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超声速多轴无源流体推力矢量喷管
控制特性研究
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摘要：流体推力矢量技术作为飞行器姿态控制领域的重要研究方向，在系统一体化设计与飞行性能优化方面展现出显著

优势。当前超声速被动引射式无源流体推力矢量喷管研究多采用二维构型，仅能实现俯仰方向矢量控制，在火箭、导弹等多自

由度平台上的应用有限。本文设计了一种多轴无源流体推力矢量喷管，构建了具有 8 个周向均布二次流注入通道的扩张段结

构，实现了多轴推力矢量控制，结合纹影流动显示技术与总压耙测量手段，研究了不同控制策略下的射流波系结构特征与矢

量控制特性。实验结果表明：在主流压比 NPR = 4.0 的工况下，通过不同周向方位二次流通道的开闭组合，可实现全周向

16 方位的推力矢量控制；随着二次流通道的逐渐关闭，流动矢量角逐渐增大；主控方向最大流动矢量角为 6 ，线性度为

77.85%；次控方向最大流动矢量角为 5 ，线性度达到 96%。
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Abstract: Fluidic  thrust  vectoring  control  technology  has  emerged  as  a  critical  solution  for

aircraft attitude control, demonstrating exceptional potential in propulsion-integrated design and

flight performance enhancement. Existing supersonic passive ejector-type fluidic thrust vectoring

nozzles  predominantly  employ  2D  configurations,  and  thus  are  limited  to  single-axis  pitch

control. This study designed a multi-axis passive fluidic thrust vectoring nozzle, which feature a

divergent  section  structure  with  eight  circumferentially  arranged  secondary  flow  injection

channels  to  achieve  multi-axis  thrust  vectoring  control.  Through  synchronized  schlieren

visualization  and  total  pressure  measurements,  the  shock  wave  structures  and  thrust  vectoring

characteristics were systematically investigated under diverse control modes. Experimental results

demonstrate that at a nozzle pressure ratio (NPR) of 4.0, thrust vectoring control can be achieved

in all 16 circumferential directions by selectively opening and closing secondary flow channels; As

the  number  of  closed  secondary  flow  channels  increases,  the  flow  vectoring  angle  gradually

increases. The maximum flow vectoring angle in the direction of primary control is 6 , and the

linearity is 77.85%; the maximum flow vectoring angle in the direction of secondary control is 5 ,

and the linearity reaches 96%.
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 0    引　言

推力矢量控制（Thrust Vectoring Control, TVC）

是指推进系统不仅能在飞机前飞过程中提供推力，

还能够在飞机姿态控制中提供俯仰、偏航、滚转和反

推力方向控制力矩，从而部分或全部代替飞机传统

机械舵面或其他控制手段产生的控制力矩来进行飞

行控制 [1]。相较于传统的气动舵面控制方法，TVC

能够显著提高飞机的机动性与敏捷性、减小配平力

矩、缩短起飞与着陆距离，是先进飞行器的关键技术

之一。

目前，推力矢量喷管可分为机械式和流体式

2 种。其中机械式推力矢量喷管的研究起步较早 [1-2]，

由于其原理简单且控制效果较为线性，已经在各国

的先进战机上得到了广泛应用。但是机械式推力矢

量喷管需要复杂的机械结构来控制喷管偏转，不可

避免地存在偏转响应慢、推力损失大、结构复杂且笨

重等缺点，限制了其在未来高性能航空发动机和飞

行器上的应用。因此，型面固定、响应速度快且结构

简单的流体式推力矢量喷管逐渐进入国内外学者的

视线。

流体式推力矢量喷管主要利用二次流对喷管主

流进行主动控制，从而在固定型面上达到矢量控制

的效果。目前流体式推力矢量喷管主要分为以下几

种：逆向流控制（counter-flow） [3-5]、同向流控制（co-

flow） [6-7]、双喉道控制（throat shifting） [8-9]、激波矢量

控制（shock vector control） [10-11]。上述流体式推力矢

量喷管大多需主动注入二次流进行控制，这不仅增

加了系统的复杂性和重量，也带来了额外的能量消

耗。为克服上述缺点，肖中云等 [12] 在 2012 年设计了

一种基于引射效应的新型流体推力矢量喷管—无

源流体推力矢量喷管。该喷管无需外置气源，利用

主流的引射效应，通过非对称控制喷管壁面附近的

被动二次流产生压力差，从而实现射流偏转。曹永

飞 [13] 设计了一种基于被动二次流的二元矢量控制喷

管，并用其进行了一系列地面实验和模型自由飞实

验，验证了上述原理的可行性，但同时也发现射流偏

转存在 “突跳”与“迟滞”现象，严重阻碍了其工程应

用。为解决这一核心难题，后续研究从射流偏转的

瞬态特性入手。温俊杰 [14] 和史楠星 [15] 等通过对喷管

力、压力和流场进行同步测量，深入剖析了射流附壁

与离壁的动态过程，分析了分离泡、二次流和尾缘倒

流等关键流场结构在射流偏转迟滞、突跳中的作

用。基于上述研究，赵雄 [16] 设计了一种楔形无源流

体推力矢量喷管，利用射流在展向附壁过程的连续

特性，有效“平滑”了控制曲线，实现了主射流偏转角

的线性控制。龚东升 [17] 进一步将此种楔形喷管设计

应用于微型涡喷发动机的热喷流环境，验证了该方

案在真实航空动力背景下的可行性。解决了二元射

流单轴连续偏转控制问题后，研究前沿开始转向拓

宽无源流体推力矢量喷管的使用包线，即超声速工

况与多轴控制能力。周宇航等 [18] 研究了超声速工况

下二维无源流体推力矢量喷管在不同控制状态的波

系结构演化特点。在多轴控制方面，吴泽民 [19] 设计

了一种轴对称无源流体推力矢量喷管，通过 8 个二

次流阀门的组合控制实现了低速工况下的多轴控

制。Shakouchi 和 Fukushima[20] 开展了超声速工况

下轴对称无源流体喷管的多轴控制特性研究，系统

分析了射流不同偏转状态的速度与压力分布。与此

同时，作为高性能无源流体推力矢量喷管的另一重

要发展方向，汪阳生 [21] 对旁路双喉道喷管进行了深

入研究。该技术通过内部流道设计实现自引气控

制，矢量效率较高。虽然其面临起动问题，但该技术

通过“机械调节 + 流体矢量”的混合控制方案以及形

状记忆合金智能作动器，为高性能无源流体推力矢

量喷管的发展提供了另一条重要的技术路径。

综上所述，无源流体推力矢量技术已从解决基

础的非线性控制难题，发展到探索超声速和多轴控

制等更复杂的应用场景。然而，现有研究大多关注

其单轴矢量特性，或在低速工况下实现多轴控制，关

于超声速射流条件下喷管多轴矢量控制特性的研究

较少。为进一步拓宽无源流体推力矢量喷管的工作

范围，探究其在不同偏转方向的矢量控制特性，本文

设计了一种多轴无源流体推力矢量喷管，利用纹影

技术获取了其在不同控制策略下的流动显示结果，

并结合对应条件下总压耙测量得到的流动矢量角进

行分析，获得了超声速射流（尾喷流）条件下多轴无

源流体推力矢量喷管在不同偏转方向的控制特性，

验证了喷管的矢量控制能力，为无源流体推力矢量

技术在火箭、导弹等需要多轴控制力矩平台的工程

应用提供技术参考。

 1    实验模型与数据处理方法

 1.1   实验模型

实验模型为扩张段角度为 10°的多轴无源流体

推力矢量喷管，如图 1 所示，其结构参数如表 1 所

示。该模型主要由等直段、收缩段、Coanda 扩张壁
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面和沿喷管周向分布的 8 个二次流通道等组成。由

于扩张角较小的喷管具备流动分离少、总压损失低

的特点，本文设计的轴对称无源流体推力矢量喷管

扩张角为 10°。主流喷管采用收敛型喷管，喷管喉道

高度为 5.14 mm。喷管二次流通道入口连接环境大

气，出口位于 Coanda 扩张壁面。前期针对二次流通

道与喷管喉道间距开展了实验研究，发现二次流通

道位于喉道处时无法进行矢量控制，而位于喉道下

游时矢量控制有效，因此，二次流通道与喷管喉道保

持一定间距 D2。喷管实物如图 2 所示，喷口与二次

流道部分采用 3D 树脂打印，其余部分采用铝合金

CNC 加工。喷管上游设计有气路接头，与气源管路

连接，喷管主体置于安装座上，喷口部分与喷管主体

通过螺栓连接，喷管二次流通道的开闭由电磁阀

控制。

  

Hin

喷管入口

等直段 收缩段
喉道

D2

D1

二次流通道

Lc

θ

Coanda扩张壁面

喷管出口
HoutH1

 
图 1    多轴无源流体推力矢量喷管结构示意图

Fig. 1    Schematic diagram of multi-axis fluidic thrust vectoring nozzle
 

  
表 1    喷管结构参数表

Table 1    The table of the nozzle structure parameter

参数 值

喷管入口高度Hin 12.00 mm

喷管喉道高度H1 5.14 mm

喷管出口高度Hout 11.40 mm

Coanda扩张壁面扩张角θ 10°

喷管二次流通道直径D1 2.00 mm

喷管二次流通道中心线与喷管喉道间距D2 4.00 mm

Coanda扩张壁面长度Lc 18.00 mm

 

 1.2   实验平台
多轴无源流体推力矢量喷管实验布局如图 3 所

示。超声速主射流由单个高压气罐提供，气罐容积

为 8 m3，压力为 600～680 kPa，采用 SMC AR20–02

调压阀调节和稳定喷流压力，压力调节范围为 0～

1 MPa，精度为±0.2%FS。喷流的落压比 NPR 定义为

喷管入口总压 p0 与出口环境静压 patm 之比。由于喷

气式动力巡飞弹的巡航速度为 400～500 km/h，一般

采用涡喷或涡扇发动机，喷流速度在 300～500 m/s

之间。因此，本文选取喷管压比 NPR = 4.0，对应喷

流速度为 530 m/s（马赫数Ma = 1.5）。采用纹影流

动显示技术捕捉射流波系结构特征，同时利用位于

喷管中心面的总压耙获取喷管流动矢量角。

 
 

喷管
压力数据

阀门

高压气罐

纹影数据
数据处理

纹影光源

总压表

总压耙

压力传感器

高速相机

 
图 3    多轴无源流体推力矢量喷管实验布局

Fig. 3    Experimental  layout  diagram  of  multi-axis  fluidic  thrust
vectoring nozzle

 

 1.3   实验设备

纹影系统（Luftvis–160）主要由 2 块直径 160 mm

的纹影主镜、刀口成像系统、光源系统、狭缝系统等

组成。图像记录采用 FASTCAM Mini AX200 高速

相机，相机分辨率为 1 024 像素 × 1 024 像素，采集帧

率为 1 000 Hz，曝光时间为 1/250 000 s。

总压耙配套的压力采集设备为 2 台 16 通道压力

扫描阀（测控自动化科技有限公司，相关参数如表 2

所示）。

 1.4   数据处理方法

 1.4.1    基于纹影灰度值的统计计算方法

对大量纹影快照进行时均处理，可以对典型流

动结构进行时均分析。对多轴无源流体推力矢量喷

管在主控与次控方向的超声速射流纹影图片灰度均

值 Imean 分布进行计算分析，获得时均流场。处理后

 

气路接口

喷口与二次流通道安装座

喷管主体

 
图 2    多轴无源流体推力矢量喷管实物图

Fig. 2    Physical diagram of multi-axis fluidic thrust vectoring nozzle
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的时均图片采用灰度比D*表示，如式（1）所示。

D∗ =
Imean

Imax
（1）

式中：Imax 为时均图像灰度的最大值。

针对喷管的不同控制状态选取 1 000 张纹影图

片（包含连续约 240 个周期的数据）进行处理，获取

了多轴无源流体推力矢量喷管超声速射流流动结构

的时均分布规律。

 1.4.2    线性度计算方法

Δ
αmax αmin

线性度 δ是评估矢量喷管矢量控制曲线线性程

度的重要指标，反映了喷管输出随控制输入变化的

比例关系。高线性度（通常大于 90%）意味着喷管具

有良好的控制可预测性和操作稳定性，便于设计简

单可靠的控制系统。非线性严重的喷管易出现“突

跳”“迟滞”等现象，导致控制指令与推力响应不匹

配，严重影响飞行器操纵品质与安全 [17]。线性度计算

公式如式 （ 2）所示，其中 为线性拟合最大偏差，

和 分别为线性拟合得到的最大和最小流动

矢量角。

δ =
(
1− Δ

αmax − αmin

)
× 100% （2）

 1.4.3    喷管流动矢量角计算方法

参考前期研究中测量喷管流动矢量角 α的方

法 [22-23]，采用总压耙测量结果确定喷管流动矢量角。

总压耙布置在喷管中心面处，测量范围为±14°，测量

半径为 100 mm，如图 3 所示。总压耙安装有 29 个总

压探针，每根总压探针预偏一定角度，均指向喷管喉

道中同一参考点。绘制不同控制状态下各总压管测

量压力 p与喷管入口压力 p0 之比的曲线，测得峰值

压力的总压管方位角 φ即为射流尾迹方向，由此确

定喷管的流动矢量角（误差小于 1°）。

 2    实验结果与分析

 2.1   多轴无源流体推力矢量喷管控制策略

由前期低速工况下多轴无源流体推力矢量喷管

的实验结果 [19] 可知，无源流体推力矢量技术通过控

制二次流的注入来控制射流偏转，在本文即为二次

流通道关闭个数的多少。根据控制射流偏转方向的

不同，本文设计的多轴无源流体推力矢量喷管存在

2 种不同的控制策略。

当控制过程中二次流通道关闭个数为奇数时，

控制策略为主控方向控制。如图 4 所示，二次流通道

全部开启时为中立状态，控制过程中逐渐关闭二次

流通道，关闭个数依次为 0–1–3–5–7，即存在 5 种控

制状态，如图 4 红色实线箭头所示。该策略能够控制

射流由中立状态向处于关闭状态的二次流通道方向

偏转。由于存在 8 个二次流通道，主控方向存在 8 个

控制方向。主控方向周向角 φprim 的计算方式为：

 
 

主控方向

0°
45°

90°

135°
180°

225°

270°

315°
二次流通道开启

二次流通道关闭

 
图 4    主控方向控制策略示意图

Fig. 4    Schematic  diagram  of  control  strategy  in  the  primary  control
direction

 

φprim = 0◦ + n× 45◦ (n = 0, 1, · · · , 7) （3）

式中：n为控制过程中二次流通道关闭个数。

当控制过程中二次流通道关闭个数为偶数时，

控制策略为次控方向控制。如图 5 所示，二次流通道

全部开启时为中立状态，控制过程中逐渐关闭二次

流通道，关闭个数依次为 0–2–4–6，即存在 4 种控制

状态，如蓝色虚线箭头所示。该策略能够控制射流

由中立状态向处于关闭状态的二次流通道之间的方

向偏转。由于存在 8 个二次流通道，次控方向存在

8 个控制方向。次控方向周向角 φsec 的计算方式为：

 

表 2    压力扫描阀参数表

Table 2    Pressure scanning valve parameters

参数 值

量程 0～750 kPa

精度 ±0.05%FS

采集频率 500 Hz

通道数 16

 

次控方向

二次流通道开启

二次流通道关闭

22.5°

67.5°

112.5°

157.5°202.5°

47.5°

92.5°

337.5°

 
图 5    次控方向控制策略示意图

Fig. 5    Schematic diagram of control strategy in the secondary control
direction

42 实　验　流　体　力　学 http://www.syltlx.com

 



φsec = 22.5◦ + n× 45◦ (n = 0, 1, · · · , 7) （4）

 2.2   轴对称自由射流基本波系结构分布

首先对仅包含多轴无源流体推力矢量喷管收缩

段与等直段的轴对称自由射流的纹影结果进行时均

处理，结果如图 6 所示，其中，y为点在纵轴方向的

无量纲坐标，h为纹影图片高度；x为点在横轴方向

的无量纲坐标，c为纹影图片宽度。从图中可以看

出，NPR = 4.0 时，射流整体呈现向下游收缩的状

态，在出口处出现了由于射流与环境静压不匹配导

致的膨胀波（Expansion Wave, EW）。图 6 中，白色

区域为压缩波（Compression Wave, CW）集中区域，

黑色区域为膨胀波集中区域。
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图 6    轴对称自由射流在 NPR = 4.0 时的纹影结果

Fig. 6    Schlieren result of axial symmetric free jet at NPR = 4.0
 

 2.3   主控方向喷管偏转特性研究

为研究多轴无源流体推力矢量喷管在主控方向

的射流偏转特性，利用纹影技术进行流动显示测量，

并利用总压耙进行流动矢量角测量。

图 7 展示了 NPR = 4.0 时喷管在主控方向的纹

影结果。如图 7（a）所示，当二次流通道全部处于开

启状态时，射流处于中立状态，从纹影结果可见明暗

交替的膨胀–收缩准周期过程。随着二次流通道关闭

个数的增加，射流不再能从二次流通道抽吸外界大

气，关闭二次流通道一侧的扩张壁面压力降低，导致

两侧壁面存在压力差，射流逐渐向二次流通道关闭

侧偏转。值得注意的是，如图 7（e）所示，二次流通道

关闭个数达到 7 个时，射流宽度显著减小，偏转程度

有所降低。计算时均图片中喷管出口射流上下边界

之间的像素点个数，发现二次流通道关闭个数达

到 7 个时，射流宽度减小至中立状态的 53%。当二

次流通道全部关闭时，如图 7（f）所示，射流回到中立

状态，射流宽度相较于二次流通道全部开启时有所

降低。

图 8 展示了喷管在主控方向不同控制状态下，

总压耙测量压力 p与喷管入口压力 p0 之比的变化曲

线。由图 8 可知 ：随着二次流通道关闭个数的增

加，流动矢量角逐渐增大，最大流动矢量角为 6°；

但当二次流通道关闭个数达到 7 个时，流动矢量角

降低至 5°，这与纹影结果一致。这可能是因为仅

开启单个二次流通道时，射流引射二次流流量降低，
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图 7    主控方向喷管在 NPR = 4.0 时的纹影结果

Fig. 7    Schlieren  result  of  the  primary  control  direction  nozzle  at
NPR = 4.0
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上下壁面压力差减小，无法控制射流实现进一步

偏转。值得注意的是，随着二次流通道关闭个数的

增加，总压耙测量压力 p与喷管入口压力 p0 之比逐

渐降低。这是由于随着二次流通道关闭个数的增

加，主流逐渐难以引射外界大气，导致壁面附近压力

降低，射流膨胀程度增大，产生膨胀损失，导致射流

中立状态相较于射流偏转状态，射流尾迹总压有所

降低。
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图 8    主控方向喷管 NPR = 4.0 总压耙测量结果

Fig. 8    Total pressure rake measurement result of the primary control
direction nozzle at NPR = 4.0

 

图 9 展示了主控方向喷管流动矢量角曲线。当

二次流通道关闭个数为 7 个时，流动矢量角有所降

低，主控方向线性度较差。其原因在于：该状态仅开

启下侧单个被动二次流通道，主流引入的被动二次

流流量大幅降低，使得因引入被动二次流而产生的

壁面高压区面积大幅减少，而二次流通道关闭侧的

低压区面积增大，因此上下壁面整体压力差减小，无

法控制射流实现更大角度的偏转，导致矢量角降

低。经计算，二次流通道关闭个数依次为 0–1–3–

5–7 时，线性度为 77.85%。

 2.4   次控方向喷管偏转特性研究

针对多轴无源流体推力矢量喷管在次控方向的

射流偏转特性研究，同样利用纹影技术进行了流动

显示测量，并利用总压耙进行流动矢量角测量。

图 10 展示了 NPR = 4.0 时喷管在次控方向的纹

影结果。次控方向与主控方向的偏转特性类似：随着

二次流通道关闭个数的增加，射流逐渐向二次流通
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图 9    主控方向喷管 NPR = 4.0 流动矢量角曲线

Fig. 9    Flow vector angle curve of  primary control  direction nozzle at
NPR = 4.0
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图 10    次控方向喷管 NPR = 4.0 纹影结果

Fig. 10    Schlieren  result  of  secondary  control  direction  nozzle  at
NPR = 4.0
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道关闭侧偏转。如图 10（d）所示，虽然当二次流通道

关闭个数达到 6 个时，射流宽度同样出现了显著缩

小，但并未出现偏转程度降低的现象。通过计算时

均图片中喷管出口射流上下边界之间的像素点个数

得出，二次流通道关闭个数达到 6 个时，射流宽度减

小至中立状态的 64%。当二次流通道全部关闭时，如

图 10（e）所示，射流回到中立状态，但射流宽度相较

于二次流通道全部开启时有所降低。

图 11 展示了喷管在次控方向不同控制状态下的

总压耙测量压力 p与喷管入口压力 p0 之比的变化曲

线。随着二次流通道关闭个数的增加，流动矢量角

逐渐增大，最大流动矢量角为 5°，与主控方向不同的

是，次控方向上并未出现流动矢量角降低的现象。

与主控方向类似，原因在于随着二次流通道关闭个

数的增加，壁面附近压力降低，主流膨胀程度增大，

相较于射流偏转状态，射流中立状态下的尾迹总压

有所降低，导致总压耙测量压力 p与喷管入口压力

p0 之比逐渐降低。
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图 11    次控方向喷管在 NPR = 4.0 时的总压耙测量结果

Fig. 11    Total pressure rake measurement result of secondary control
direction nozzle at NPR = 4.0

 

图 12 展示了喷管在次控方向的流动矢量角曲

线，可见相较于主控方向，次控方向具有更好的线性

度，这是由于次控方向没有出现流动矢量角降低的

情况。流动矢量角曲线在二次流通道关闭个数依次

为 0–2–4–6 时，线性度为 96%。

 3    结　论

针对扩张段壁面角度为 10°的多轴无源流体推

力矢量喷管开展研究，采用纹影流动显示技术与总

压耙测量技术，分析了喷管压比 NPR = 4.0 时，不同

控制策略下多轴无源流体推力矢量喷管的射流偏转

特性。本文的主要研究结论如下：

1）本文设计的多轴无源流体推力矢量喷管，通

过有序控制不同周向方位二次流通道的关闭个数，

能够在实验条件下实现超声速射流在主控与次控方

向的矢量控制。

2）在喷管主控方向上，随着二次流通道关闭个

数的增加，流动矢量角逐渐增大，最大流动矢量角为

6°，但在关闭 7 个二次流通道时流动矢量角有所降

低。在关闭二次流通道个数依次为 0–1–3–5 时，线性

度为 88.34%。

3）喷管在次控方向上的射流偏转整体线性度优

于主控方向，且未出现流动矢量角降低的现象，最大

流动矢量角为 5°，线性度可达 96%。

需要说明的是，一方面，目前实验采用的纹影和

总压耙均为二维测量手段，主要反映喷管中心对称

面上的流动特征。尽管喷管为轴对称构型且控制具

有周向对称性，该二维测量手段能够近似获得有效

的射流偏转总体趋势与核心控制特性，但对完整三

维流动结构的捕捉存在固有局限。后续研究可采用

PIV、聚焦纹影等流场观测技术，以更深入地揭示流

动细节。另一方面，本文仅对单一压比下多轴无源

流体推力矢量喷管的稳态偏转特性进行了研究，后

续可对提升这类喷管在高压比情况下的矢量控制效

果及动态响应特性开展进一步研究。
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