，且工艺过程

简单、制造周期短、加工量小、节省材料，产品组织

均匀、残余应力小、尺寸稳定性好。已在多个航天、

航空、船舶等型号中实现应用、批产。

根据栅格舵产品的结构与工况特点，采用高性能

粉末冶金技术实现整体近净成形，薄壁网格结构直接

成形不加工，产品外形、连接部位、指定的较高精度

结构等部位采用精密加工保证，产品采用超声检测进

行无损探伤，材料性能可达到锻件水平，工艺流程见

图13。
 

粉末调备

粘剂调备

混合造粒

成形 烧结

机加

热处理

尺寸检测 性能检测

表面处理

无损检测

外观终检

 
图 13    粉末冶金工艺流程

Fig. 13    Process flow of powder metallurgy
 

3.3    精密铸造

20世纪40年代，由于航空喷气发动机的发展需

要，要求制造叶片、叶轮、喷嘴等形状复杂、尺寸精

确以及表面粗糙度要求较高的耐热合金零件，需要寻

找一种新的精密成型工艺。借鉴于先进精密铸造技术

和流传下来的失蜡铸造，经过对材料与工艺的改进，

现代熔模精密铸造技术得以快速发展。熔模铸造是用

可熔性模料和一次性型壳使铸件成型的铸造方法。采

用该铸造方法生产的铸件表面粗糙度低、尺寸精确，

因此又被称之为熔模精密铸造。与其它铸造方法相

比，熔模铸造主要有铸件尺寸精确、表面粗糙度低、

可铸造形状复杂铸件、不受合金种类限制等特点。

钛及钛合金熔模精密铸造的金属利用率可达

90%以上，降低了机械加工费用，大幅度降低了生产

成本，从而降低了铸件产品的价格，有着很大的竞争

优势。针对栅格舵产品特点的钛合金熔模精密铸造工

艺流程见图14。

蜡料熔化

蜡模压制

组装模树

型壳硬化 脱蜡焙烧

合金熔炼

浇注成形

开箱清壳 清理打磨

尺寸初验

成分检验

组织检测 热处理

力学检验

尺寸终检

外观终检

 
图 14    栅格舵熔模精密铸造工艺流程

Fig. 14    Process flow of investment casting
 

2019年7月26日，搭载栅格舵系统的“长征二号C”

（CZ-2C） Y37火箭成功完成了中国首次火箭子级残

骸落区精确控制，使用了铸造工艺的钛合金栅格舵

（见图15）。
 

 
图 15    CZ-2C Y37火箭的铸造钛合金栅格舵

Fig. 15    Titanium alloy casting grid fin of CZ-2C Y37 rocket
 

3.4    整体机加

Falcon 9火箭Block1~Block3版本的栅格舵为铝合

金整体机加结构，表面喷涂烧蚀涂层用于回收时防

热，尺寸为4英尺（1.219 m）× 5英尺（1.524 m），如

图16。
 

 
图 16    Falcon 9火箭铝合金机加栅格舵

Fig. 16    Aluminum alloy grid fin of Falcon 9 rocket

钛合金机械加工难度较大（见图17），存在切削

力大、加工刀具磨损严重、加工变形大等缺点，加工

效率低且成本高昂，对典型的栅格舵结构材料去除量

在80%~90%。

56 深空探测学报（中英文） 2021年



粗形加工

样件割取

网格线切

粗铣基准 粗卧铣

粗立铣

热处理

精卧铣 精立铣

线切割

电火花

表面喷砂 尺寸检测

性能检测

无损检测

外观终检

 
图 17    机械加工工艺流程

Fig. 17    Process flow of machining
 

3.5    拼焊成形

CZ-2F逃逸飞行器使用的栅格舵采用了铝合金板

插接+焊接的加工方式（焊接成形工艺流程见图18），

表面涂覆防热涂层[25]。由于焊缝数量多、焊缝总长度

长，造成手工焊接变形控制的难度很大，焊接后内应

力过大，容易产生缺陷。为达到要求，需严控原材料

性能，严控装配工艺，采用专用装配型架、工装，在

生产和装配过程中固化、细化工艺参数及流程。

 
焊件机加

焊件热处理

焊件表处

焊接工装生产 焊件焊接

更换工装

焊件焊接

焊件拼装 焊缝检查

尺寸检测

无损检测

外观终检

 
图 18    焊接成形工艺流程

Fig. 18    Process flow of welding
 

激光深熔焊[26]作为高能束流的一种焊接方式，因

其焊缝窄、焊速快、焊接变形小、精度高等优点而广

泛应用于生产制造领域。激光深熔焊以小孔产生为特

点，当激光束流与被焊接材料之间强烈作用时，金属

在极短的时间内发生熔化、汽化、液体被气流排开等

物理现象，使得金属吸收激光能量的效率大为增加。

但其也具有焊件位置需非常精确、焊件需使用专用夹

具等缺点。

3.6    复合材料整体成型

先进复合材料具有比强度高、比模量高、耐高

温、耐腐蚀、耐疲劳、阻尼减震性好、性能可设计性

强等优点。20世纪70年代，美国麦克唐纳–道格拉斯公

司（McDonnell-Douglas Corporation）首先提出了复材

网格加筋结构[27]。在此基础上，斯坦福大学（Stanford
University）将先进复合材料应用于栅格结构，并由美

国空军实验室首次制备轻质、高强碳纤维增强复合材

料栅格结构。复合材料栅格结构与同规格的铝合金栅

格结构相比，重量减轻60%，刚度增加10倍，强度增

3倍[28]。

复合材料栅格结构的成型方法主要包括有模成型

和无模成型两类。

其中，有模成型可以分为“硬模”成型[29-30]和“软模”

成型[31-32]。“硬膜”常采用金属为模体材料，在模具表面

机加凹槽，而后将浸润树脂的纤维沿凹槽缠绕或铺

放，最后采用热压罐工艺固化成型。由于模体材料刚

度较大，凹槽位置精度高，因此可应用自动化缠绕设

备或纤维铺放设备进行纤维的缠绕或铺放，提高生产

率，同时制品的形状精度高。脱模是“硬模”工艺的难

点所在，往往需要设计可拆卸模具，或通过破坏模具

完成脱模。“软模”由硅橡胶膨胀物与芯模组成，由于

硅橡胶热膨胀系数大，在加热固化过程中，硅橡胶向

两侧膨胀，为栅格壁板施加压力，可提高复合材料成

型质量。但是，由于无法精确控制硅橡胶的膨胀方向

与膨胀量，“软膜”工艺通常精度较差。

无模成型最常用的是嵌锁工艺[33-34]。嵌锁工艺采用

已成型的复合材料栅条，将栅条裁出深度为半个栅条

高度的装配缺口，将栅条组装成栅格，并在装配好的

栅条的上下端面胶接桁条，加固结构。但由于需要在

复合材料面板上开槽，会破坏复合材料内部的纤维走

向，对整体结构的力学性能造成损伤，且容易产生应

力集中。此外，由与栅格与面板间采用胶接的模式，

使得结构整体的抗剪能力不足。其它的无模成型方法

还包括方管增强工艺[35]和夹层嵌锁工艺[36]。

复合材料栅格舵是一种特殊的复合材料栅格结

构，目前国内外尚无实用化的复合材料栅格舵，需要

在原有的复合材料栅格制备技术上加以改进[37]。可采

用硬模预浸料铺放成型工艺，成型模具采用金属组合

模具形式。在每个分瓣工作面按设计角度和厚度碳纤

维预浸料，然后按编号和位置组装所有分瓣，再铺放

整体边缘加厚区，最后整体加压、固化、冷却、脱

模，成型后不需额外的机加（复合材料工艺流程见图19）。
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图 19    复合材料工艺流程

Fig. 19    Process flow of composite materials
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3.7    工艺对比分析

栅格舵具有网格分布密、尺寸精度要求高的特点，

传统机械加工方案对于每个网格均需进行粗铣与线切割

等工艺步骤，且每次装卡定位对加工人员的技术及稳定

性要求都很高，控制加工变形的难度较大，实际产品生

产过程中存在产品合格率低问题。机加方案的生产周期

长且工艺难度高，对栅格舵的加工需探索包含机械加工

方案在内的多种工艺方案以适应不同的实际需求。无论

采取何种工艺均需对应进行工装、行架、基板等辅助设

计与生产。对应产品加工成本均具有随产品数量增加，

平均生产成本降低的特点，因此在选择制定工艺方案时

也需考虑加工数量对成本和周期的影响。

综合各类工艺方案，从设计难度、工艺难度、产

品合格率、产品精度以及成本周期各方面进行了对比

分析，如表1所示。

3D打印、粉末冶金与精密铸造为增材制造形式，

区别在于基础材料形式的提供形式以及成形过程。

3D打印工艺难度高，但产品精度最高，适用于高精度

要求、低成本限制的设计方案。粉末冶金与精密铸造

均需设计模具实现，但产品精度相对较低，成本限制

较大时可重点考虑铸造方案。焊接成形需先对栅格翼

片零件进行传动机械加工，焊接过程复杂，焊接应力

对产品尺寸精度的影响大，且焊缝检测难度大，需进

行更多探索。复合材料栅格舵需对纤维铺放方向、顺

序等多因素进行考虑，栅格交接处无增厚空间，对应

纤维铺放交接过渡以及集中力扩散连接设计方面设计

难度高，连接结构设计难度大，产品精度以及轻质化

程度有明显优势，需进一步探索稳定工艺方案。
 
 

表 1    栅格舵制造工艺方案对比

Table 1    Comparison of grid fin manufacturing process

名称 设计难度 工艺难度 合格率 产品精度 成本 周期

3D打印 较低，需考虑增材方向
较高，需考虑成形过程中支

撑架的设计与布置

中等，在根部支耳以及支耳

与薄壁栅格连接处可能出现

因应力释放不足导致的局部

结构断裂

高，成型后接近最终状

态，仅需少量机加处理

适中，需具备大型增材

制造加工设备的一次性

投入

适中

粉末冶金 低，需考虑适应模具 适中，需设计专用模具 较高，但须后续机加修形
较低，非净成形，需后

续机加

较高，粉末需等热静

压，模具复杂
适中

精密铸造 低，需考虑适应模具 适中，需设计专用模具 高，需后续机加

较低，栅格壁厚度、一

致性和前缘形状控制困

难，难以通过后续机加

修形

低，原材料浪费较少 较短

整体机加 低，可较少考虑工艺 高，机加工序多，容错率低

低，机加过程中应力释放易

导致开裂，对操作者技术要

求高

高，控制好变形和开裂

的基础上精度好，能加

工复杂外形前缘形状

高，对高精度工装夹具

和高精度数控加工中心

的需求高

长

拼焊成形
中等，设计需考虑插接

拼焊过程①

高，需设计专用工装夹具，

需高精度激光焊设备

中等，需进行工艺摸索和仿

真分析，制定适宜的工艺流

程和参数

高，控制好应力释放和

变形情况下精度较高

高，需专用的工装夹具

和大型激光焊接设备
中等

复合材料

高，需对纤维铺放方

向、顺序等多因素进行

设计

高，网格交叉处纤维过渡和

集中力扩散、连接处设计难

度高

高，工艺稳定后成型率较高
较高，接近净成形，后

续机加量小

高，需专用模具和大型

复材成型设备
中等

　注①：需考虑焊缝质量控制和焊缝检测的难题。
 
 

4    设计实例

某45°斜置蜂窝形式的栅格舵材料选用5A06铝合

金，栅格壁厚度a，初始外形设计如下

tz/a = 40 (7)

t̄z = tz/b = 0.5 (8)

nz =
L
tz
+1 = 17 (9)

栅格壁之间采用插接装配后气体保护焊接，防热

方案采取喷涂Al2O3涂层，厚度为a/10。

初始方案相对间距小、翼展较大，其稳定性良

好，但铰链力矩高，且不适应高超声速飞行环境。制

造需专用工装，焊接变形控制难度大，生产周期和成

本均较高。

tz

第2轮方案将栅格舵材料更换为钛合金TA15并结

合加工工艺调整几何参数设计，将栅格壁厚度a增加

120%， 增加20%，翼展L减小30%，高度H减小

46%，弦长b不变。防热方案采取喷涂硅基防热涂层，

厚度为0.4a。

该轮方案进行了稳定性、操纵性合理平衡，高超

飞行适应性改进，实现了稳定性、控制性和操纵性协
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调，由此确定了栅格舵的基本特征尺寸。采用TA15钛
合金精密铸造工艺，能够整体成型栅格舵这类形状复

杂零件，提高了材料利用率，大大减少了机械加工的

工作量，从而缩短了加工周期和降低了成本。

在第2轮方案的基础上进行工程化设计（见图20），

包络根部两侧修型、增加与折展机构接口、增加其它

零件安装位置以及局部增厚等，形成最终的栅格舵设

计方案。

 

 
图 20    工程化设计

Fig. 20    Process of engineering design
 

5    结束语

栅格舵设计具有很大的复杂性，弹道、制导、姿

控带来的气动设计需求和伺服功率、热防护、制造工

艺等方面的限制形成多专业交叉的设计难题。

1）气动设计是栅格舵结构设计的前提要求，气动

设计决定了栅格舵的基础外形特征。

2）在可能满足姿控等总体需求，形成气动外形设

计方案的同时，需考虑结构强度、刚度、稳定性设

计，以及工艺可达性、成本和时间周期，宜采取渐进

式的设计，通过不断的地面和飞行试验迭代改进。

3）实现设计制造一体化的难点在于复杂气动外形

和制造成本双重约束下的精确近净制造成型，从目前

的解决方案出发，钛合金精密铸造、钛合金激光焊接

以及复合材料成型是设计制造一体化的重点突破方

向，在不同的使用条件、周期和成本约束下，需考虑

采取不同的工艺方案，并不断进行激光焊接和复材成

型等新工艺的探索，并通过飞行试验不断进行验证改进。

本文重点从气动外形设计和制造工艺的角度研究

了影响栅格舵性能的各项影响因素，对比分析了可用

于栅格舵制造的相关工艺方案，提出了较为可行的栅

格舵设计制造途径及相关实例，对CZ-8R等可重复使

用火箭的相关设计工作具有一定指导意义。
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Research on Design and Process Program for Grid Fin of Reusable Rocket

WANG Chen，ZHANG Hongjian，YAN Wei，ZHANG Xi，SHI Yuhong，GUO Yue，YUAN Han
（Beijing Institute of Astronautical Systems Engineering, Beijing 100076，China）

Abstract：Grid fin aerodynamic control mechanism is one of the reusable rocket’s key parts. The design and manufacturing of

grid fin is rather complex that coupling multi-specialty and multi-link. Aimed at the requirements of the reusable rocket, key design

parameters of grid fins and their influences are presented combined with the grid fin’s geometric features from the aspects of working

principle, geometric features, section shape, forward and backward sweep, etc.. Considering the thin-wall complex features of lattice

and the requirements of high temperature resistance, several kinds of technological schemes and process program of titanium alloy

forming and composite molding which can be used in the manufacturing of grid rudder are studied. From the aspects of design

difficulty, process difficulty, product qualification rate, product accuracy and cost constrains, a comparative analysis of the process

programs are made. Finally, the principles of grid fin design are proposed, providing a reference for the design of the Long March-

8R（CZ-8R） rocket and other reused rockets.

Keywords：reusable rocket；grid fin；aerodynamic design；process program

Highlights：
●　The key parameters of grid fin design and their influences are introduced.
●　The comparative analysis of grid fin manufacturing process is made.
●　The design principle of grid fin is proposed.
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