
0 引言

推力矢量技术是当今国际竞相研发的现代航空

技术。较常规战斗机而言，采用推力矢量技术的战斗

机能够实现短距离起飞着陆，且具备过失速机动的能

力，大幅提高了飞机的作战效能和生存能力。轴对称

矢量喷管（AVEN）控制技术作为先进战斗机的矢量

控制技术之一，在保持轴对称收 /扩喷管基本结构和

性能的基础上，对局部结构做了适应性改进设计，辅

以 1套可单独操纵喷管扩张矢量作动系统，可实现俯

仰矢量偏转和周向矢量偏转，满足飞机 /发动机推力

矢量控制的要求[1-4]。

本文基于配装 AVEN的发动机整机试车，选取

典型发动机状态点进行阶跃输入动态测试，研究了矢

量喷管控制系统静态和动态基本性能、控制系统油源

压力、流量对矢量系统性能的影响。

1 控制系统工作原理

矢量作动筒结构如图

1所示。矢量电子控制器通

过控制互成 120毅的 3个作

动筒带动调节环来提供俯

仰或偏航所需矢量角。

1.1 控制逻辑

轴对称矢量喷管控制的逻辑重点为 2方面：一是

在所有飞行状态下，保证发动机正常工作，即非矢量

控制；二是在不影响发动机工作条件下，实现推力矢

量控制，即矢量控制[5-8]。
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非矢量控制即根据发动机的相关参数和控制指

令，按设定的喷管面积调节规律来调节 A 8（喉道喷管

截面面积）和 A 9（矢量喷管截面面积），以保证发动机

工作在最佳状态。发动机电子控制器根据发动机相关

参数和油门杆角度等控制指令，按照调节规律控制

A 8的大小。同时，矢量喷管根据 A 8的大小，按设定的

非矢量状态来匹配控制 A 9。

矢量控制在接收到矢量请求时，按设定的矢量规

律控制喷管偏转，实现矢量推力控制。

矢量控制需设置喷管应急控制系统。在接收到手

动禁止矢量控制或电子控制器故障时，将喷管置于预

先设定的应急状态位置。

1.2 组成及原理

发动机矢量喷管控制系统由电子控制单元和液

压执行机构组成，通过数字式电液伺服控制系统，实

现对喷管收 /扩面积和转向的控制[9-12]。

电子控制单元通过软、硬件结合方式实现闭环控

制。硬件主要包括上位计算机、网络接口、矢量喷管电

子控制器、传感器、电液伺服阀、电接插件、开关和电

缆等。

液压执行机构主要由电液伺服阀、液压锁、线位

移传感器、分油活门、液压作动筒以及油滤组成。液压

锁与电液伺服阀联动，可用于阻断电液伺服阀故障，

以接通应急控制油路[13-17]。

在正常情况下，矢量电子控制器接受矢量要求信

号，通过软件控制逻辑运算后，驱动电液伺服阀。伺服

阀的油源是定压油，其输出的控制油压作用在分油活

门处，使分油活门移动，偏离稳态平衡位置，该位置通

过位移传感器反馈至矢量电子控制器，构成内控回

路；分油活门位置发生变化，改变活门与衬套的相对

位置即改变了分油活门控制窗面积，进而改变 A 9作

动筒 2腔压力，使作动筒向需求方向移动。作动筒位

移传感器将位移反馈给矢量电子控制器，构成外控回

路，直至 A 9的 3个作动筒稳定在需求位置。

3个 A 9矢量作动筒在发动机筒体的同一圆周上

均匀安装，通过拉杆与 A 9调节环相连。喷管处在非矢

量状态时，矢量作动筒同步工作，喷管轴线与发动机

轴线重合，起到喷管收 /扩作用。喷管处在矢量状态

时，矢量作动筒按照矢量控制规律异步动作，通过调

节环使扩张调节片绕喉道上的连接点产生不同角度

转动，扩散段喷管轴线偏离非矢量状态轴线，使喷管

内燃气流方向发生改变，实现推力转向。电液伺服阀

通过控制分油活门的开度和方向来控制作动筒运动

的速度和方向，形成双闭环控制回路，实现动态矢量

控制。

发动机自身控制器和液压机械调节装置共同完

成对 A 8和发动机状态的控制。矢量电子控制器负责

控制收 /扩式矢量喷管出口面积及矢量偏转角和矢

量方位角。在 A 8调节环上设有传感器，用于感知 A 8，

其信号供电子控制器使用，通过控制软件使 A 8与 A 9

间保持一定函数关系。在非矢量状态下，A 9由电子控

制器操控，按函数关系随 A 8变化。

在矢量状态下，控制系统发生故障时，可通过液

压锁使喷管恢复到非矢量状态。矢量电子控制器接收

到应急请求后，将应急信号传输给电液伺服阀和液压

锁，此时液压锁断电，切断电液伺服阀负载窗口与对

应分油活门控制腔的油路，定压油单方向驱动分油活

门，使 3个矢量作动筒处于最小伸长量，喷管 A 9在此

时达到最大值。

2 试验与测试准备

选取典型发动机状态点试车，油源压力 P取 10、

14 和 15 MPa，油源流量 Q 选取 80、110 L/min，喷管

方位角 琢选取 0毅和 180毅，喷管偏转角 茁在 0毅～10毅间
呈阶跃变化。

通过压力传感器感测 2号和 3号作动筒 2腔压

力及调节器进口油压。偏转角阶跃时，需要动态录取

矢量作动筒位移的给定值和反馈值，以及 2号和 3号

作动筒两端的腔压、偏转角度、油源压力和调节器进

口压力。

3 试验结果与分析

3.1 作动筒的负载力

3.1.1 加力状态作动筒负载力

2号和 3号作动筒负载力（Q=110 L/min）在加力

状态时的具体数值见表 1，变化趋势如图 2(琢= 0毅)和

图 3(琢=180毅)所示。
3.1.2 中间状态作动筒负载力

2、3号作动筒负载力在中间状态的具体数值见

表 2。

3.1.3 作动筒负载力试验结果分析

（1）在中间状态下的负载力比在加力状态下的小。

（2）在加力状态下，在 P=15 MPa，琢=180毅，茁=21毅

53



航 空 发 动 机 第 40卷

时，2号作动筒轴向负载力最大。

（3）在加力状态下，在 P=10 MPa，琢=180毅，茁=27毅
时，给定偏转角虽然很大，但喷管偏转未到位，这说明

油源压力值低，难以克服喷管气动负载。

3.2 控制系统的稳态误差

3.2.1 作动筒位移稳态误差（位移为代码）

在 Q=110 L/min，P=10、14 MPa时的稳态误差见

表3、4。

3.2.2 稳态误差分析

（1）当 P=14 MPa、琢= 0毅或 180毅时，偏转角阶跃变
化后稳定。发动机由 74%高压转子转速状态升到加

力状态时，3 个矢量作动筒位移稳态误差一般为

0.07%～0.92%（位置控制系统合理要求为小于 1%）。

（2）加力状态稳态误差比低状态的大。以 2号作

动筒为例，加力状态稳态误差为 0.80%～0.92%,

93%高压转子转速状态稳态误差为 0.09%～0.30%，

原因为加力状态负载过大（调节器为有差调节，负载

决定误差）。

P/MPa

10

10

10

14

14

14

15

15

15

矢量角/(毅)
琢=0，茁=26
琢=180，茁=27
琢=0，茁=0
琢=0，茁=20
琢=180，茁=21
琢=0，茁=0
琢=0，茁=21
琢=180，茁=21
琢=0，茁=0

Fz2/kN
11.9

-52.8
-1.8
15.1

-51.3
-1.6
17.3

-59.6
-3.0

Fz3/kN
-48.0

4.3
1.1

-40.3
5.9
1.7

-42.0
6.0
1.0

表 1 加力状态作动筒负载力

图 2 2、3号作动筒轴向负载力(琢= 0毅)

图 3 2、3号作动筒轴向负载力(琢=180毅)

P/MPa

14

14

14

14

14

14

矢量角/（毅）
琢=0，茁=8
琢=180，茁=8
琢=0，茁=0
琢=0，茁=8
琢=180，茁=8
琢=0，茁=0

Q/（L/min）
110
110
110
80
80
80

表 2 中间状态作动筒负载力

Fz2 /kN
2.6

-15.1
0.4
2.1

-5.9
1.5

Fz3 /kN
-8.4
-2.9
-0.7
-4.7
-0.9

0.9

状态

74%

加力

矢量角 /(毅)
琢=0，茁=10

琢=180，茁=10

琢=0，茁=17

琢=180，茁=18

L2给定

2060

2861

1816

3245

L2反馈

2062

2862

1841

3209

ΔL2 / L2

-0.0010

-0.0004

-0.0138

0.0111

状态

74%

加力

L3给定

2662

2288

3002

2224

L3反馈

2638
2263
2975
2225

ΔL3 / L3

0.0090

0.0109

0.0089

-0.0005

矢量角 /(毅)
琢=0，茁=10

琢=180，茁=10

琢=0，茁=17

琢=180，茁=18

表 3 作动筒位移稳态误差（P=10 MPa, Q=110 L/min）

状态

74%

93%

加力

矢量角 /(毅)
琢=0，茁=10

琢=180，茁=10

琢=0，茁=7

琢=180，茁=7

琢=0，茁=9

琢=180，茁=9

L2给定

2054

2857

2298

3037

2134

2924

L2反馈

2046

2870

2296

3028

2151

2897

ΔL2 / L2

-0.0039

-0.0046

0.0009

0.0030

0.0080

0.0092

表 4 作动筒位移稳态误差（P=14 MPa, Q=110 L/min）

状态

74%

93%

加力

矢量角 /(毅)
琢=0，茁=10

琢=180，茁=10

琢=0，茁=7

琢=180，茁=7

琢=0，茁=9

琢=180，茁=9

L3给定

2658

2284

2871

2510

2728

2363

L3反馈

2687

2260

2895

2503

2718

2361

ΔL3 / L3

-0.0109

0.0105

-0.0084

0.0028

0.0037

0.0008
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（3）油源压力大时，稳态误差小。以 2号作动筒为

例，在加力状态下 当 P=10 MPa时，误差为 1.11%～

1.38%；当 P=14 MPa时,误差为 0.80%～0.92%。原因

为油源压力过高，调节器放大系数过大（稳态误差和

放大系数近似成反比）。

3.3 控制系统的动态性能

3.3.1 动态性能曲线

在 93%高压转子转速状态和加力状态下，矢量

喷管分别上偏（琢=0毅）和下偏（琢=180毅）时，获得偏转角
（茁）变化的过渡态曲线如图 4～9所示；获得 2号作动

筒位移变化的过渡态曲线如图 10～13所示。

图 4 93%,Q=110 L/min,琢=0毅, 茁:0→7毅, 茁的变化

图 5 93%,Q=110 L/min,琢=180毅, 茁:0→7毅, 茁的变化

图 6 93%,Q=80 L/min,琢=0毅, 茁:0→7毅, 茁的变化

图 7 93%,Q=80 L/min,琢=180毅, 茁:0→7毅, 茁的变化

图 8 93%,Q=110 L/min,琢=0毅, 茁:0→9毅, 茁的变化

图 9 93%,Q=110 L/min,琢=180毅, 茁:0→9毅, 茁的变化

图 10 93%,Q=110 L/min,琢=0毅, 茁:0→7毅, 2号位移
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3.3.2 过渡时间

在 93%高压转子转速状态和加力状态下，茁的过
渡时间见表 5，2号作动筒过渡时间见表 6。

以下因素对过渡时间产生影响：

（1）发动机状态：加力状态与低状态比，负载较

大，偏转角过渡时间较长。

（2）油源流量：在相同的发动机状态下，油源流量

大，作动筒移动快，偏转过渡时间短。

（3）上偏、下偏：在相同的发动机状态和油源流量

下，向上偏转比向下偏转的过渡时间较短，偏转速率

大。这是由矢量作动筒的三角对称几何位置决定的。

向上偏转时，1 号和 3 号推喷管环共同承担主要负

载，2号拉喷管环负载较小，动态性能较好；向下偏转

时，1 号和 3 号共同承担较小负载，2 号承担主要负

载，茁max时负载达到最大，过渡时间相对较长，偏转速

率较小。

3.3.3 茁稳定状态脉动
从图 4～9可知，气动偏转角在稳态下脉动较大，

脉动幅值一般为±5%；从图 10～13可知，在相同情

况下，作动筒位移十分稳定，这说明可排除控制因素

对 茁的脉动影响。
3.3.4 茁的速率

按表 5中过渡时间和 茁的变化量计算，茁的速率
为（2.3毅～8.0毅）/s。加力状态的速率比 93%状态的速率

小；Q=110 L/min的速率比 Q=80 L/min 的速率大；上

偏时比下偏时的速率大（原因同第 3.3.2节第 3条）。

4 结论

在阶跃输入条件下进行动态性能测试，获得了轴

对称矢量喷管控制系统的静态性能和动态性能的基本

数据，验证了轴对称矢量喷管控制系统功能的有效性，

得到了控制系统的油源压力和流量对控制系统性能的

综合影响，具有一定的工程应用价值。主要结论为：

（1）在 琢=0毅和 180毅、茁=0毅～20毅，作动筒负载力变
化很大。琢=180毅、茁max，2号作动筒负载力最大；琢=60毅、
茁max，1号作动筒负载力最大；琢=-60毅、茁max，3号作动筒

负载力最大；作动筒负载力在加力状态下比在中间状

态下的大。

（2）在 琢=180毅、茁max(下偏转)的气动偏转角静差（约

为 3.1%）比 琢=0毅、茁max（上偏转）的气动偏转角静差（约

为 2.8%）大。

图 11 93%,Q=110 L/min,琢=180毅, 茁:0→7毅,2号位移

图 12 加力,Q=110 L/min,琢=180毅, 茁:0→9毅, 2号位移

图 13 加力,Q=110 L/min,琢=180毅, 茁:0→9毅, 茁的变化

琢/（毅）

0

180

茁/（毅）

0寅7
0寅9
0寅7
0寅9

状态

93%
加力

93%
加力

Q/（L/min）
80

110
110
80

110
110

过渡时间/s
1.1
0.8
0.9
2.4
1.0
1.7

表 5 不同状态下 茁的过渡时间

琢/（毅）

0

180

茁/（毅）
0寅7
0寅9
0寅7
0寅9

状态

93%
加力

93%
加力

Q/（L/min）
110
110
110
110

过渡时间/s
0.2
0.2
0.1
0.2

表 6 不同状态下 2号作动筒的过渡时间
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（3）控制系统稳态误差一般为 0.07%～0.92%，可

接受；控制系统油源压力不小于 14 MPa 时，能正常

拖动负载工作。

5 建议

（1）上、下偏转位置的气动偏转角静差大的问题，

建议通过变参数有差调节或无差调节，适当改变偏转

角给定值来寻求补偿。

（2）为保证有效矢量推力的偏转速率，如采用恒

定油源流量，建议控制系统油源压力不小于 14 MPa；

亦可采用流量控制法，通过调节油源流量来驱动负载

作动筒，以更好地按照偏转角要求来满足矢量推力的

偏转速率。
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