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轴对称矢量喷管运动学建模及运动轨迹分析
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摘要：轴对称矢量喷管为复杂的空间多链路机构，是推力矢量技术的核心。为研究其运动规律，将空间机构位置分析法、解析

几何法和环路矢量法相结合，建立了轴对称矢量喷管的空间运动学模型。利用数值仿真实现了其运动姿态的仿真，并通过与

ADAMS仿真结果对比，验证了该模型的正确性，进而获得轴对称矢量喷管在不同驱动方式下的位姿以及喉口和喷口的面积变化

规律。结果表明：喉口状态和喷管运动状态对喷管面积比均有影响，面积比随着A9作动筒的同步伸长呈明显单调递增状态；A9
作动筒异步驱动时，喷管面积比变化较小，喷口矢量偏转角角速度与作动筒运动速度呈比例关系，截面形状由圆形逐渐变为空间

上扭曲的椭圆形；拉杆尺寸对喷管机构的面积比变化范围有明显影响，拉杆每增大（或减小）1 mm，面积比变化区间整体上移（或

下移）0.025。仿真结果有助于了解喷管的运动规律，可为喷管的参数化分析及优化设计提供理论依据。

关键词：轴对称矢量喷管；空间多链路；运动学建模；仿真；位姿；运动轨迹；航空发动机

中图分类号：V233.7+57      文献标识码：A      doi：10.13477/j.cnki.aeroengine.2024.01.012

Kinematic Modeling and Trajectory Analysis of Axisymmetric Vectoring Nozzle
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Abstract： The Axisymmetric Vectoring Nozzle is a complex spatial multi-link mechanism， which is the core of thrust vectoring 

technology. To study its motion law， a spatial kinematic model of an axisymmetric vector nozzle was established by combining the position 
analysis method of spatial mechanism， analytical geometry method， and loop vector method. The motion attitude of the axisymmetric vec⁃
tor nozzle was numerically simulated. The correctness of the model was verified by comparing it with ADAMS simulation results. Then the 
position and attitude of the axisymmetric vector nozzle under different driving modes and the variation laws of the throat and nozzle area 
were obtained. The results show that both the throat state and the nozzle motion state influence the nozzle area ratio， the area ratio 
increases monotonously with the synchronous elongation of the A9 actuator. When the A9 actuator is driven asynchronously， the change in 
the nozzle area ratio is small. The angular velocity of the nozzle vector deflection is proportional to the motion velocity of the actuator， and 
the shape of the cross-section gradually changes from a circle to a spatially distorted oval shape. The sizes of the linkrods have a significant 
influence on the variation range of the area ratio of the nozzle mechanism， for every 1 mm increase （or decrease） in the linkrod， the varia⁃
tion range of the area ratio shifts up （or down） by 0.025 as a whole. The simulation results provide insight into the nozzle motion laws， 
which provide a theoretical basis for the parametric analysis and optimization design of the nozzle.

Key words： axisymmetric vectoring nozzle； spatial multi-link； kinematic modeling； simulation； position and attitude； motion 
trajectory； aeroengine

0　引言

推力矢量技术作为新一代战斗机的关键技术，除

了能够给飞机提供必要的推力，还可以使战斗机具备

超强的短距离起降能力，充分发挥出战斗机的灵活性

和隐身性[1-2]。近年来，中国航空事业发展迅猛，为提
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高新一代战斗机的作战性能，也开始重视矢量喷管控

制技术[3]。轴对称矢量喷管是实现推力矢量技术的重

要机构。2022 年，在长春航展上，歼-20 表演了令人

眼花缭乱的高难度动作，该机尾部的矢量喷管充分发

挥了发动机的性能，使得推力更加灵活。飞机尾部矢

量喷管的调节机构是复杂的空间机构，由多种典型的

运动机构组成[4-6]。分析矢量喷管调节机构的运动特

性并掌握其运动规律，对矢量喷管的参数化设计以及

控制有着重要的意义。

轴对称矢量喷管技术在 20世纪 80年代被首次提

出后，国内外学者对其开展了广泛研究。刘铭达等[7]

通过利用内切圆来近似表示不规则的 A8面的方法，

获得了A8作动筒的推进量与收敛片的内切圆面积的

函数关系；李有德等[8]认为利用收敛调节片末端的内

切圆来表示轴对称矢量喷管中喉道面积会产生一定

程度的误差，不利于进一步的定量分析，采用多边形

近似的方式建立了喉道面积计算方法，建立了凸轮滚

子喉道控制的运动学模型；李建鹏等[9]忽略了喉口运

动，建立了 A8环平动下轴对称矢量喷管喉道面积调

节结构运动学模型，求解了 A8环平动下作动筒运动

与喉道面积变化的关系，但该模型无法对 A8环偏转

进行分析；李维维等[10]同样忽略了喉口运动，采用闭

环矢量法分析方法建立了喷口矢量偏转的运动学方

程，获得了作动筒伸缩量与喷口偏转角度的关系，并

验证了该方法的准确性；赵志刚等[11]针对 3环驱动轴

对称推力矢量喷管，采用空间机构位置分析法、解析

几何法和坐标转换法建立了完整的喷管驱动机构逆

运动学模型，获得了作动筒驱动与喷口偏转角、面积

的关系；霍树林等[12]针对 3环驱动轴对称推力矢量喷

管，同时分析了 A8 喉道和 A9 喷口面的影响，通过对

喷口面积近似求解获得作动筒位移大小与喷口面积

大小的关系；柳亚冰等[13]将出口截面简化为 2个半椭

圆的拼接结构，并采用插值方法获得了作动筒位移与

喷口矢量角的函数关系。Ferlauto[14]研究了矢量喷管

偏转对发动机推力的影响，建立了推力矢量控制系统

的仿真计算方法，验证了推力矢量化控制的有效性。

Chouicha 等[15]建立了带有矢量喷管的发动机的数学

模型，并研究了不同矢量偏转角对发动机动态特性的

影响。Cai等[16]研究了喷管矢量偏转时喷嘴喉部执行

器的载荷变化规律，利用 Simulink建立了轴对称矢量

喷管-涡扇发动机的集成模型。上述文献多针对轴对

称矢量喷管部分或局部机构进行分析，忽略了各子结

构的相互运动影响。同时，很多研究在喷口面积分析

上采用近似简化求法，在喷口偏转角度较大的情况下

会存在一定的精度误差，对喷管设计与控制产生不利

影响。

本文在论述该喷管调节机构结构与工作原理的

基础上，将空间机构环路矢量法、位置分析法和解析

几何法相结合分层次建立了矢量喷管调节机构空间

运动学方程。

1　喷管调节机构分析

轴对称矢量喷管调节

机构如图 1 所示。从图中

可见，A9 作动筒一端与机

匣相连，另一端与 A9 环相

连。A9 环上均布有 15 个

连杆，连杆与扩张调节片

间有球副相连；A8 作动筒

一端与机匣相连，另一端

与A8环相连，A8环上均布

有 6 个滚子，滚子与收敛片上的凸轮骨架形成凸轮

副。收敛片与扩张片之间由十字连接片连接。

通过独立驱动 3 个 A9 作动筒，自由控制喷口面

积的大小和矢量方向。当 3 个 A9 作动筒同步驱动

时，A9 环会随作动筒沿轴线运动，均布在 A9 环上的

拉杆拉动扩张调节叶片发生径向偏转，从而改变喷口

面积；当 3个A9作动筒不同步驱动时，A9环会发生偏

转，拉杆拉动扩张调节叶片，进而改变了喷口面积和

推力矢量方向。6 个 A8 作动筒只做同步驱动，即 A8
环只沿轴线方向移动而不发生偏转，喉口只会发生面

积改变，矢量方向不改变。A8 环上的滚子与收敛调

节片上的凸面形成凸轮副，经过凸轮副作用，将A8环

的水平位移转化为收敛调节片的径向偏转，进而实现

了喷口方向的控制，喷口推力方向由矢量偏转角与矢

量方位角确定。矢量偏转

角 θ、矢量方位角 β，如图 2
所示。收敛调节片的偏转

不但改变了喉口面积而且

改变了喷口面积，从而实现

了推力矢量技术，满足了飞

机各种飞行姿态的需求[17]。

图1　轴对称矢量喷管

调节机构

图2　矢量偏转角 θ、
矢量方位角β
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2　喷管空间运动学分析求解

喷管调节机构的运动学分析是研究轴对称矢量

喷管运动的基础，也是研究轴对称矢量喷管控制的基

础。喷管调节机构是个复杂的空间多连杆机构，可采

用分层次建模思想对该调节机构的整体运动学建模，

对整个机构根据运动功能进行分解，可将其分为 3部

分：A9作动机构、A8作动机构、扩张调节片机构。

2.1　A9作动机构运动学分析

A9作动系统由 3条球铰-移动副-球铰支链协同

实现控制。A9作动系统结构如图 3所示，A1、B1、C1为

3个A9作动筒的固定端点的坐标值，D1、E1、F1为作动

筒与 A9 环连接点的坐标值，O9为 A9 环环心的坐标

值。u，v，w 分别表示 3 个

作动筒的总长度，当作动

筒长度发生改变时，连接

点 D1、E1、F1的位置会发生

改变，进而改变 A9 环的

位姿。

为满足运动要求，A1、B1、C1、D1、E1、F16 个连接副

均为球副，根据结构参数尺寸和 3个作动筒连接点的

位置关系列出4个约束方程为
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（1）

式中：r2为A9环的半径。

根据 3 个作动筒两端连接点位置和作动筒长度

关系列出3个约束方程为
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（2）

已知 3个 A9作动筒的驱动速度，可求出 A9环环

心的速度 vO9为

vO9 = ( vD1 + vE1 + vF1 )/3 （3）
式中：vD1，vE1，vF1分别为长度为 u、v、w的 3个作动筒的

驱动速度。因此，A9环上任意一点A3的速度 vA3可以

表示为

vA3 = vO9 ×    O9A3 （4）
2.2　A8作动机构运动学分析

A8作动系统由 6组相同的支链组成，每条支链均

包括 A8 作动筒、A8 环、滚子及凸轮骨架 4 个构件。

A8作动系统（单链）结构如图 4所示。其中，O1为收敛

调节片与机匣连接点坐标；O2为 A8作动筒与机匣连

接点坐标；A2为滚子与凸轮骨架接触点坐标；O2A2长

度为 A8 作动筒的总长度；P2为收敛调节片左端点坐

标，与扩张调节叶片机构相连；A2B2垂直于表示收敛

调节片的O1P2线段。为合理表达凸轮外形参数，采用

插值法确定不同位置处 A2B2 的长度，并定义 A2 B2 =
f (O1 B2 )。该机构中，O1、O2、A2、P2 4 个运动副均为转

动副，当 A8 作动筒长度发

生改变时（即 O2A2 长度发

生改变），随着滚子在凸轮

上的移动，P2 位置会发生

改变，进而改变扩张调节

叶片的位姿。

根据滚子与凸轮骨架上接触点的位置关系列出

约束方程为

||O2 A2
2 - r2A2 = 0 （5）

式中：rA2为O2到凸轮上的接触点距离。

在凸轮局部坐标系中，根据凸轮的外形曲线函数

确定约束方程为

||    
B2 A2

2 - f 2 (O1 B2 ) = 0 （6）
根据2个向量的垂直关系列出约束方程为

   
O1 B2 ⋅    

A2 B2 = 0 （7）
已知A8作动筒速度，ω2 为收敛调节片的角速度，

可求出A8环上的点A2的速度 vA2为

vA2 = vl / cos θ （8）
式中：vl 为作动筒运动速度；θ为作动筒运动方向与水

平方向夹角。进而可以获得
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ωO1 = vB2
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vP2 = ωO1 ×    
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（9）

式中：vB2为B2点对应的速度；ωO1为收敛调节片的角速

度；vP2为收敛调节片端点速度。

2.3　扩张调节片机构运动学分析

扩张调节片机构由 15 组相同的支链组成，每条

y

o x
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A2
P2

B2α

图4　A8作动系统（单链）

结构
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图3　A9作动系统结构
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支链均包括拉杆、扩张调节片及十字连轴节。扩张调

节片部分结构如图 5所示，其中，A3 为拉杆与A9环的

连接点坐标，该连接副为转动副，转动方向取决于A9
环的空间位姿；B3 为拉杆与扩张调节片连接点坐标，

该连接副为球副；C3 位于扩张调节片D3 N3 上，B3C3 垂

直于表示扩张调节片的 D3 N3 线段，E3 D3 为十字连轴

节段；D3 为十字连轴节与扩张调节片连接点坐标；E3
为十字连轴节与收敛调节片连接点坐标，与 A8作动

机构 P2 相连，位置随着 A8
环的运动而发生变化；N3
为扩张调节片端点坐标；

D3与E3均为转动副坐标且

转动方向相互垂直。

根据位置关系列出约束方程为
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式中：

n8 为 A8 环截面的法向量；


n9 为 A9 环截面的法

向量；O8为A8环圆心。

根据速度的位置方向可列出速度约束方程为
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( vB3 - vD3 ) ⋅  
nD3 = 0

( vD3 - vE3 ) ⋅  
nE3 = 0

( vB3 - vA3 ) ⋅  
nA3 = 0

（11）

式中：vB3，vD3，vE3，vA3 分别为 B3，D3，E3，A3 的速度；nA3，

nD3，nE3分别为 A3、D3、E3坐标处转动副的旋转轴方向

向量。

2.4　结构参数

轴对称矢量喷管调节机构未发生矢量偏转时，各

机构的相对位置信息及相关结构几何参数见表 1。
喷口的大小是由扩张调节片的位置和偏转角度决定

的，扩张调节片的偏转角度由 A9环的位置和偏转角

度决定，A9 环的位置和偏转角度又由作动筒的作动

位移决定，因此通过作动筒位移可以直接获得喷口运

动轨迹信息。

收敛调节片发生偏转的同时扩张调节片也随之

运动。收敛调节片与凸轮骨架相连，A8 作动筒同步

驱动使 A8环沿机匣轴线运动，其上的凸轮在骨架上

运动使收敛调节片发生偏转。通过对凸轮轮廓进行

取样，即可采用插值法获取凸轮轮廓曲线。

3　仿真结果分析

针对上述所列出的约束方程，结合已知参数，对

喷管调节机构进行建模，利用数值仿真获得机构各部

件的运动规律，分析机构在不同驱动情况下的运动状

态，喷管空间运动仿真模型如图6所示。

为了验证所建模型的正确性，利用 SolidWorks建
立了喷管调节机构的 3 维

模型，并将简化后的 3维模

型导入到 ADAMS 软件中，

在 ADAMS 中创建各构建

之间的约束关系，完成计

算 模 型 的 建 立 。 基 于

ADAMS 的喷管模型如图 7
所示。

将 3个A9作动筒和对应的作动筒推杆之间的移

动副添加移动驱动，设置运动为 80.0*time。获得 0~1 
s内的喷管运动仿真结果。利用各扩张调节片的空间

位置矢量可求出喷口的矢量方向

nN为

图7　基于ADAMS的

喷管模型

表1　几何参数 mm 
参数

A9作动筒与机匣连接点半径 r1
A9环左连接点半径 r2
A9环右连接点半径 r3

A9环左右两连接点距离H9
十字连接头连接点距离 lDE

拉杆长度 lAB

连杆端点B3到扩张片距离 lBC

扩张调节片长度 lDN

凸轮骨架长度 l2
A8作动筒连接点半径 ro2
滚子与凸轮接触点半径 rA

凸轮骨架与机匣连接点半径 ro1
扩张片连接点到C点距离 lDC

数值

470
470
482
220
25

270
56

370
214
427
404
380
122

（a） 喷管空间（轴测） （b） 喷管尾部（正视）

图6　喷管空间运动仿真模型

y

o x

A3

E3 D3 C3 N3

B3

图5　扩张调节片部分结构
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nN = ∑

i = 1

15  
n3i ( i = 1⋯15) （12）

式中：
 
n3i为各支链的方向矢量。

进而可得各扩张调节片的偏转角度 δi 和喷口的

矢量偏转角 θ。

δi = cos  
n3i , n9 （13）

θ = cos 
nN , n9 （14）

将数值仿真数据与 ADAMS 仿真数据进行对比，

如图8所示。

从图中可见，3 个 A9
作动筒以 80 mm/s 的驱动

速度同步驱动下，扩张调

节片径向偏转角度计算值

和 ADAMS 仿真值吻合度

较高，最大误差为 0.76%，

验证了模型的正确性。

A8 作动筒均以 80 mm/s 的速度同步驱动，A8 作

动筒驱动的运动仿真结果如图 9所示。从图中可见，

各支链的运动状态相同。收敛调节片发生偏转，扩张

调节片的空间位置也随之发生改变。从图 9（a）中可

见，扩张调节片径向偏转角度变化不大，收敛片的径

向偏转角度单调递减，由 50°减小至 11°且偏转速度逐

渐减小；从图9（b）中可见，在1 s内，喉口、喷口面积均单

调递增，且增长速度略有下

降，喉口面积由1.5×105 mm2

增大至3.75×105 mm2，喷口

面积由 1.06×105 mm2 增大

至 3.40×105 mm2；从 图 9
（c）、（d）中可见，当作动

筒同步驱动时，A8 环沿轴

向运动，各支链空间状态

（b） 喉口、喷口面积变化 （c）喉口运动轨迹变化

相同，喉口和喷口的截面都为圆形且圆心都在同一轴

线上，A8作动筒匀速驱动的情况下，喉口和喷口的扩

张速度在逐渐减慢。

A9环的 3个作动筒以 80 mm/s同步驱动，A9作动

筒同步驱动时的运动仿真结果如图 10所示，此时，收

敛调节片位姿不发生改变，扩张调节片发生偏转。从

图 10（a）中可见，收敛调节片未发生偏转，扩张调节片

径向偏转角度由-6°单调递增至 18°，增大速度趋于线

性。同步驱动下A9环沿轴向运动，喉口面积不变，喷

口面积单调递增，且增长速度略有增大，面积由 1.06×
105 mm2增大至 3.58×105 mm2，各调节支链的运动状态

相同。从图 10（c）中可见，喷口面积在增大且运动速

度逐渐变快。

图6（a）中3个A9作动筒以不同步的方式驱动时，

即作动筒 1 以 80 mm/s 速度伸长，作动筒 2、3 以 80 

图8　仿真数据对比

（a） 径向偏转角度变化

（d） 喷口运动轨迹变化 （e） t=1 s时调节机构位姿

图9　A8作动筒驱动的运动仿真结果

（a） 径向偏转角度

（c） 喷口运动轨

（b） 喉口、喷口面积

（d） t=1s时调节机构位姿

图10　A9作动筒同步驱动时的运动仿真结果
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mm/s速度缩短，取图6（b）所示的7条支链作为研究对

象，A9 作动筒异步驱动时的运动仿真结果如图 11所

示。从图 11（a）、（b）中可见，各调节机构支链的扩张

调节片的空间位姿变化规律不同，即A9环发生偏转；

从图 11（c）中可见，A9环发生偏转时喷口面积逐渐增

大，同时截面形状由圆形逐渐变为空间上扭曲的椭圆

形，偏转角度越大，形状越扭曲，在偏转角度较小时，

该喷口形状可采用文献

[12]中提及的 2 个半椭圆

的拼接结构近似表示；从

图 11（d）中可见，矢量偏

转角在 80 mm/s的作动筒

异步驱动方式下趋于线

性 ，变 化 速 度 近 似 为

15.7°/s，即矢量偏转角角

速度与作动筒运动速度

呈比例关系。

4　拉杆参数对喷管面积比的影响

矢量喷管面积比是 1个重要参数，不但影响发动

机的推力、而且还影响偏转效率和其他矢量特性[18]。

喷管调节机构中各个零件的尺寸参数对喷管的面积

比都有影响，以喷管调节机构（图 1）中的拉杆为例，

分析 A9作动筒同步驱动与异步驱动时，喉口面积在

极大和极小 2种极限状态下，不同拉杆尺寸参数对喷

管调节机构面积比的影响如图12、13所示。

由结果可知，喉口状态和喷管运动状态对面积比

均有影响，在拉杆长度为 270 mm且A9驱动筒同步驱

动时，喉口为极小值的状态下的喷管面积比变化范围

为 1.41~3.52，而喉口为极大值的状态下的喷管面积

比变化范围为 1.21~3.14，且随着 A9作动筒的同步伸

长呈单调递增状态。但相对于 A9作动筒同步驱动，

A9作动筒异步驱动（喷口发生偏转）过程中喷管面积

比变化较小，在 2 种喉口面积下的变化范围分别为

1.37~1.32和 1.17~1.14，且随着偏转角度的增大，喷管

面积略有减小。拉杆对喷管机构的面积比变化范围有

明显影响，在一定范围内，拉杆每增大（或减小）1 mm，

面积比变化区间整体上移（或下移）约0.025。
5　结论

（1）A8作动筒匀速驱动时，A8环沿轴向运动，喉

口、喷口面积均单调递增且增长速度略有减慢，喉口

和喷口的扩张速度在逐渐减慢。A9环的 3个作动筒

同步驱动时，扩张调节片径向偏转角度单调递增且趋

于线性。喷口面积单调递增，且增长速度略有加快。

A9作动筒异步驱动时，A9环发生偏转，喷口截面形状

由圆形逐渐变为空间上扭曲的椭圆形。矢量偏转角

（b） 喷口处与轴线径向距离

（d） 矢量偏转角 （e） t=1s时调节机构位姿

（c） 喷口运动轨迹

图11　A9作动筒异步驱动时的运动仿真结果

（a） 径向偏转角度

（a） 小喉口 （b） 大喉口

图12　A9同步驱动时不同拉杆长度的面积比变化

（a） 小喉口 （b） 大喉口

图13　A9异步驱动时不同拉杆长度的面积比变化
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角速度与作动筒运动速度呈比例关系。

（2）喉口状态和喷管运动状态对喷管面积比均有

影响，面积比随着 A9作动筒的同步伸长呈单调递增

状态。相对于A9作动筒同步驱动，A9作动筒异步驱

动（喷口发生偏转）过程中喷管面积比变化较小且随

着偏转角度的增大，喷管面积略有减小。

（3）拉杆对喷管机构的面积比变化范围有明显影

响，拉杆每增大（或减小）1 mm，面积比变化区间整体

上移（或下移）0.025。在设计喷管调节机构时，在满

足飞行条件所需的面积比前提下，考虑结构的尺寸参

数设计十分必要。
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