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轴对称矢量喷管作动系统矢量偏转受载特性研究

张海波，蔡常鹏，姜尚彬
（南京航空航天大学能源与动力学院,江苏省航空动力系统重点实验室，南京, 210016）

摘要：针对轴对称矢量喷管实际工作时A9作动筒负载未知问题，提出了结合轴对称矢量喷管空间运动学模型和

矢量偏转 CFD模型的耦合建模方法。首先根据 CFD计算求解喷管扩张调节片受载情况，然后由运动学模型确

定偏转过程各调节机构空间位姿，最后结合受力分析、力矩分析建立矢量喷管 A9作动系统受载分析力学模型，

解得A9作动筒受载情况。仿真结果表明：随着发动机工作状态的增加，完成相同的矢量偏转角度，A9作动筒输

出力不断增大；A9作动筒输出力随矢量偏转角增大而增大，随矢量方位角变化呈现正弦周期性变化。该方法可

为矢量喷管作动系统地面加载试验提供载荷谱，具有重要的工程应用价值。
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Research on Vector Deflection Loading Characteristics of Axisymmetric

Vector Nozzle Actuation System
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Abstract:In order to solve the problem of unknown load on A9 actuator when axisymmetric vectoring nozzle
is working，a coupling modeling method combining the space kinematics model of axisymmetric vectoring
nozzle and the vector deflection CFD model is proposed. Firstly，according to the CFD calculation，the load
condition of the nozzle expansion adjusting plate is solved， then the space posture of each adjusting
mechanism in the deflection process is determined by the kinematic model. Finally，combined with force
analysis and moment analysis，a mechanical model for load analysis of the vector nozzle A9 actuation system
is established，and the load condition of the A9 actuator is obtained. The simulation results show that the
output force of A9 actuator increases with the increase of the engine working state at the same vector
deflection angle，and the output force of A9 actuator increases with the increase of vector deflection angle and
shows sinusoidal periodic change with the change of vector azimuth angle. This method can provide a load
spectrum for the ground loading test of the vector nozzle actuation system，which has important engineering
application value.
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随着战斗机对高速、高机动能力的需求，传统

的舵面操控已满足不了作战需求，推力矢量技术油

然而生。2018年 11月 6日珠海航展上歼⁃10B推力

矢量验证机的惊艳亮相将轴对称矢量喷管技术

（AVEN）带入公众视野，一系列高难度战术动作展

示出轴对称矢量喷管技术对增强战机机动性能、短

距起降能力的巨大潜力。

轴对称矢量喷管技术首先由 GE公司 20世纪

80年代提出[1⁃3]，随后国内外学者对其进行了大量的

理论研究工作。Rebolo等[4⁃13]通过数值模拟，利用不

同的湍流模型，研究了不同几何结构的轴对称矢量

喷管矢量偏转气动性能，并建立了性能优化模型。

王玉新 [14]通过双 Stewart并联机构构建了轴对

称矢量喷管 A8、A9作动系统空间运动学模型，揭

示了作动筒输出位移与矢量偏转之间的约束关系，

而在轴对称矢量喷管动力学建模方向的研究较少。

王汉平等 [15⁃16]利用 ADAMS及 AMESim构建了轴

对称矢量喷管多体动力学模型，分析了冷态下作动

机构同步、摆头等工况下的受载和动态特性。张昊

等 [17]基于 AMESim仿真平台搭建了 A8环液压作

动系统模型，通过机电液一体化耦合仿真获得冷态

下调节喷管喉道面积的A8作动系统受载特性。

上述研究仅限于矢量喷管非工作状态大气环

境条件下的动力学建模仿真，对于发动机实际工作

状态下矢量偏转的动力学特性的研究，特别是实现

矢量偏转的 A9作动系统受载分析尚未涉及。并

且在实际工程中，由于作动系统作动筒驱动力未

知，地面状态模拟发动机工作状态下矢量偏转特性

的加载试验准确性无法保证，可能会导致所设计的

液压作动系统在矢量偏转试车中达不到连续偏转

要求。因此，研究喷管实际工作状态下矢量偏转作

动系统受载特性对轴对称矢量喷管作动系统的设

计、试验、降低研发成本具有重要意义。

本文首先通过数值模拟建立发动机不同工作

状态、不同偏转角度矢量喷管扩张调节片载荷模

型，根据已建立的轴对称矢量喷管空间运动学模型

仿真得到不同偏转角度下矢量偏转作动系统空间

几何状态，将两者相耦合进行受力分析、力矩分析，

建立矢量喷管实际工作状态下的矢量偏转作动系

统受载分析力学模型。

1 轴对称矢量喷管作动系统简介

典型的轴对称矢量喷管作动系统简图如图 1
所示，基本结构包括机匣、A8调节环（喉道面积调

节环）、A8环作动筒、收敛调节片、A9转向控制环、

A9环作动筒、扩张调节片、密封片、外整流罩、连杆

等构件。该装置为双 Stewart平台驱动的复杂结

构，通过并联于双 Stewart平台之间的十几组连杆

实现A8喉道面积的收扩以及A9的矢量控制。

由AVEN装置的结构组成和连接部分的关系，

可将其分为前段、中段、末段 3部分。前段为A8驱
动机构，中段为A9驱动机构，末段为扩张调节片。

前段与加力燃烧室机匣直接相连，用于控制喷

管喉道面积，通过 Stewart并联机构作动，机匣为静

平台，A8调节环为动平台，3个可伸缩的 SPS作动

筒将动平台与静平台相连。

中段为 A9转向控制环和机匣组成的扩张段

Stewart并联作动装置。机匣为静平台，A9转向控

制环为动平台，3个可伸缩的 SPS作动筒连接动平

台与静平台，实现A9转向控制环的空间运动。

末段为时变几何体部分，该部分由若干空间

RSRR⁃RRR（凸轮副高副低代）运动链构成，该部分

的空间形状随着A8、A9控制环的姿态变化而改变。

本文重点研究矢量喷管 A9作动系统的动力

学特性，A9作动系统由 3个 A9环作动筒驱动，其

空间分布如图 2所示。

A9环作动筒左端与机匣相连，右端连接A9转
向控制环，当 A9环作动筒输出位移不同步时，A9
控制环发生偏转，进而带动各拉杆另一侧的各扩张

调节片在 A8喉道截面的基础上进行偏转，带动了

A9截面面积和推力矢量方向的变化。

图 1 AVEN装置结构简图

Fig.1 Structure of AVEN device

图 2 A9作动筒排布

Fig.2 Layout of A9 actuator
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2 轴对称矢量喷管作动系统受载分

析建模

针对矢量喷管实际工作状态的受载特性研究，本

文提出了一种基于AVEN空间运动学分析和矢量偏

转CFD计算的耦合建模研究，具体思路如图 3所示。

给定矢量偏转指令后，首先由发动机模型输出

当前工作状态的喷管喉道、出口截面面积，根据已经

建立的AVEN空间运动学模型求解出矢量偏转作动

系统A9转向控制环、拉杆、扩张调节片当前偏转状

态的空间位姿；然后根据发动机模型输出当前工作

状态喷管进口截面的总温总压、各截面面积等参数

进行矢量偏转CFD计算，获得各调节片气动负载特

性。最后耦合两者进行作动系统力学分析，从而建

立A9作动系统矢量偏转受载分析力学模型。

2. 1 矢量喷管CFD计算

轴对称矢量喷管可实现 360°全方位连续偏转，

因此需要进行三维数值模拟。图 4(a)为矢量喷管

二维几何结构，L1，L2分别为喷管收敛调节片和扩

张调节片长度，R8，R9分别为喷管喉道截面和出口

截面面积，由发动机模型确定。基于 UG，根据已

知的尺寸参数绘制矢量偏转三维结构图如图 4(b)

所示，利用该模型进行数值模拟的网格划分。为保

证计算结果的准确性，针对喷管近壁面部分、进出

口截面和喉道截面采用比例因子为 1.2的局部加

密，最终得到结构化六面体网格模型如图 5所示。

轴对称矢量喷管三维矢量偏转仿真计算使用

FLUENT软件。北京航空航天大学罗静等 [18]研究

了不同湍流模型计算轴对称喷管的内流特性，通过

与实验数据进行对比分析得出了 S⁃A一方程模型

数值模拟精度最高的结论。因此选择 S⁃A湍流模

型，进口边界条件为压力进口，出口边界条件为压

力出口，相关参数均由发动机模型确定。

2. 2 矢量喷管作动系统气动力学分析

在轴对称矢量喷管正常工作时，轴对称矢量喷

管 A9作动系统所受外力除喷管扩张段气动负载

外，还有作动筒提供的液压力。在静态时，满足作

动筒液压力传导的作用力与扩张调节片气动合力

之间的受力平衡，以及关于旋转副的力矩平衡。当

作动筒液压力改变时，在合力及合力矩的作用下，

调节片关于转轴旋转（收敛调节片在径向旋转，扩

张调节片通过十字转接头在径向和切向都有旋

转），受力简图如图 6所示，利用积分的方法计算其

绕 R副旋转的受力。其中，转向控制环假设为理想

的，不考虑其转动惯量及力的传递效率。定义作动

系统广义坐标系沿喷管轴线方向（水平方向）为 X
轴，垂直方向为Y轴，垂直纸面向外方向为 Z轴。

作用在扩张密封片上的气动载荷通过密封片

与调节片的搭接处传到扩张调节片上，因此通过增

图 3 AVEN受载分析建模流程

Fig.3 AVEN load analysis modeling process
图 5 网格划分

Fig.5 Mesh division

图 4 AVEN简化结构

Fig.4 Simplified structure of AVEN
图 6 扩张调节片受力分析

Fig.6 Force analysis of expansion adjustment piece
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大扩张调节片的面积来考虑密封片的载荷。

扩张调节片上载荷为

Fi= ∫0
LDP
Pi ( x ) S ( x ) dx (1)

式中：Pi ( x )为沿扩张调节片轴向静压分布，通过

对 CFD计算得到的各偏转状态喷管纵剖面载荷分

布曲线拟合求解；S ( x )为沿扩张调节片轴向面积

分布，积分区域为扩张调节片长度。

扩张调节片气动力合力作用点为

XCi=
1
Fi
∫0
LDP
Pi ( x ) S ( x ) xdx (2)

作用在扩张调节片上的气动合力 F由三角拉

杆 AB平衡。三角拉杆通过旋转副与转向调节环

连接，三角杆沿 AB方向的受力对十字转接头连接

点D的力矩平衡扩张调节片的气动力矩。即

RAiBi× di= Fi× XCi (3)
式中 di为三角杆AiBi至点Di的距离。由此求出三

角杆受力 RAiBi。其中

di= sin ( υi+ δi+ θi )
é

ë
êê

Lh

tan ( υi+ δi+ θi )
+

( LDP- LDC )+ LDC ⋅ cosωi
ù

û
úú (4)

式中：δi为三角杆与轴向夹角，υi为扩张调节片扩张角，

ωi为扩张调节片切向转角，θi为不同调节片位置点A9
转向控制环偏转角，Lh为挂点B至扩张调节片高度，

LDC为十字转接头长度，LDP为扩张调节片长度。角度

参数可通过轴对称矢量喷管空间运动学模型求解。

将喷管上壁面调节片标为 0号，下壁面调节片

标为 n号，沿喷管周向顺时针方向自 0号调节片至

n号调节片 δi、υi近似为线性变化，可得

υi= υ0 +
i
n
( υn- υ0 ) (5)

δi= δ0 +
i
n
( δn- δ0 ) (6)

θi= θ0 +
i
n
( θn- θ0 ) (7)

三角杆受力通过转动副传至 A9转向控制环

上，单个三角杆作用在A9转向控制环上的力为

FAiBi= RAiBi cosδi (8)
当不考虑 A9转向控制环定心装置的摩擦时，

转向控制环所受的轴向力全部由 3个 A9作动筒

平衡。三角拉杆作用在转向控制环上的合力为

F合 = ∑
i= 0

2n- 1

FAiBi (9)

式中累加区域 i=0至 2n-1表示沿喷管周向顺时

针方向所有扩张调节片序号。当矢量方位角为 0°
或 180°，即俯仰偏转时，由于对称性，序号大于 n的
调节片的角度参数和与其 XOY平面对称位置对

应的小于 n的序号的调节片角度参数相同。

3个作动筒输出力 F 1，F 2，F 3与 FAiBi对A9转向

控制环上的两轴线 y1，z1的力矩相平衡，以及 F 1 +
F 2 + F 3 + F合 = 0可求出 3个作动筒受力。

当矢量偏转角变化时（矢量方位角固定为 180°即
向下俯仰偏转），连接扩张调节片和A9转向控制环的

三角杆受力在A9转向控制环YOZ偏转平面内分解

示意图如图 7所示。FABT为由扩张调节片切向偏转引

起的三角杆受力切向分量，大小为FABT=FAiBi sin ωi；

而三角杆受力的法向分量可分解为与A9转向控制环

偏转轴线X轴平行（垂直纸面向内）的分力FABA和沿

A9转向控制环径向的分力FABR，大小分别为

FABA= FAiBi cosωi cosδi (10)
FABR= FAiBi cosωi sinδi (11)

由图示几何关系可得，FABT，FABR 对转向控制

环Y轴和 Z轴的力矩为 0，则三角杆 AiBi受力对转

向控制环Y轴、Z轴的合力矩为

MZ= ∑
i= 0

2n- 1

RAiBi cosωi cosδi ⋅R cosϕi (12)

MY= ∑
i= 0

2n- 1

RAiBi cosωi cosδi ⋅R sinϕi (13)

式中：R为转向控制环直径，ϕi为三角杆末端与纵

剖面（XOY平面）夹角。

作动筒受力在转向控制环YOZ偏转平面上的

示意图如图 8所示，作动筒输出力沿转向控制环偏

转轴线 X轴的分量分别为 F ′1，F ′2，F ′3，则 3个作动筒

输出分力对转向控制环Y轴、Z轴的力矩分别为

M ′Z=-F ′1R+ F ′2R cos60o + F ′3R cos60o (14)
M ′Y= F ′2R sin60o - F ′3R sin60o (15)

由力矩平衡可得M ′Z+MZ=0，M ′Y+MY=0。
当矢量方位角 β=180o即向下俯仰偏转时，由于对

称性F ′2 = F ′3，M ′Y=MY=0。则作动筒输出力为

F 1 =
F ′1
cosγ1

= 1
cosγ1 (F 2 + MZ

R ) (16)

F 2 =
F ′2
cosγ2

= 1
3cosγ2 (F合-

MZ

R ) (17)

图 7 三角杆受力在A9转向控制环YOZ偏转平面内

分解示意图

Fig.7 Exploded schematic diagram of triangular rod
under force in YOZ deflection plane of A9
steering control ring
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当矢量方位角 β= 0o（即向上俯仰偏转）时，可

等效为相同的调节片受力，仅作动筒排布位置发生

变化，作动筒输出力简图如图 9所示。

则作动筒输出力为

F 1 =
F ′1
cosγ1

= 1
3cosγ1 (F合-

2MZ

R ) (18)

F 2 =
F ′2
cosγ2

= 1
cosγ2 (F 1 + MZ

R ) (19)

当矢量方位角分别为 60o,120o,240o,300o 时，

可等效为图 2作动筒排列顺序发生变化。例如当

β= 60o时，等效为图 2中 3号作动筒移至原 1号作

动筒位置，1、2号作动筒分别移至原 2、3号作动筒

位置计算作动筒输出力。

3 A9作动系统矢量偏转受载特性仿

真与分析

3. 1 矢量偏转气动载荷仿真

本文结合某型双轴涡扇混排发动机部件级模

型，选取发动机工作状态H=0、Ma=0，油门杆角度

（Power level angle,PLA）分别为 50°，60°，70°，90°，
110°作为典型的矢量偏转工况 CFD计算。基于商

用 CFD计算软件 FLUENT,将上述状态发动机数

学模型计算出的加力燃烧室出口总压、总温设置为

压力进口边界条件，背压选择大气压力设置为压力

出口边界条件，选用 S⁃A湍流模型进行矢量偏转角

度分别为 5°，10°，15°，20°的数值计算。假设轴对称矢

量喷管扩张段由 24块扩张调节片构成，相应的气动

载荷模型分别如图 10，11所示。

图 10 PLA=110°矢量喷管调节片载荷分布

Fig.10 Vector nozzle adjustment plate load distribution at

PLA=110°

图 9 作动筒输出力在转向控制环 YOZ偏转平面内

示意图（β= 0o）
Fig.9 Schematic diagram of output force of actuator

in YOZ deflection plane of steering control
ring（β= 0o）

图 8 作动筒输出力在转向控制环 YOZ偏转平面内

示意图（β= 180o）
Fig.8 Schematic diagram of output force of actuator

in YOZ deflection plane of steering control ring
（β= 180o）
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图 11 PLA=70°矢量喷管调节片载荷分布

Fig.11 Vector nozzle adjustment plate load distribution at
PLA=70°

由于篇幅限制仅列出 PLA=70°、110°时不同

矢量偏转状态喷管各调节片气动载荷分布。图

例中角度表示调节片与喷管纵剖面即 XOY平面

夹角，调节片按顺时针方向排布，0°表示喷管上

壁面，180°表示下壁面。由图可知，两种状态下

与喷管纵剖面呈不同角度的内壁面载荷分布随

矢量偏转角增大变化情况相似。喷管上壁面载

荷分布最大，下壁面载荷分布最小，随矢量偏转

角增大上壁面载荷不断增大，且增幅较大。下壁

面载荷变化较小，由上壁面至下壁面壁面载荷逐

渐减小。

3. 2 A9作动系统矢量偏转受载特性仿真

根据 3.1节矢量偏转气动载荷计算结果，结合

不同偏转状态运动学模型仿真，建立发动机不同

工作状态、矢量方位角为 180°时，作动系统矢量偏

转受载特性力学仿真模型，结果分别如图 12，13
所示。

图 12为矢量方位角固定为 180°时，发动机不

同工作状态不同矢量偏转角度 A9作动筒受力仿

真结果，随着矢量偏转角度增大，1号作动筒正向

输出力不断增大，向外推动作动筒活塞输出位移，

而分布位置与偏转方向相同的 2、3号作动筒反向

输出力不断增大，向内拉动作动筒活塞收缩位移，

从而实现喷管的向下偏转，并且由于作动筒排布的

对称性，2、3号作动筒输出力相同。随着发动机工

作状态的增大，作动筒需要输出更大的力才能实现

相同角度的矢量偏转，与实际矢量喷管工作情况相

符。此外，由仿真结果可知，排布距矢量偏转方向

较远的作动筒需要输出更大的力完成矢量偏转。

图 13为矢量偏转角为 20°时，不同发动机工作

状态、矢量方位角由 0°连续变化至 360°作动筒输出

力仿真结果。发动机不同工作状态作动筒受力变

化趋势相同。3个作动筒输出力呈正弦曲线规律

变化，且相邻两曲线平移 120°可完全重合，当矢量

方位角与作动筒所在位置角相同时，对应的作动筒

受力达到最小值；当矢量方位角与作动筒位置角相

反时（例如 2号作动筒位置角为 120°，相反位置角

为 300°），作动筒受力达到最大值，与文献[13 ]作动

筒受力分析结论相符，表明本文提出的矢量喷管

A9作动系统矢量偏转受载分析建模方法具有较高

的置信度。

将矢量偏转角与矢量方位角的影响规律相结

合，建立发动机不同工作状态 A9作动筒受力的二

维 插 值 模 型 ，图 14 为 PLA=110°时 二 维 插 值

模型。

该二维插值模型可以视为上述一维等矢量偏

转角和等矢量方位角曲线分别在偏转角和方位角

维度上的延伸。当矢量偏转角为 0°时，3个作动筒

的等矢量偏转角线均为一条定值直线。随着矢量

偏转角增大，等矢量偏转角线出现与图 12相似的
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变化趋势，且幅值逐渐增大；等矢量方位角线则呈

非单调变化规律，其变化与矢量方位角大小有关。

上述二维插值模型描述了该轴对称矢量喷管在发

动机不同工作状态下矢量偏转角及矢量方位角与

A9作动系统 3个作动筒受力之间的关系，可作为

模拟轴对称矢量喷管实际工作状态的地面加载试

图 13 不同矢量方位角作动筒受力

Fig.13 Force of actuator at different vector azimuth angles图 12 不同矢量偏转角作动筒受力

Fig.12 Forces on actuators at different vector deflection an⁃
gles
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验的载荷谱，能够有效减少发动机试车试验次数，

有利于降低研发成本。

4 结 论

本文基于轴对称矢量喷管空间运动学模型与

矢量偏转气动载荷模型耦合分析建立了矢量偏转

作动系统受载分析力学模型，得出以下结论：

（1）矢量偏转角度越大，喷管内流动分离现象

越复杂，喷管内壁面载荷分布越不均匀。

（2）发动机工作状态对矢量偏转具有很大影

响，发动机状态越大，完成相同的矢量偏转角度所

需的作动筒输出力越大。

（3）矢量偏转作动系统输出力随矢量方位角变

化呈正弦函数周期变化，所建立的矢量偏转受载分

析力学模型可有效仿真实际矢量偏转状态作动系

统的受载特性，具有重要的工程参考和应用价值。
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