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分段式无源流体推力矢量喷管
线性控制特性研究

王怡，顾蕴松*，周宇航，史楠星
南京航空航天大学 航空学院 非定常空气动力学与流动控制工业和信息化部重点实验室，南京　210016

摘要：推力矢量技术是目前高性能飞行器的关键技术之一，按实现原理可分为机械式和流体式。流体式推力矢量技术因

结构简单、偏转响应快、能耗小得到了广泛关注。然而，现有的矩形流体式推力矢量喷管存在控制规律突跳、非线性的问题，

同时偏转角度有限，限制了该技术的工程应用。本文设计了一种新型的矩形分段式无源流体推力矢量喷管，通过多段壁板的

“阶梯式”二次流控制和改变初始被动二次流控制量 2 种控制策略，探究该新型喷管能否实现射流高线性度、大偏转角的矢量

控制。采用实验和数值模拟相结合的手段对该喷管射流偏转的力学特性和流场特性开展研究。研究结果表明：该分段式矢量

喷管通过“阶梯式”二次流控制提高了力矢量角变化曲线的线性度，增大了可控偏转角度，线性度由 62% 提高到 90.8%，最大

射流偏转力矢量角从 18°增大到 22°；当被动二次流的初始进出气面积比为 1.16 时，线性度进一步提高到 94.9%；此外，在射

流偏转过程中，近壁面未出现明显的分离泡结构，初步解释了该喷管实现线性连续控制射流偏转的原理。
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The linear control characteristic of the multi-wall passive fluidic thrust
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Abstract: The thrust vectoring technology is the key technology of high-performance aircraft,

which can be divided into the mechanical and the fluidic thrust vectoring technology. The fluidic

thrust vectoring technology has advantages of simple structure,  fast deflection response and  low

energy  consumption,  so  it  has  been  widely  studied.  However  the  problems  of  jump  and

nonlinearity of  the  control  law  exist  in  the  current  rectangular  fluidic  thrust vectoring nozzles.

Meanwhile  the  maximum  deflection  angle  is  small,  which  seriously  limits  the  engineering

application of this technology. A new type of the rectangular multi-wall passive thrust vectoring

nozzle  is developed  in this paper. In order to  figure out whether this new nozzle can realize the

vector control of the jet with high  linearity and  larger deflection angle, two control strategies of

the multi-section wall  under multi-wall  passive  secondary  flow  and  the  variation  of  the  initial

passive secondary  flow rate are employed. The characteristics of the dynamics and  flow  field of

the jet are studied by means of experiment and numerical simulation. The results show that these

control methods  improve  the  linearity  of  the  control  law  of  the  force  vector  angle,  and  the

effective deflection force vector angle is increased. The linearity of the control law increases from

62% to 90.8%, and the maximum deflection  force vector angle  increases  from 18° to 22°. When
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the initial inlet and outlet area ratio of the passive secondary flow is 1.16, the line-arity is further

increased to 94.9%. It is found that there is no obvious separation bubble structure near the wall

of  the  nozzle  during  jet  deflection,  which  preliminarily  explains  the  principle  of  the  linear

continuous control law of the nozzle.

Keywords: fluidic thrust vectoring of passive flow; passive secondary flow control; multi-wall

nozzle; linear control; jet flow characteristic

 0    引　言

推力矢量技术（Thrust Vectoring Control, TVC）

是目前高机动战斗机必备的关键技术之一，它不仅

能够为飞行器提供前飞所需的推力，还能提供矢量

力和力矩，对飞行器进行姿态控制，从而显著提高飞

行器的机动性、敏捷性和空中格斗能力[1]。

推力矢量技术根据实现原理可分为机械式和流

体式 2 种。自二十世纪六七十年代以来，各国研究人

员对机械式推力矢量技术进行了大量研究 [2-6]。机械

式推力矢量主要通过喷管型面的偏转来改变尾喷流

的流动方向，从而产生直接的矢量推力。目前，国内

外各种先进战机如 F−22、F−35、苏−35、苏−37 等都

采用了机械式推力矢量喷管 [7]。然而，机械式推力矢

量喷管存在活动部件多、结构复杂、重量大、偏转响

应慢等缺点，极大限制了其工程应用。与机械式推

力矢量相比，流体式推力矢量技术凭借“结构简单、

重量轻、偏转响应快、能耗低”等优点，逐渐受到研究

者的广泛关注。流体式推力矢量技术目前主要分为

4 种类型 [8]：激波矢量控制 [9-11]、喉道偏斜控制 [12-14]、逆

向流控制 [15-17] 和同向流控制 [18-19]。以上 4 种流体式推

力矢量技术均需外接高压气源或从发动机引气主动

产生二次流，这种“有源”控制方法会增大发动机负

担和系统复杂程度，导致发动机推力损失、管路复

杂、重量大，不利于流体推力矢量技术的进一步应

用。因此，亟需开发一种无需主动能量注入的“无源”
流体式推力矢量喷管，以克服上述“有源”流体推力

矢量喷管的缺点，进一步推进流体推力矢量技术的

应用转化。

2012 年，肖中云等 [20] 提出了一种新型流体推力

矢量技术，该技术采用射流自引射特性，通过限制被

动二次流流量的方法实现了矢量化控制推力转向。

这种采用被动二次流控制的方法喷管结构简化，重

量减轻，能耗降低。顾蕴松团队 [21-26] 前期已对该流体

式推力矢量喷管的力学特性、流动控制方法和控制

机理展开了研究：顾蕴松等 [21] 研发了一种基于合成

射流控制的喷管，射流最大偏角为 15°，可实现比例

控制；韩杰星 [22] 研究了控制缝及控制孔形式对无源

流体矢量喷管性能的影响；温俊杰 [23] 研究了稳态射

流流动特性以及射流偏转的流场特性和力学特性；

针对无源流体推力矢量喷管，该团队研究人员还在

热喷流 、水下喷流等不同条件下开展了验证实

验 [24-25]，并设计了无人验证机进行了飞行试验 [26]。

2022 年，史楠星等 [27] 开发了一个同步力和流场测量

系统，研究了射流偏转控制过程中流动结构的演变

及其对矩形喷管壁面压力和喷管整体受力的影响。

研究表明，分离泡的形成和破裂改变了近壁面的流

动状态，破坏了近壁面的质量流量平衡，导致射流矢

量角突跳，从而造成了非受控偏转。突跳是指喷管

在控制射流偏转的过程中，矢量角突然迅速增大或

减小的现象。它会使矢量喷管产生的控制力矩发生

突变，可能会导致飞行器姿态突然改变，严重情况下

会引发飞行事故。

为了更好地解决上述问题，受多段壁面研究 [28-29]

和多级环量控制 [30] 的启发，本文设计了一种基于

Coanda 效应的矩形分段式无源流体推力矢量喷管，

通过分段式二次流控制和改变初始被动二次流控制

量的方法来减缓突跳，提高控制曲线线性度，同时在

一定程度上增大极限矢量控制角度。分段式控制是

指沿流向设置多段倾斜壁面和多个被动二次流通

道，依照一定顺序控制被动二次流通道的开闭，使射

流完成多次偏转，即“阶梯式”偏转。本文采用实验和

数值模拟 2 种方法，针对上述 2 种控制方法下喷管

射流的力学特性、压力特性和流动结构开展研究，获

得分段式无源流体推力矢量喷管的力矢量角线性控

制曲线，分析该射流“阶梯式”偏转时的流场特性，总

结不同附壁状态下的流动结构，为无源流体推力矢

量技术的工程实际应用奠定基础。

 1    研究对象和方法

 1.1   实验模型及设备

首先对 2 种基准喷管模型的控制特性进行研
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究，作为新型喷管的对照实验。基准喷管模型有

2 种，一种是单段小偏角喷管（基准模型 1），一种是

单段大偏角喷管（基准模型 2）。喷管结构如图 1 所

示，图中 O为内喷管出口中心，x轴为喷管水平方

向，y轴为喷管宽度方向，z轴为喷管竖直方向。基

准喷管模型主要由单段 Coanda 壁面和被动二次流

通道组成，宽高比为 5∶1，结构参数如表 1 所示。
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图 1    基准喷管模型结构简图

Fig. 1    Schematic diagram of the Baseline nozzle
 

 
 

表 1    基准喷管模型结构参数表
Table 1    Structure parameter of the Baseline nozzle

喷管结构参数 基准模型1 基准模型2

内喷管段高度n/mm 30 30

内喷管段宽度w/mm 150 150

Coanda壁板长度a/mm 60 60

Coanda壁板倾角θ  18°  30°

 

基于多段短板代替传统单段长板的设计思路，

重点设计了一种新型基于 Coanda 效应的分段式无

源流体推力矢量喷管，如图 2（a）所示。该模型主要

由内喷管段、多段偏转 Coanda 壁面和多组被动二次

流通道组成。内喷管段为二元直喷管，宽高比为

5∶1。模型设置了 3 组不同参数的偏转 Coanda 壁面，

结构参数如表 2 所示，每对壁面上皆设有一组被动

二次流通道。通道的闭合度通过阀门控制，第一组

上、下侧阀门分别为 U1 和 D1，第二组为 U2 和 D2，

第三组为 U3 和 D3，主要作用为进行分段式控制，实

现主射流的“阶梯式”偏转。

对射流偏转情况下的静压腔和喷管壁面压力进

行测量，其中静压腔测压孔位和壁面测压孔位如

图 2（b）所示，从喷管出口到喷管尾缘的静压腔编号

分别为组 1、组 2、组 3。喷管共 24 个壁面测压孔，上下

侧各 12 个，从喷管出口到喷管尾缘依次编号为 1～

12，壁面测压孔具体位置如表 3 所示，坐标原点 O位

于喷管出口的中心处，l为喷管壁板总长度在 x轴的

投影。

实验在基于涵道风扇的小型射流发生装置中进

行，射流速度为 30 m/s，实验布局如图 3 所示。采用

六分量盒式天平对喷管的力学特性进行测量，其性

能参数如表 4 所示，其中 Fx、Fy、Fz和Mx、My、Mz

分别代表天平 x、y、z方向的力和力矩。采用 64 通

道压力传感器对喷管的静压腔及壁面压力进行测

量，该传感器为美国 SMI 公司 SMI−5652−001D 差压
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（a）分段式无源流体推力矢量喷管结构简图

（b）分段式无源流体推力矢量喷管测压孔位示意图

D1

h O
θ1 θ2

θ3

y

z

x

U3

a 3

a 2

a1

静压腔测压孔 壁面测压孔

测压钢管 测压软管

12

12

1

1

xO

l

 
图 2    分段式无源流体推力矢量喷管示意图

Fig. 2    Schematic  diagram  of  the  multi-wall  passive  fluidic  thrust
vectoring nozzle

 

表 2    分段式无源流体推力矢量喷管结构参数表

Table 2    Structure  parameter  table  of  the  multi-wall  passive  fluidic
thrust vectoring nozzle

喷管结构参数 值

内喷管段高度h/mm 30

内喷管段宽度w/mm 150

一段Coanda壁板长度a1 15

二段Coanda壁板长度a2 15

三段Coanda壁板长度a3 30

一段Coanda壁板倾角θ1  18°

二段Coanda壁板倾角θ2  24°

三段Coanda壁板倾角θ3  30°
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传感器 ，量程为 1 000 Pa，测量精度为满量程的

0.05%。通过烟流流动显示实验拍摄不同射流偏转状

态下的烟流流动图像，拍摄帧率为 3 000 帧/s，实验

装置包括高速相机、激光片光发生器和烟雾发生器。

 1.2   数值模拟方法
利用数值模拟（CFD）来对喷管流场特性进行辅

助研究。采用 ANSYS Fluent 对多段偏转壁板和不

同被动二次流控制量下的低速射流进行数值模拟。

选取 Realizable k–ε湍流模型，喷管进口的入流速

度设置为 30 m/s，数值模拟网络与边界条件如图 4

所示。
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图 4    数值模拟网络与边界条件

Fig. 4    Numerical simulation networks and boundary conditions
 

考虑到设计的新型喷管模型上下对称，理论上

射流上偏与下偏的流动结构相同，因此仅针对射流

上偏进行研究。如图 5 所示，称射流从中立到偏转状

态的过程为附壁过程、从偏转到中立状态的过程为

离壁过程。分段式喷管的附壁过程中射流由中立逐

渐上偏，上侧阀门 U1、U2、U3 依次关闭。离壁过程

中射流由上偏状态回到中立 ，上侧阀门 U3、U2、

U1 依次开启，下侧阀门 D1、D2、D3 完全开启。

 
 

U1 U1
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D2

D3
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附壁侧U2 U2
U3 U3

附壁过程

离壁过程

 
图 5    射流附壁、离壁示意图

Fig. 5    Diagram of the jet attachment and separation
 

Cp先进行了网格无关性验证。压力系数 定义为：

Cp =
p− p∞

0.5ρ∞v2
∞

（1）

p p∞ ρ∞
v∞

式中： 为当地静压， 为环境大气压， 为大气密

度， 为射流速度。

射流三段上偏时，对不同网格数量下的壁面压

力分布进行了验证，结果如图 6 所示。结果显示，当

网格数量 N超过 14.2 万后，喷管的壁面压力的分布

基本一致，因此最终选取网格整体数量为 14.2 万。

为了验证数值模拟所选湍流模型及所设边界条

件的合理性，将设计的分段式喷管模型的实验测量

 

l = 0.054 m表 3    壁面测压孔位分布（ ）

l = 0.054 mTable 3    Distribution of the wall pressure tap ( )

测压孔编号 上、下壁面位置（x/l）

1 0.09

2 0.15

3 0.21

4 0.35

5 0.41

6 0.47

7 0.61

8 0.68

9 0.74

10 0.81

11 0.87

12 0.94
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图 3    分段式无源流体推力矢量喷管特性研究实验平台

Fig. 3    Experimental  setup  for  the  characteristics  research  of  the
multi-wall passive fluidic thrust vectoring nozzle

 

表 4    天平静校准性能

Table 4    Static calibration performance of the balance

质量 设计载荷 准度/% 精度/%

Fx 3 kg 0.31 0.21

Fy 10 kg 0.43 0.19

Fz 3 kg 0.40 0.11

Mx 1 kg·m 0.30 0.22

My 1 kg·m 0.46 0.24

Mz 2 kg·m 0.30 0.17
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数据与数值模拟得到的壁面压力分布结果进行了对

比，结果如图 7 所示。结果表明，实验数据与计算结

果吻合较好，说明选择的湍流模型及边界条件合

适。其中，射流向上壁面偏转时，上侧壁面为附壁

侧，下侧为离壁侧。
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图 7    分段式喷管实验和数值模拟的壁面压力分布对比

Fig. 7    Comparison of  wall  pressure distribution between experimen-
tal and numerical simulation of the multi-wall nozzle

 

 2    结果与分析

 2.1   阀门控制定义

δ1

被动二次流的入口面积即阀门初始状态的开启

面积。基准喷管的阀门闭合度 定义为：

δ1 =
∆S

S1

（2）

S1

∆S

0 ⩽ δ1 ⩽ 1

式中 ： 为单侧一个阀门初始状态的开启面积 ，

为单侧阀门与初始状态相比关闭的总面积。以射

流上偏为例， 代表上侧阀门逐渐由开到关。

δ分段式喷管的阀门闭合度 定义为：

δ =
∆S

S
（3）

S式中 ： 为单侧 3 个阀门初始状态的开启总面积，

S = S1 + S2 + S3 ∆S

0 ⩽ δ ⩽ 0.33

0.33 < δ ⩽ 0.67

0.67 < δ ⩽ 1

， 为单侧阀门与初始状态相比关

闭的总面积。以射流上偏为例，下侧 3 个阀门在控制

过程中保持开启状态不变， 表示上侧一

段阀门 U1 逐渐由开到关 （ U2、 U3 完全开启 ） ；

表示上侧二段阀门 U2 逐渐由开到关

（U1 完全关闭，U3 完全开启）； 表示上侧

三段阀门 U3 逐渐由开到关（U1、U2 完全关闭）。

ε

为了研究不同阀门初始状态对力矢量角变化曲

线的影响，通过改变被动二次流的入口面积，即上下

侧 6 个阀门的初始开启面积（上下侧 6 个阀门初始开

启面积相同），定义初始进出气面积比 为：

ε =
S′

SO
（4）

S′ S′ =

S1
′ + S2

′ + S3
′

SO

式中 ： 为改变后的被动二次流入口面积 ，

，即单侧 3 个阀门初始开启总面积，

为上侧被动二次流通道的出口面积，如图 8 所示。
  

被动二次流通道
S

SS ′入口面积

出口面积

S ′{

SO
SO 

图 8    被动二次流通道入口面积、出口面积示意图
Fig. 8    Inflow  area  and  outflow  area  of  passive  secondary  flow

channel
 

 2.2   基准喷管模型的矢量力控制规律
本节对单段喷管力矢量角的突跳现象进行研

究，以得到单段基准喷管模型的力学特性，作为分段

式喷管特性的对照组。

θF射流力矢量角 定义为：

θF = arctan Fz

Fx

（5）

∆θF,max θF,max

γ

线性度计算方法如下：首先采用最小二乘法对

控制曲线进行线性拟合，射流力矢量角最大偏差

（ ）与射流力矢量角满量程输出（ ）的百

分比即为非线性度。进一步地，线性度 定义为：

γ = 1− ∆θF,max

θF,max
× 100% （6）

δ1
θF

图 9 给出了单段基准模型 1 和基准模型 2 的矢

量角变化曲线。图中横坐标为阀门闭合度 ，纵坐标

为射流的力矢量角 。黑色实线为阀门逐渐关闭时

射流附壁过程的力矢量控制规律，红色虚线为阀门

逐渐打开时射流离壁过程的力矢量控制规律。

0 ⩽ δ1 ⩽ 0.2

从图 9 中能够看出，单段基准模型 1（壁角为

18°）在阀门闭合度 时 ，射流力矢量角
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图 6    网格无关性验证

Fig. 6    Grid independence verification
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θF 0.2 < δ1 ⩽ 0.3 θF δ1
δ1 > 0.3 θF δ1

62%

δ1

从 0°增大到 3°；在 时， 随着 的增

大迅速从 3°突跃至 16°；在 后， 随着 的增

大变化缓慢，最大力矢量角为 18°，力矢量角控制规

律的线性度为 。这说明单段小偏角的基准模型

1 在射流偏转控制曲线中存在明显的突跳问题。随

着阀门闭合度 的变化，单段基准模型 2（壁角为

θF30°）的射流力矢量角 始终较小。说明单段大偏角

的喷管随着阀门的控制，射流一直保持中立状态，表

明基准模型 2 由于壁角过大，射流偏转控制失效。

根据实验结果，基础构型的单段无源流体推力

矢量喷管在矢量控制中存在的主要问题有：单段小

偏角的基准模型 1 在控制过程中存在突跳问题，而

单段大偏角的基准模型 2 则存在控制失效现象。针

对这些问题，本文设计了一种新型的无源流体推力

矢量喷管，以实现削弱突跳的同时，又在一定程度上

增大最大矢量角的目标。

 2.3   分段式喷管的矢量力控制规律
下面对设计的新型分段式无源流体推力矢量喷

管进行研究。该喷管的设计思路为：首先将单段偏转

壁板分割为多段偏转壁板，各段壁板具有不同的偏

转角度；然后在每段壁板上均布置被动二次流通道，

通过依次控制各段被动二次流通道的开闭，实现射

流的阶梯式偏转控制。不同射流状态下的阀门闭合

度如表 5 所示。各个被动二次流通道的进出气面积

比为 1∶2.32。
 
 

表 5    不同射流状态下的阀门状态（○代表阀门开， × 代表阀门关）

Table 5    Closed condition of valves in different jet states （○ represents that the valve is opened, while × represents that the valve is closed）

射流偏转状态 U1 U2 U3 D1 D2 D3

中立 ○ ○ ○ ○ ○ ○

一段上偏 × ○ ○ ○ ○ ○

二段上偏 × × ○ ○ ○ ○

三段上偏 × × × ○ ○ ○

 

θF

分段式喷管模型如图 2 所示，按顺序控制 U1、

U2、U3，喷管产生的射流力矢量角 的控制规律如

图 10 所示。该分段式喷管矢量控制规律的线性度为

θF,max90.8%，射流偏转的最大力矢量角 达到 22°。但

是，图 10 的结果表明，每段阀门控制初始阶段，力矢

量角随阀门闭合度变化不大，控制曲线的斜率较

小。这表明在这些控制区域内，喷管射流对被动二

次流的变化不敏感，因此定义这 3 段区域为该分段

式喷管的“控制死区”，即图 10 中①②③所示区域。

为了分析上述控制死区的成因，对该分段式喷

管上、下侧被动二次流通道压差随阀门闭合度的变

化规律进行了研究，结果如图 11 所示。被动二次流

通道静压即静压腔的静压。

∆Cp压差系数 定义为：

∆Cp = Cpd − Cpu （7）

Cpd Cpu式中： 为喷管下侧静压腔压力系数， 为喷管上

侧静压腔压力系数。

对比图 10 和 11 能够观察到：一段上下侧静压腔
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图 9    单段基准喷管模型力矢量角随阀门闭合度变化曲线

Fig. 9    Angular change curve of the force vector of the single-section
baseline nozzle with valve closing
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图 10    分段式喷管力矢量角随阀门闭合度的变化曲线

Fig. 10    Angular  change  curve  of  the  force  vector  of  the  multi-wall
nozzle with valve closing
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压差随阀门闭合度的变化趋势与控制曲线基本一

致，在每段阀门控制的初始阶段，静压腔压差变化曲

线上也存在一个控制死区，这也侧面反映了此时力

矢量角没有变化，说明一段静压腔压差变化趋势能

够直接反映分段式喷管力矢量角的变化。二段上、

下侧静压腔压差在一段阀门闭合时变化缓慢，在二、

三段阀门闭合后增大。三段上、下侧静压腔压差在

一、二段阀门闭合时变化缓慢，仅在三段阀门闭合后增大。

除此之外，还对喷管的壁面压力分布情况进行

了监测记录，结果如图 12 所示。图 12 中蓝色图例为

射流一段上偏时的壁面压力分布，可见附壁侧存在

负压，且沿壁面流向逐渐下降。红色图例为射流二

段上偏时的壁面压力分布，与一段相比，附壁侧负压

有较大提升，说明射流进一步偏转。在一、二段交接

处存在壁板偏折，导致局部负压提升。绿色图例为

射流三段上偏时壁面压力分布，其显示附壁侧负压

进一步提升；从壁面流向压力分布可以看出，此时射

流进一步偏转。通过上述不同射流偏转状态下的壁

面压力分布可以看出：随着阀门的逐渐关闭，附壁侧

负压逐渐增大，射流两侧压差逐渐增大，驱使射流逐

步实现大角度偏转。

γ
θF,max

综上所述，该新型分段式喷管通过增加偏转壁

板数目、设置多处被动二次流控制点位，得到了 2 个

较好的射流矢量控制效果：一是提高了整体控制曲

线线性度， 由 62% 增大到 90.8%；二是增大了偏转

的最大可控角度， 由 18°增大到 22°。

 2.4   分段式喷管的控制死区优化

尽管提出的新型分段式喷管拥有线性度高、最

大矢量角大的优点，但在 2.3 节的研究中发现，该新

型喷管在控制过程中仍然存在控制死区问题。为了

探究能否进一步消除或减缓控制死区，增大控制的

线性度，开展了分段式喷管的控制死区优化研究。

S′

ε

从 2.3 节的研究可知，射流发生偏转的驱动力来

源于射流两侧的压差。而压差的改变与阀门闭合度

直接相关。从图 11 可以看出，在 3 个控制死区中，射

流两侧静压腔压差随阀门闭合度的增大没有明显变

化。针对这一问题，在分段式喷管的基础上，提出了

改变初始被动二次流控制量的方法。该方法通过改

变所有阀门初始状态开启的总面积 ，来改变被动

二次流的初始进、出气面积比 。采用此方法可改变

初始被动二次流流量，从而改变阀门控制射流偏转

的敏感度。

S′

ε
选取不同的总面积 进行研究，其初始进出气

面积比 分别为 2.32、1.86、1.16。图 13 给出了分段式

喷管在不同初始被动二次流控制量下的力矢量角变

化曲线。阀门控制顺序为 U1、U2、U3，控制 U1、
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图 11    分段式喷管上下侧静压腔压力差系数随阀门闭合度的变化曲线

Fig. 11    Change curves of the pressure difference coefficient of upper
and lower hydrostatic chambers of the multi-wall nozzle with
valve closing

 

−0.8

−0.6

−0.4

ΔC
p

−0.2

0

0

一段壁板 二段壁板 三段壁板

0.2 0.4 0.6 0.8 1.0
x/l

一段偏附壁侧，实验
二段偏附壁侧，实验
三段偏附壁侧，实验
一段偏离壁侧，实验
二段偏离壁侧，实验
三段偏离壁侧，实验
一段偏附壁侧，CFD
二段偏附壁侧，CFD
三段偏附壁侧，CFD
一段偏离壁侧，CFD
二段偏离壁侧，CFD
三段偏离壁侧，CFD

 
图 12    不同射流状态下的分段式喷管壁面压力分布

Fig. 12    Pressure  distribution  on  the  wall  of  the  multi-wall  nozzle
under different jet states
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ε图 13    不同初始进出气面积比 下，分段式喷管力矢量角随阀门闭合度

的变化曲线

ε
Fig. 13    Angular  change  curve  of  the  force  vector  of  the  multi-wall

nozzle with valve closing under different 
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S′

S′

ε = 2.32

ε = 1.16

U2、U3 使其总面积由初始状态 逐渐减小至 0；下

侧 3 个阀门 D1、D2、D3 保持初始状态总面积 不

变。其中 的状态即为 2.3 节中喷管初始阀门

完全开启的状态。结果表明，随着初始进出气面积

比逐渐减小，射流的最大力矢量角逐渐减小，力矢量

角的线性度有所提高。在 时，控制死区基本

消除。

ε = 1.16

从图 13 可以看出，当初始进出气面积比较大

时，最大力矢量角较大，但控制曲线的线性度较低；

当初始进出气面积比较小时，线性度提高，但最大力

矢量角减小。因此，为了平衡最大力矢量角和线性

度，选取被动二次流 状态开展进一步研究。

ε = 1.16

ε = 1.16

θF,max = 19◦

图 14 给出了该分段式喷管模型在 时，

射流附壁及离壁过程的力矢量角变化曲线，阀门控

制顺序为 U1、U2、U3。从图中能够看出：分段式喷

管模型在 的状态下，控制曲线的突跳基本消

除，线性度从 2.3 节的 90.8% 进一步提高到 94.9%；

偏转的最大力矢量角 ，与 2.3 节相比略

有下降。在此状态下，线性度有了进一步提升，“控
制死区”基本消除。
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ε = 1.16图 14    时分段式喷管力矢量角随阀门闭合度的变化曲线

ε = 1.16
Fig. 14    Angular  change  curve  of  the  force  vector  of  a  multi-wall

nozzle with valve closing while 
 

图 15 是 ε = 1.16 状态下，分段式喷管模型各段

上下侧静压腔压差随阀门闭合度的变化曲线。由图

可见：此时一段上、下侧静压腔压差在各段阀门初始

阶段的控制死区基本消除，与图 14 的控制曲线趋势

类似。

1.16

本节通过改变初始被动二次流控制量的方法，

进一步提高了控制的线性度。在被动二次流初始进

出气面积比为 时，线性度从 90.8% 提高到 94.9%，

最大力矢量角从 22°下降到 19°。通过多段壁板阶梯

式控制和改变初始被动二次流控制量的 2 种手段的

综合应用，在消除突跳的基础上，实现了该新型喷管

的线型比例控制。

 2.5   分段式喷管射流偏转流动结构研究

为了分析不同射流偏转状态下该分段式喷管的

流动特性，采用激光片光切片烟流显示技术获取射

流的瞬态流动结构，并利用数值模拟辅助获得了湍

动能（TKE）分布云图，通过分析得出典型状态下的

流动拓扑结构。图 16 为分段式喷管射流处于中立时

的流场结构，此时射流保持中立状态。从图 16（b）中

可以看到射流核心区、剪切层和回流等典型流动结

构。此时上下侧均存在尾缘倒吸区，剪切层旋涡与

喷管壁面没有接触。

图 17 为喷管射流处于一段上偏时的流场结构，

此时射流完成一段偏转。该状态中，上侧的尾缘倒

吸区变窄，下侧尾缘倒吸区变宽，射流的剪切层旋涡

撞击到一段壁面上，但射流没有完全附壁，二、三段

的被动二次流和尾缘倒吸区的回流仍然能够流入上

侧的近壁区域。一段上偏时，喷管上壁面的一段阀

门闭合后，一段被动二次流被切断，此时上侧壁面压

力降低，上下侧产生压差，驱使射流产生一段上偏，

同时也减小了尾缘回流通道的面积。

图 18 为喷管射流处于二段上偏时的流场结构，

此时射流完成二段偏转。该状态中，上侧尾缘倒吸

区进一步减小，下侧尾缘倒吸区继续增大，射流剪切

层旋涡撞击到二段壁面上，射流完成二段附壁，三段

被动二次流和尾缘回流仍然存在。射流二段上偏

时，关闭喷管上壁面二段阀门，二段被动二次流也被

切断，此时上侧壁面压力进一步降低，上下压差增

 

0.8

0.6

0.4

ΔC
p

0.2

0

0

一段阀门 二段阀门 三段阀门

0.2 0.4
δ
0.6 0.8 1.0

组1静压腔，附壁
组2静压腔，附壁
组3静压腔，附壁
组1静压腔，离壁
组2静压腔，离壁
组3静压腔，离壁

 
ε = 1.16图 15    时，分段式喷管上下侧静压腔压力差系数随阀门闭合
度的变化曲线

ε = 1.16

Fig. 15    Change curves of the pressure difference coefficient of upper
and lower hydrostatic chambers of the multi-wall nozzle with
valve closing while 
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大，射流附着到二段壁面上，主射流与上壁面的距离

进一步减小，尾缘回流通道宽度随之减小。

图 19 为喷管射流处于三段上偏时的流场结构，

此时射流完成了三段偏转。该状态中，上侧尾缘倒

吸区基本消失，下侧尾缘倒吸区进一步增大；射流剪

切层旋涡撞击到三段壁面上，射流完成三段附壁，基

本切断了回流的流量补充。三段上偏时，关闭喷管

上壁面三段阀门，上侧没有被动二次流补充，上侧壁

面压力继续降低，上下侧压差增大，射流附着到三段

壁面上，上侧尾缘回流消失。

本团队前期的研究 [27] 表明，在基础构型的单段

无源流体推力矢量喷管中，射流附壁侧近壁面存在

分离泡结构。而随着射流偏转，分离泡结构的生成

和破裂是导致偏转控制规律突跳的根本原因。从本

节针对新型分段式喷管 4 种不同射流状态的流动结

构分析能够看出：射流在偏转过程中，存在射流核心

区、射流剪切层、尾缘倒吸区等典型流动结构，主射

流随各段阀门依次闭合逐渐上偏，在射流偏转过程
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（a）中立的烟流结果

（b）中立的湍动能分布云图
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图 16    中立时的流场示意图

Fig. 16    Schematic diagram of the flow field when the jet is detached
to the wall
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（a）一段上偏的烟流结果

（b）一段上偏的湍动能分布

（c）一段上偏的流动拓扑图 
图 17    一段上偏时的流场示意图

Fig. 17    Schematic diagram of the flow field when the jet  is attached
to the first wall
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中，附壁侧近壁面没有出现明显的分离泡结构。因

此，新型的分段式喷管通过设计“多段短板”替代传

统的“单段长板”，消除了射流偏转过程中的分离泡

结构，从而消除了偏转控制中的突跳和非线性，实现

了高线性度大偏角的连续矢量控制。

 3    结　论

本文设计了一种新型的分段式无源流体推力矢

量喷管，通过实验和数值模拟方法研究了该喷管的

控制特性。主要结论如下：

γ

θF,max

1） 该分段式喷管通过分段式控制和阶梯式偏转

消除了突跳和非线性，将该分段式喷管力学控制曲

线的线性度 由 62% 提高到 90.8%；增大了射流矢量

偏转的最大可控角度， 由 18°增大到 22°。

2） 通过改变初始被动二次流控制量，对分段式

喷管的控制死区进行了优化，进一步提高了矢量控
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（a）二段上偏的烟流结果

（b）二段上偏的湍动能分布

（c）二段上偏的流动拓扑图 
图 18    二段上偏时的流场示意图

Fig. 18    Schematic diagram of the flow field when the jet  is attached
to the second wall
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（a）三段上偏的烟流结果

（b）三段上偏的湍动能分布

（c）三段上偏的流动拓扑图 
图 19    三段上偏时的流场示意图

Fig. 19    Schematic diagram of the flow field when the jet  is attached
to the third wall
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制线性度 ，在被动二次流初始进出气面积比为

时，线性度由 90.8% 进一步提高到 94.9%。

3） 该多段式喷管实现高线性度、大偏角的连续

矢量控制的原理为：通过“多段短板”替代传统的“单
段长板”，消除了射流偏转过程中的典型分离泡结

构，从而消除了偏转控制中的突跳现象。

今后需对分段式喷管能够实现线性控制的物理

机制以及宽速域下的控制规律进行进一步的研究和

分析。
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