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推力矢量发动机喷管气动稳定性故障分析
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摘要：针对推力矢量发动机喷管使用过程中出现抖动的气动稳定性故障，分析控制器数据和台架采集数据，结合喷管控制和

工作原理，认为故障原因是在作动筒调整后喷管面积解算规律不一致使喷管出口面积A9小于喉道面积A8所致。对喷管工作过程

开展仿真计算，结果表明：故障发生时，喷管A9先于A8抖动，A8喉道后移，实际面积比Ar减小。抖动过程中喷管面积比Ar恰处于亚

声速向超声速流动转变的区间内。相同进口压力下，当面积比Ar由 0.964至 0.969，扩张段载荷由压力转变为吸力，喷管抖动过程

中，Ar恰处于压力转变成吸力区间，实际工作面积比和进口压力导致气流流动发生转变，扩张段载荷换向导致扩张调节片抖动。
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Abstract： To address the aerodynamic stability fault manifesting as nozzle oscillation during the operation of a thrust vectoring engine 

nozzle, controller data and facility data were analyzed. Based on the nozzle control and working principles, the fault was attributed to the 
inconsistency in the nozzle area calculation law after the actuator cylinder adjustment, leading to the nozzle exit area (A9) being smaller than 
the throat area (A8). Simulation of the nozzle operation process revealed that during the fault, the nozzle A9 oscillates before A8, the A8 throat 
moves backward, and the actual area ratio (Ar) decreases. During the oscillation, the nozzle area ratio Ar is exactly in the interval where the 
flow regime shifts from subsonic to supersonic. Under constant inlet pressure, as the area ratio Ar increases from 0.964 to 0.969, the load on 
the divergent section changes from pressure force to suction force. During the oscillation, the area ratio Ar is exactly in the interval of load 
reversal, the actual working area ratio and inlet pressure cause the flow regime transition, and the load reversal of the divergent section 
leads to the oscillation of the divergent control flap.
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0　引言

喷管是航空发动机重要组成部分，对发动机推力

有较大影响[1-2]。喷管的结构及其控制系统的设计复

杂、难度高[3-4]，主要表现在喉道 A8 和扩张段 A9 的匹

配、喷管冷却设计与性能平衡兼顾、喷管面积与发动

机主机匹配性设计[5-6]、喷管自身运动机构设计、喷管

隐身设计等方面[7-8]，因此产生喷管气动稳定性问题的

概率增加。

目前国内外尤其中国在推力矢量发动机方向进

行了大量研究。Zmijanovic 等[9]通过风洞和数值模拟

相结合获得了喷管内流道典型流场结构，并分析了不

同气体注入二次流产生推力矢量的差别；Deere 等[10]

提出了双喉道型气动推力矢量喷管的概念，并通过数

值模拟方法验证了方案的可行性；白伟等[11]、李建榕

等[12]利用仿真方法分析了喷管偏转状态面积比对矢

量特性的影响机理，并通过高空台和地面试验获得了
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不同喷管面积比下推力性能和推力损失等关键指标；

孔迪等[13]在阶跃输入条件下进行了发动机整机动态

性能测试，获得了矢量喷管控制系统静态性能和动态

性能数据；陈杰等[14]通过全数字仿真和半物理试验实

现了轴对称矢量喷管 3个执行机构的同步运动；陈伟

博等[15]阐述了配装二元矢量喷管的发动机热力循环

参数设计流程和指标分析；李文涛等[16]通过建立故障

树的方法，排除了二元推力矢量喷管喉道面积A8控制

回路的故障问题，并进行了半物理试验和试车验证；

石岩等[17]利用仿真方法分析了对二元矢量喷管的内

流特性，并研究了圆转方出口段矩形高度、圆转方长

度、收敛角、扩张角等参数变化对喷管的推力系数、流

量系数和总压恢复的影响；王浩等[18]通过喷管缩比模

型的红外辐射特征试验，获得了矢量偏转对喷管缩比

模型红外辐射特征影响的试验数据及规律，表明随着

偏转角增大，喷管在水平探测面的红外辐射强度逐渐

减小；季靖远等[19]和征建生等 [20]通过仿真发现，在俯

仰偏转角 20°以内，俯仰偏转对排气系统推力系数和

总压恢复系数的影响较小，气动推力矢量角与俯仰偏

转角相等；王伟等[21]利用仿真方法研究了有无二次流

喷射状态 S弯二元矢量喷管激波诱导的工作机理，并

分析了喷射位置对矢量角影响较大，而对推力系数影

响不大，随着二次流喷射位置逐渐靠近出口，矢量角

先增大后减小；芦海洋等[22]设计了一种矢量喷管作动

筒回中孔结构的方案，并建立了非线性数学模型，采

用进油孔直径、活塞速度分段求解的非线性方程组和

作动筒左右 2腔仿真调试的组合方法，获得了限定速

度段内满足作动筒回中性能要求的回中孔结构参数；

刘友宏等[23]采用集总参数法，对矢量喷管作动筒电液

伺服阀进行了非稳态热分析，结构表明电液伺服阀的

稳定温度只随环境温度和伺服阀焦耳热的增大而升

高，与伺服阀初始温度无关。

因国内外对二元矢量喷管整机装配在实际使用

过程中面临的问题研究甚少，本文针对喷管在工作中

发生的抖动故障进行试验分析。

1　故障描述

在发动机试车过程中，油门杆上推喷管抖动，视频

监控发现扩张调节片有高频率摆动，发动机降转至慢车，

喷管抖动消失。停车检查发动机外部及喷管，未见异常。

开展试验排故工作，发动机及二元喷管如图1 所示。

发动机转速和喷管面积关系如图 2 所示，从图中

可见，低压转速 n1和高压转速 n2无明显波动，喷管面

积 A8、A9抖动明显，且 A9抖动幅度大于 A8。抖动发生

时刻，推力变化明显，发动机呈下降状态，推力恢复稳

定时，抖动现象消失。喷管

面积变化对推力影响明显，

发动机调试或交付试车过

程中常采用调节喷管面积

的方式调整发动机推力。

2　故障分析

2.1　喷管控制原理

目前航空发动机喷管多数为收扩形式喷管，由亚

声速收缩段、喉部、超声速扩张段 3 部分组成。在设

计压比下，气流经尾喷管亚声速段加速到喉部声速，

后尾喷管在扩张段加速到超声速，发动机截面如图 3 
所示。从图中可见，0 截面为外界大气，7～9 截面分

别为收敛段亚声速、喉道声速、扩张段超声速

截面[24]。

喷管控制主要通过发动机落压比πt控制，πt为发

动机压气机出口压力 P31与低压涡轮出口压力 P6之

比，通过控制喷管 A8面积，来控制 P6。A8主要用于控

制主机状态及推力，A9控制按 A8面积比例控制，一般

为 A8的 1 倍以上，以保证收扩喷管形式，A9与 A8面积

之比称为喷管面积比 Ar。本文中喷管面积 A8、A9为无

量纲面积，分别为实际面积与最大喷口面积之比。

2.2　故障定位

为确定故障点时刻，分析抖动过程面积变化及面

图1　发动机及二元喷管

图2　转速和喷管面积关系
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积比变化，抖动时A8、A9数据如图4所示。喷管开始收

缩过程分析 A8、A9面积，A9、 A8分别在 3、4 s 处开始抖

动，时间差为 1s。Ar设定值 Ardem=1.05，喷管在实际控

制过程中由于 A8和 A9的剧

烈变化，Ar波动明显，波动

时刻与喷管波动时间相

同。A9先抖动表征喷管扩

张段先发生抖动，时间比

收敛段提前约1 s。
喷管采用伺服泵进行液压驱动实现收扩及偏转

等动作，伺服泵出口至喷管电液伺服阀入口有相应的

压力测点，喷管电液伺服阀后是各作动筒的有杆腔和

无杆腔。发生喷管抖动的瞬间 A8、A9的有杆腔、无杆

腔油压均剧烈摆动。喷管面积给定值 A8dem和 A9dem随
n1r控制而稳定，控制规律设定及执行正常。

喷管作动筒伸出量波动如图 5所示，A8和 A9上下

的作动筒伸出指令 LA8Sdem、LA8Xdem、LA9Sdem和 LA9Xdem稳定，

其中 L表示作动筒伸出量，为无量纲数 ，表征作动筒

伸出量与最长伸出量之比。伸出量和给定值均存在

一定偏差，在喷管抖动时刻，其伸出量均存在抖动，

LA9S、LA9X作动筒伸出量波动分别为 0.08、 0.07，但 LA9S反

馈和给定值之差小于LA9X，喷管抖动对LA9X作动筒伸出

量影响更明显，即对下扩张段影响更明显。A8作动筒

伸出量反馈值与给定值有差异，且 LA8S波动更明显，波

动范围为 0.05。实际 A8和 A9存在作动筒给定和反馈

不一致，给定值和波动量均值存在明显偏差。

喷管面积比Ar按喷管落压比πE进行控制，并受机

械面积限制

A r = max{min[ A r 1,A r max, ( A9max /A8 ) ] , ( A9min /A8 ) , A r min}  （1）
喷管面积控制原则为取A9在控制过程中使Ar>1，

即A8<A9，本次试验Ar=1.05。

复查喷管面积和作动筒伸出量的解算规律，发现

在试车前，为增大推力，减小A8，从硬件上对作动筒伸

出量进行调整，但喷管面积解算规律并未随之更改，

解算规律错误，软件显示的 A9和 Ar为假值，实际 A9已
小于A8。喷管抖动故障前后实际面积比如图 6 所示。

经计算喷管抖动故障点A8=
0.278，A9=0.268，偏离设定

值 A8=0.278，A9=0.286，面积

比从设定值 1.05 变化为实

际值0.987。
2.3　喷管内流动状态分析

2.3.1　故障过程仿真

错误的喷管面积，喉道所在位置和喉道面积大小

均受影响，喉道面积影响了喷管内压力。对非故障状

态和故障状态喷管采用 Fluent 软件开展气动和载荷

分析，计算工况点见表 1 。正常状态为未调整喷管作

动筒伸出量状态，故障状态为喷管作动筒伸出量更

改，但未更改喷管解算规律状态。

正常状态和故障状态喷管气动载荷和作动筒载

荷见表 2 ，载荷通过气动力作用在扩张段上，再通过

喷管承力机构传导至作动筒。在发生故障的状态点，

正常状态和故障状态气动载荷差异较大。

以喷管设计点中间状态为例， P7明显高于上推
前和故障点，中间状态流动过程中喷管扩张段内存在
斜激波和膨胀波直至出口，喷管设计点中间状态 Ma
分布如图7所示。

对非设计点，未达到中间状态，由于进口压力较

低，气流流动至扩张段 1/2~2/3 处流动变为亚声速流

动。相比于正常状态，故障次试车状态超声速段更

短，即相同喷管进口压力下，喷管面积比Ar越小，超声

速段越短，故障过程Ma分布如图 8所示，故障点与正
常点相比，出口明显存在大量激波，且激波与激波间
距离更近，出口Ma分布如图9所示。

图4　抖动时A8、A9数据

表2　气动载荷和作动筒载荷

正常状态

故障状态

状态点

上推前

故障点

上推前

故障点

Ar
1.05
1.05
0.987
0.982

P7/kPa
195.92
205.20
195.92
205.20

MaA9

0.979
1.020
0.990
1.030

扩张调节片内压/Pa
-17166
-15251
-11160
-8102

扩张调节片外压/Pa
-18
-20
-20
-23

扩张调节片气动力/N
-5942
-5282
-3859
-2801

气动作动筒载荷/N
2958
1748
6326
5859

（a） A9作动筒伸出量波动 （b） A8作动筒伸出量波动

图5　抖动时A9 /A8作动筒伸出量波动

表1　计算工况点

正常状态

故障状态

状态点

上推前

故障点

上推前

故障点

A8
0.286
0.272
0.286
0.278

A9
0.301
0.286
0.283
0.268

Ar
1.05
1.05
0.987
0.982

P7/kPa
195.92
205.20
195.92
205.20

图6　喷管抖动故障前后

实际面积比

79



第 51 卷 航 空 发 动 机

通过正常状态、故障次试车状态扩张调节片压力

分布计算结果表明了相比于正常状态，故障次试车状

态负压力区更小，与故障次试车超声速段更短有关，

扩张段近壁面沿程压力分布如图 10、11 所示，其中，

横坐标为扩展段向出口方向的距离，纵坐标为扩张段

表面压力分布。

2.3.2　面积比变化对喷管流动特性影响

为分析抖动过程中面积比变化对喷管扩张调节

片气动载荷的影响，以抖动过程中最大和最小面积比

为基础进行内插值细化计算分析，抖动最大面积 Ar=
0.969，最小面积 Ar=0.932。同时因冷气注入、弹性变

形、标定偏差等因素，对面

积比进行外差分析，以抖

动幅值的 30％进行外差，

差值范围Ar=0.92～1，面积

比变化计算工况如图 12 
所示。

在喷管进口压力P7相同条件下，气动载荷随面积

比变化如图 13所示，随着面积比增大，扩张调节片气

动载荷逐渐减小，面积比由 0.964至 0.969明显突降。

抖动幅值范围内面积比为 0.932~0.969，气动载荷变

化为 7380 N。面积比在 0.964~0.969变化过程中气动

力方向由压力转为吸力，变化明显，变化幅值为 5427 
N，此变化率为 10.85/Ar×100％，其余变化均低于 2/Ar×
100％，此时出口高度H9仅变化为 0.0014，喷管高度为

无量纲数，当前高度与最大高度之比。定义气动力方

向由压力转吸力或吸力转

压力为气动载荷反向点，

扩张段压力如图 14 所示。

从图中可见，扩张段内压

远大于扩张段外压，扩张

段气动力表现与扩张段内

压一致，即内压是影响扩

张段气动力的主要因素。

在给定相同进口压力条件下，喷管扩张段内流

Ma 分布分为 2 种，当面积比不超过 0.964 时，扩张段

内流为亚声速流动，未形成激波和膨胀波；当面积比

Ma
1.08e+00
1.05e+00
1.02e+00
9.96e-01
9.68e-01
9.40e-01
9.12e-01
8.84e-01
8.56e-01
8.28e-01
8.00e-01
（a） 正常状态上推前

（c） 故障状态上推前

Ma
1.08e+00
1.06e+00
1.04e+00
1.03e+00
1.01e+00
9.90e-01
9.72e-01
9.54e-01
9.36e-01
9.18e-01
9.00e-01
（b） 正常状态上推后

（d） 故障状态点

图9　出口Ma分布 图13　气动载荷随面积比

变化

图12　面积比变化计算工况

P/k
Pa

40
20

0
-20
-40
-60

zc-stqzc-qsdgz-stqgz-qsd
X/m0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2 1.4

图10　扩张段近壁面沿程

压力分布

Stato Pressure3.00e+042.10e+041.20e+043.00e+03-0.00e+03-1.50e+04-2.40e+04-3.30e+04-4.20e+04-5.10e+04-0.00e+04

正常状态

故障状态

图11　扩张段压力分布

Ma1.67e+001.50e+001.34e+001.17e+001.01e+008.46e-016.82e-015.18e-013.54e-011.90e-012.54e-02
（a） 设计点中间状态

Ma分布

Ma1.54e+001.48e+001.43e+001.38e+001.32e+001.27e+001.22e+001.16e+001.11e+001.05e+001.00e+00
（b） 设计点中间状态喷管

出口Ma分布

图7　设计点中间状态Ma分布

Ma1.64e+001.48e+001.31e+001.15e+009.88e-018.25e-016.63e-015.00e-013.38e-011.75e-011.24e-02
（a） 正常状态上推前

Ma1.60e+001.44e+001.28e+001.12e+009.64e-018.05e-016.47e-014.88e-013.29e-011.70e-011.16e-02
（c） 故障状态上推前

Ma1.65e+001.49e+001.33e+001.16e+009.98e-018.34e-016.71e-015.07e-013.43e-011.80e-011.58e-02
（b） 正常状态上推后

Ma1.59e+001.43e+001.27e+001.11e+009.55e-017.97e-016.39e-014.81e-013.22e-011.64e-015.93e-03
（d） 故障状态点

图8　故障过程Ma分布
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不低于 0.969时，扩张段前段内流为超声速流动，形成

激波和膨胀波， 2种类型流动扩张段表面压力明显不

同，不同面积比近壁面Ma分布如图 15所示。当内流

存在超声速时，随着面积比增大，扩张段压力波动段

长度增加，即激波和膨胀波在扩张段内的长度增加，

进而更接近正常流动。当内流为亚声速流动时扩张

段受压力载荷，当内流存在超声速流动时扩张段受吸

力载荷。当面积比由 0.964至 0.969时，扩张段内流存

在明显变化，亚声速向超声速转变，气动载荷存在明

显变化。

在相同进口压力条件下，不同面积比扩张段沿程

内压力分布如图 16 所示，当面积比不超过 0.964（亚

声速流动）时，扩张段沿程

压力逐渐降低，此时扩张

段为收敛通道，气流加速，

压力降低。当面积比不低

于 0.969（超声速流动）时，

扩张段沿程压力存在波

动，与扩张段内存在斜激

波和膨胀波有关。

2.3.3　喷管进口压力变化对喷管流动特性的影响

在相同面积比条件下，以抖动过程中进口压力为

基础进行插值计算分析，上推前和故障点进口压力均

低于抖动过程进口压力，向小插值压力涵盖上推前和

故障点，向大插值进口压力的 3％进行分析，计算过

程中面积比选取为抖动过程中最大面积比。气动力

随进口压力变化规律如图 17 所示。从图中可见，随

进口压力增大，扩张调节片气动载荷先降低再升高，

当进口压力由 200.97 kPa 升至 205 kPa 时，扩张调节

片气动力方向由压力转

为吸力，变化明显，变化

幅值为 2360 N，变化量为

560 N/kPa；当进口压力由

223.4 kPa 升至 230.3 kPa
时，扩张调节片气动力方向

反向，变化幅值为 761 N，

变化量为110 N/kPa。
不同进口压力条件下喷管流动情况如图 18 所

示，当进口压力不超过 201 kPa时，扩张段内流为亚声

速流动，未形成激波和膨胀波；当进口压力不低于

205 kPa时，扩张段前段内流为超声速流动，形成激波

和膨胀波。当内流为亚声速流动时扩张段受压力载

荷，当内流存在超声速流动时扩张段受吸力载荷。当

进口压力由 201 kPa升至 205 kPa时，亚声速向超声速

转变，气动载荷降低。压力继续增加，扩张段压力逐

渐升高，气动力逐步反向。

不同进口压力下扩张段沿程压力分布如图 19所

示，当进口压力≤201kPa（亚声速流动）时，扩张段沿程压

力逐渐减小，此时扩张段为收敛通道，气流加速，压力降

低；当进口压力≥205 kPa
（超声速流动）时，扩张段

沿程压力存在波动，与扩

张段内存在斜激波和膨

胀波有关；当内流存在超

声速时，随着进口压力增

大，沿程压力波动增大，

沿程压力升高。

2.3.4　抖动过程分析

通过喷管面积比变化及进口压力变化分析得到

的气动载荷反向点分布见表3 。

Ma1.60e+001.44e+001.28e+001.12e+009.60e-018.00e-016.40e-014.80e-013.20e-011.60e-013.79e-04
（a） Ar=0.964

Ma1.62e+001.46e+001.30e+001.14e+009.74e-018.12e-016.49e-014.87e-013.25e-011.63e-012.82e-04
（b） Ar=0.969

图15　不同面积比近壁面Ma分布

P/k
Pa

40
20

0
-20
-40
-60

Ar=0.920
Ar=0.932
Ar=0.942
Ar=0.959

Ar=0.964
Ar=0.969
Ar=0.979
Ar=1.000

0.4 0.6 0.8 1.0 1.2 1.4
X/m

图16　不同面积比扩张段

沿程内压力分布

（a） 扩张段内压 （b） 扩张段外压

图14　扩张段压力

Ma1.62e+001.46e+001.30e+001.14e+009.73e-018.11e-016.49e-014.87e-013.24e-011.62e-012.84e-04
（a） P7=201 kPa

Ma1.62e+001.46e+001.30e+001.14e+009.73e-018.11e-016.49e-014.87e-013.25e-011.63e-014.81e-04
（b） P7=205 kPa

图18　不同进口压力条件下的喷管流动情况

图17　气动力随进口压力

变化规律

P/k
Pa

20
0

-20
-40
-60

X/m0.4 0.6 0.8 1.0 1.2 1.4

205.2212.2223.4230.3

190.4191.9196.7201.0

P7

图19　不同P7压力扩张段沿程

压力分布
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在故障点时，喷管气流工况点位于喷管气动载荷

反向点。在油门杆上推过程中喷管面积比变小，扩张

段气流流动进入亚声速和超声速流动相互转变区域，

气流由超声速突变为亚声速，扩张调节片气动载荷突

升，扩张调节片向上载荷高于向下载荷，使扩张调节

片向上移动。此时面积比增加，气流由亚声速突变为

超声速，扩张调节片气动载荷突降，扩张调节片向下

载荷高于向上载荷，使扩张调节片向下移动，气流由

超声速突变为亚声速，扩张调节片气动载荷突升，循

环往复，使喷管扩张调节片产生抖动，气流产生脉动，

抖动分析如图 20 所示。在面积比变化范围内，扩张

段内流亚声速和超声速相互转变，气流载荷反向和突

变是引起扩张调节片抖动的主要原因。

3　结论

（1） 对发动机喷管抖动故障进行分析，故障原因

为喷管面积比及喷管面积解算规律异常。经故障分

析表明，喷管控制参数给定值不存在波动，喷管作动

筒伸出量随喷管面积变化而波动。喷管 A9先于 A8抖

动，LA9S作动筒伸出量波动为 0.08，LA9X作动筒伸出量

波动为 0.07。实际 A8和 A9存在作动筒给定和反馈不

一致问题，给定值和波动量均值存在明显偏差。故障

发生时，实际面积比为0.987，实际A8位置发生变化。

（2） 故障状态相同进口压力下，喷管面积比 Ar越

小，气流超声速段越短，且出口明显存在大量激波。

故障时扩张段压力比正常时小。随着面积比Ar增大，

扩调节片气动载荷逐渐减小，面积比在 0.964～0.969
变化过程中气动力方向由压力转为吸力。当面积比

Ar≤ 0.964 时，扩张段内流为亚声速流动，未形成激波

和膨胀波，当面积比 Ar≥ 0.969时，扩张段前段内流为

超声速流动，形成激波和膨胀波。抖动幅值范围内面

积比为0.932～0.969，位于该载荷剧烈变化区间。

（3） 当进口压力一定，在喷管面积比变化条件

下，在抖动过程的最大和最小面积比范围内，喷管工

作在亚声速和超声速流动相互转变工况点，气流载荷

反向，引发扩张段抖动。当面积比一定，在喷管进口

压力变化条件下，在抖动过程的进口压力工况点，喷

管同样工作在亚声速和超声速转变工况点。喷管内

气流载荷的反复换向促使扩张调节片反复上下移动，

最终造成抖动。
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