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流体推力矢量技术的应用验证研究
进展
瞿丽霞*，李岩，白香君
中国航空研究院，北京 100012

摘 要：流体推力矢量（fluidic thrust vectoring，FTV）技术是利用二次流诱导主流偏转、实现推力转向的新型流动控制技术。

概述了FTV技术的空气动力学原理，详细综述了FTV技术的应用验证研究进展，对FTV技术未来发展提出了几点建议：开

展FTV喷管几何参数的精细化设计以实现高效可靠的推力矢量控制；通过不同层次的系统集成验证加速推动FTV技术的

工程应用；探索环量控制机翼（circulation control wing，CCW）和FTV协同控制完全替代活动舵面的最优方案。
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推力矢量控制（thrust vectoring control，TVC）技术是指

推进系统既能为飞行器提供前飞推力，还能使发动机推力转

向，同时或单独产生俯仰、偏航、滚转的控制力及力矩，可以

直接对飞行器姿态进行控制或者取代部分舵面的控制功能，

实现原有飞行器无法做到的机动或大迎角飞行。TVC通常

被分为机械式和流体式两类[1-2]。公开资料显示，已应用机

械式推力矢量技术并装备形成战斗力的军机有美国的F-22

和俄罗斯的苏-35。但由于结构重量（质量）大、活动部件多、

偏转机构复杂、主喷流偏转响应慢、推力损失大等固有缺陷，

一定程度上阻碍了机械式推力矢量技术在飞机上的应用[3]。

流体推力矢量（FTV）技术属于主动流动控制技术范畴，一般

是通过在结构固定的喷管上用射流或引气的方式调控主流

流量和方向，从而产生推力矢量[4]。无运动部件的结构特

点，使得FTV不但规避了机械式TVC的固有缺陷，同时在隐

身、减重、机动等方面比机械式 TVC 优势显著。理想状况

下，FTV可为高机动飞机提供足够的俯仰控制力矩，也可为

无尾／飞翼布局飞机提供三轴稳定性控制力矩[2]。

1 FTV技术的空气动力学原理
从空气动力学角度来讲，FTV技术可以分为激波控制

和科恩达（Coanda）控制两类。其中，激波控制类包括激波

矢量、喉道偏置和双喉道矢量等，控制原理类似，即在喷管

不同位置注射二次流产生斜激波来改变主流方向，进而实

现推力矢量化，如图1所示。激波控制的矢量控制规律曲线

线性度较好，但是由于主喷流需要穿过激波使推力损失大、

总矢量偏角小，导致能耗高效率低。Coanda控制包括逆向

流、同向流以及无源二次流等，其控制原理均以Coanda壁面

为主要构型，借助Coanda效应同时利用二次流与发动机主

喷流剪切层的相互作用实现矢量控制，如图2所示。Coanda

控制与激波控制相比，能够获得相对较大的矢量角和较高

的控制效率[5-8]。表1列出了几种常见的激波控制和Coanda

控制的FTV技术性能对比，可以看出，Coanda控制的推力矢

量控制效率和推力系数总体上高于激波控制。但是Coanda

控制在某些情况下存在推力矢量偏转规律曲线非线性、迟

滞和突跳等问题。随着人们对 Coanda效应 FTV 技术的探

索，这些问题已有初步解决方案。本文主要讨论基于

Coanda效应的FTV技术应用验证研究进展。

2 FTV技术的应用验证
参考文献［1]、参考文献[2]、参考文献[5]~参考文献[8］

对FTV技术的工作机理机制、数值模拟方法、试验技术等进

行了详细的综述。美国 Rohr 公司联合美国航空航天局
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（NASA）兰利研究中心于 1993 年首次提出基于 Coanda 壁

面的吹气控制方法，这是同向流控制的雏形。随后，国外多

位学者[10-20]对同向流 FTV 技术开展了深入、系统的研究。

北约从 20 世纪 70 年代开始实施“创新控制效应器”

（Innovative Control Effectors）项目，开发主动流动控制

（AFC）技术，并于2013年联合多家机构成立了AVT-239任

务组（NATO AVT-239），针对流动控制技术应用于未来无

人机系统开展 5年性能评估[21]。北约、英国BAE系统公司

虽已将流体飞行控制技术推进到装机试飞阶段，如2010年

9月试飞的DEMON无人机和 2019年 5月首飞的MAGMA

无人机，但实际装备流体矢量喷管进行飞行控制的飞机较

少。据猜测，美国的X-36、X-45可能使用了流体矢量喷管

控制偏航，以取代垂尾。国内近年来比较有代表性的是南

京航空航天大学FTV研究团队[6-8,22,23]，针对小雷诺数、小尺

寸验证机（如“暗流”“驭风”）开展了较为系统的研究，但在

大雷诺数、大尺寸验证机上的适用性有待进一步研究。鉴

于上述流动控制技术的前传扰动机理，目前已有的相关应

用验证研究均集中在亚声速范围内开展。

2.1 基于Coanda效应的同向流FTV技术

DEMON 无人机的两次飞行测试展示了 FLAVIIR

（Flapless Air Vehicle Integrated Industrial Research）项目集成

的CC滚转控制、先进飞行控制等诸多技术，尚未对FTV系

统进行飞行测试，但该系统已在曼彻斯特大学风洞中成功展

示[24]。 DEMON 的飞行速度范围为 38~60m/s。为了在

DEMON上实现完全流动控制飞行，牺牲了项目指标中机动

性、速度、载重等关键指标，整机重量（质量）也从计划的50kg

增加到90kg[24-26]。DEMON的流体飞行控制系统由CCW和

FTV喷管两部分组成[27]（见图3）。CCW是基于Coanda效应

改变空气沿机翼表面的流动方向，从而产生相应的控制力矩

来实现滚转控制，通过控制边界层流动，该系统还可以在飞

行器起飞和降落阶段提供更大的升力；FTV喷管利用发动机

推力矢量化来进行控制，通过二次流引导主流从安装在矩形

排气喷嘴中的Coanda表面流出以控制飞行姿态。

DEMON使用的流体飞行控制系统由发动机引气驱动

时，下降飞行需要回油门减速，是最关键的飞行条件；若携

带辅助动力系统供气，CCW和FTV不受发动机影响，但会

增加飞机重量和组装成本[28]。为确保飞行安全，DEMON

无人机在详细设计阶段采用了第二种方案[24]，这也是导致

飞机超重的主要原因之一。

Crowther等[27]描述了DEMON无人机流体飞行控制系统
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图1 基于激波的FTV控制原理图[2]

Fig.1 Principles of FTV control based on shock wave effect[2]

表1 几种常见FTV技术的性能对比

Table 1 Performance comparison of several common

FTV technologies

FTV技术

激波矢量

喉道偏置

逆向流

同向流

推力矢量控制效率

（0.9°~4°）/1%

（1.4°~2.2°）/1%

（14°~16°）/1%

（1.8°~2.4°）/1%

推力系数

0.86~0.94

0.94~0.98

0.92~0.97

0.98
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图3 DEMON演示验证平台架构和主要系统部件［27］

Fig.3 Overview and main system items of the

DEMON UAV[27]
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图2 基于Coanda效应的FTV控制原理图[9]

Fig.2 Principles of FTV control based on Coanda effect[9]
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的详细设计过程。整个流体飞行控制系统选型所用参考数

据来自风洞缩比试验、一维喷管模拟、理论分析和已有流动

控制经验等。其中，FTV喷管的设计难度很大，型面设计和

关键参数如图 4所示。主喷管从方形入口过渡到矩形出口，

矩形截面长宽比AR为10且面积为4410mm2。管道出口截面

面积为进气口截面面积的95％，并线性过渡。FTV喷管是一

个环绕发动机主喷管出口的套环组件，并为辅助控制喷嘴提

供上下Coanda壁面以及上下充气室。发动机出口的喷流管

由1mm厚的钛板焊接制成，FTV喷管由钛坯加工而成。

FTV喷管的关键几何特征在平行于喷管中心线的垂直

横截面，如图4（b）所示。充气室的上半部分和下半部分被压

在一起以形成副喷嘴出口槽，其高度由多个槽口垫片确定

（见图4（d））。FTV喷嘴沿流向的横截面如图4（c）所示。主

喷嘴曲率根据经验定为 0.2，即给定主喷嘴槽高度为 20mm，

则所需Coanda壁面半径为105mm。考虑飞行器的纵向配平

和机动性能需要，主喷流的最大偏转角目标定为20°，根据经

验折算为所需的Coanda壁面终止角 35°。副喷嘴详细设计

如图4（d）所示，高度为0.25mm，曲率为0.0024。较低的曲率

值，可以实现足够的二次流附着。FTV喷嘴平面图如图4（e）

所示，喷嘴后掠角与机翼后缘后掠角均为 40°。未偏转的主

喷流方向平行于喷嘴中心线，而二次流方向垂直于槽唇。使

用后掠Coanda壁面进行矢量化处理会将俯仰和偏航分量引

入主喷流。DEMON的FTV喷管绕飞机中心线左右对称，且

两侧二次流相同，故喷管两侧的侧向力抵消，仅有法向力。

考虑到后掠Coanda壁面进行矢量引导的偏斜属性，如何定

义FTV喷管三维几何形状就显得相当关键，当前所用喷管构

型几何较为简单，但可能不是最佳型面。

由于装备FTV系统需要修改主喷管和喷嘴，进而导致

发动机效率有所损失，但只要主流在二次流作用下不附着

在Coanda壁面上，该损失将小于动力系统中的其他损失。

与均匀圆管相比，使用圆形入口、矩形出口的喷管会造成额

外的总压损失和喷嘴重量增加。Sobester[29]的CFD分析结

果表明，对喷管几何形状的精细化设计可将压力损失降低

至4％。Burley等[30]研究了喷嘴重量与出口截面长宽比AR

之间的关系，计算出AR=10的矩形喷嘴重量大致是圆形喷

嘴的 1.6 倍。Gill[13]研究了在喷管上增加 FTV 设备而产生

的推进效率和重量效应。

Gill 等［13，27，31］对 FTV 系统进行了初步的静态测试，在

不同的发动机工况下测量了推力矢量角以及法向和纵向推

力分量，得到的控制响应曲线如图5所示。横坐标为二次流

与主流流量之比；纵坐标为喷嘴法向力系数CZ，定义为喷嘴

法向力与主喷流动量之比。主喷流的偏转矢量角由 sinδ=CZ

给出。FTV控制响应特性具有独特的“N”形特征，中间有一

个反向控制区域（负增益），而两侧各有一个正向控制区域

（正增益）。其中，反向控制获得的增益是正向控制的10倍；

完全控制所需要的引气量也由10%减小到1%[9]。可见，反

向控制区域效率更高，但控制响应易出现诸如双稳态的问

题。实践表明，只要根据流量范围确定合适的控制阀尺寸，
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图4 DEMON的FTV喷管设计［27］

Fig.4 FTV nozzle design for DEMON［27］

则控制响应就能具有足够的线性度[13]。

2.2 基于Coanda效应的法向流FTV技术

MAGMA 无人机是基于 SACCON 方案开发的。Warsop

等[32]介绍了MAGMA的设计理念和布局，以及成功实施新型

流动控制技术所需的系统工程，并给出了地面和飞行试验的

性能数据。MAGMA 实施的 FTV 喷管如图 6 所示，基于

Coanda效应的法向流FTV控制响应的试验评估如图 7所示。

FTV喷管设计用于亚声速主喷流（MAGMA发动机喷流的峰

值马赫数约0.8），通过台阶下游的法向二次流控制孔而被矢量

化。引入台阶是为了消除亚声速FTV喷管的迟滞和双稳态现

象，代价是控制增益降低。通过增加喷嘴沿垂直于流向的横

截面长宽比，可提高此类FTV喷管的效率。因此，喷嘴结构沿

Z轴较短而沿Y轴较长，如图6（a）所示。

MAGMA的FTV喷管使用椭圆形而不是矩形截面，可

通过简单的薄板将上游喷管与来自发动机的圆形排气管连

接在一起，这样工程复杂性和成本最小。椭圆形还有助于

以最小重量提供结构稳定性，这是实现MAGMA所需重心

位置的关键因素。为了使喷管横截面保持恒定，当管道从

圆形变为椭圆形时，必须从圆锥形开始，且面积沿流向增

大。FTV喷管的关键设计参数是Coanda壁面半径与喷嘴

高度之比（设置整个系统增益）、台阶高度与喷嘴高度之比

（设置控制响应特性）和 Coanda 壁面终止角（设置最大效
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图5 同向流FTV喷管控制响应曲线［13，27，31］

Fig.5 Control response curve with a co-flow FTV nozzle[13,27,31]
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图6 MAGMA的FTV喷管组件和关键特征[32]

Fig.6 FTV nozzle assembly and key features of MAGMA[32]
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图7 MAGMA的FTV试验评估结果[32]

Fig.7 FTV experimental evaluation of MAGMA[32]
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率）。这些比值最初根据二维 RANS CFD研究确定，然后

根据适当的设计折中做出选择。MAGMA 所用的 FTV 喷

管优先考虑良性控制响应，而不是高增益。通过绕椭圆周

长扫掠中心线获得FTV喷嘴三维几何形状，使得喷嘴各横

截面形状自相似。喷嘴使用材料为钛，采用3D打印技术制

造，壁厚为0.5mm。弯曲壁面壳结构具有足够的刚性，中央

分隔板可承受由于推力矢量载荷而产生的弯曲力。

如图7（a）所示，MAGMA的FTV喷管能够提供良性控

制响应[32]。常见的同向流FTV喷管若要实现高效控制，不

仅要控制绝对压力，还必须控制上下两个充气室之间的压

力差。而法向流FTV喷管的使用则大大简化了这一过程，

且制造更加容易。同时，控制响应中心的“死区”被消除，控

制系统能够以类似于控制常规舵面的方式进行推力矢量控

制。最大矢量偏转角约为10°时，只需要大约2％的发动机

核心流量进行驱动。Afilaka[18]等的研究表明，通过进一步

优化几何和提高制造精度，这种FTV控制可以将增益和矢

量角提高大约一个数量级。然而，从可靠性和飞行安全的

角度来看，MAGMA 的 FTV 喷管主要考虑因素是结构强

度，并尽量降低制造公差和操作条件对喷管性能的影响。

图 8（a）给出了 MAGMA 上的发动机和引气分配示意

图[9]。在布置基本内部系统时，关键考虑因素是飞机常规

控制方案和流动控制方案之间的区别。综合考虑流体飞行

控制系统的引气需求，MAGMA集成了简单的HAWK发动

机，使得流体飞行控制系统对发动机性能影响最小，且飞行

控制系统与发动机控制系统的紧密耦合（飞行控制权取决

于油门）。图 8（b）为 MAGMA 流体飞行控制系统管道布

置[32]。发动机引气最大压力为4×105Pa，温度约为200℃，因

此紧邻发动机下游且靠近喷射管位置均使用铝管。其他管

道都选用柔韧性较好、易于安装的标准化PTFE管道（外径

15mm，内径13mm，最小弯曲半径大约20cm）。

MAGMA试飞目的是对CCW和FTV的适用性进行验

证。最初飞行使用常规控制进行起飞、着陆和转弯，而流体

飞行控制系统仅在直线和平飞时才打开。在流体飞行控制

系统“关闭”模式下，内侧和外侧控制面提供所有飞行控制

功能。若流体飞行控制系统发生“故障切换”，则控制面有

足够控制权以克服流体飞行控制系统的控制功能，并使飞

机恢复正常飞行。

NATO AVT-239任务组针对两款有可能应用流体飞行

控制技术的无尾布局飞机方案（ICE 和 SACCON）开展评

估[33-41]。任务组构想了三个典型飞行状态：在 9150m高度

分别以马赫数0.9（ICE）和0.8（SACCON）“进入战场”；以规

避等机动动作“退出战场”和“起降”。聚焦“进入战场”的第

一阶段评估结果认为对于无尾布局飞机，必须使用流体推

力矢量来控制飞机偏航。

英国曼彻斯特大学为AVT-239任务组提供了俯仰轴流

体推力矢量概念的相关数据[34]。FTV可实现的控制功率与

所选发动机的总推力直接相关，而二次流需求与矢量角和主

喷流动量成正比。二次流为主喷流的 1.7％时，可实现最大

15°的偏转矢量角。相比于其他流动控制技术，FTV的控制权

限和效率与发动机性能的相关性更大。Warsop等[38]指出对

于特定的跨声速进入/退出任务阶段，机翼后缘切向吹气/环

量控制和偏航流体推力矢量控制的应用潜力最大。流体推

力矢量已被证明是可用于无尾布局（如 ICE）的高效技术，特

别是在偏航平面。针对SACCON构型很可能也同样适用。

Hutchin等[33]对比评估了在SACCON上实施后缘环量

控制（trailing edge circulation control，TECC）、TECC和FTV

（见图 9（a））、扫掠射流效应器（sweeping jet actuators，SJA）

和FTV（见图 9（b））三种流动控制的效果。SACCON的后

掠式机翼平面为TECC提供了相当长的绕飞机俯仰轴的力

臂。相比之下，SACCON的发动机尾喷管距离重心很近，

直接限制了俯仰轴FTV的控制权限（矢量偏转极限处的力

矩系数）和效率（每单位质量流量输入的俯仰力矩）。TECC

�a�����	��[9]

�b�������������[32]
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图8 MAGMA流体飞行控制系统总体布置

Fig.8 MAGMA fluidic flight control systems architecture
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效应器的CFD研究数据表明，这些效应器在较高质量流量

下的效率更高。在AVT-239研究组选择的进入条件下，仅

在一定的俯仰力矩范围内，使用流体推力矢量优于后缘环

量控制。

Miller等[34,41]基于解决AFC技术性能、集成、“缺陷”和

成熟度的综合评估方法，认为组合使用机翼后缘环量（TE）

和偏航流体推力矢量（YFTV）的 ICE04，可以满足流体控制

系统对重量、体积和发动机排气的影响最小化要求。与

Niestroy等[35]的模拟结果类似，YFTV支配了主动流动控制

系统，然后是其他AFC效应器的平衡。Maines和Miller[36]

根据Niestroy[35]定义的主要流量要求来确定流动控制系统

的内部布置，评估后选择的最优配置为YFTV和TE组合使

用（见图10），关键设计参数见表2。为了应对高温气体，管

道和喷嘴材料用铬镍铁合金625，其尺寸确定应考虑工作压

力两倍的安全因数。为了使管道损失最小化，设定峰值流

速下的管道马赫数为0.4。

图11给出了 ICE上安装的主要流动控制部件。发动机

排气口安装了球铰补偿器和高温波纹管，以适应发动机运

动和管道膨胀。流动控制系统通过主阀启用。管道与每个

组件之间以及管道接头处均采用包带连接。根据应力计

算，壁厚应大于 0.508mm 或达到安全因数 2 所需的厚度。

管道周围的绝缘层厚度定为9.53mm，以与飞行器内部其他

系统和管线隔开。喷嘴设计紧凑，沿翼展方向快速扩展，沿

流向急剧收缩。由于发动机引气温度较高，局部温度可达

93.33°C或更高，因此在详细设计阶段，需要考虑高温对外

表面的影响，通过安装热交换器实现排气之前冷却空气。

高温还可能会影响局部结构强度或内部任务系统。为了防

止管道因高温高压导致破裂，在关键区域需要采用双层壁

或干式隔间的设计来包围管道。YFTV和TE组合控制系

统通过单一管路从发动机引气，然后将其分离以将气流引

至偏航推力矢量喷管或机翼环量控制效应器。通过放宽对

管道马赫数的设计要求（从 0.4增加为 0.6），最终使得系统

重量减少了20.41kg，体积减少了0.023m3。

3 发展建议
经过近年来的持续探索，国内外研究人员在FTV领域

已经积累了非常丰富的研究经验，国外科研机构已开展了

若干次飞行试验验证，推动了FTV技术成熟度的显著提升。

通过上述针对 FTV技术进行应用验证研究的技术细节分

析，对今后FTV技术研究提出如下的发展建议，为FTV技

术如何进入工程化应用提供一定的参考。

（1）FTV的技术难点之一在于，引入的二次流很难对发

动机喷流进行精准控制，实施不当有可能使主喷流偏转不够

�a�TECC�FTV �b�SJA�FTV
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CC

��
CC
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FTV
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�	�
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图9 SACCON集成流动控制系统示意图[33]

Fig.9 Schematic diagram of flow control system

integrated on SACCON[33]

��FTV
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图10 ICE集成的流动控制系统［37］

Fig.10 Flow control system integrated on ICE[36]

表2 ICE流动控制系统关键参数［36］

Table 2 Key parameters of flow control system for ICE［36］

设计参数

气源

气压/Pa

排气温度/°C

喷管/喷嘴材料

安全因数

管道马赫数

设定值

发动机排气

344740

226.67

铬镍铁合金 625

2

0.4

����
����

����

����� ����� ����

图11 ICE的主要流动控制部件［36］

Fig.11 Major flow control components of ICE[36]
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降低控制效率，或者过偏转失控，以及出现双稳态、迟滞、非

线性现象。对比BAE系统公司研发的两代验证机DEMON

和MAGMA在 FTV系统关键结构特征的演变，FTV喷管形

状、尺寸等核心几何参数是获得可靠性能的关键。因此未来

的重点工作应对喷管结构进行精细化设计，通过精准的几何

形状控制来调节二次流以及主流的流动性能，以保证获得高

控制效率的同时具有良好的控制响应特性。

（2）FTV技术工程应用需要更多的系统集成性验证，由

于涉及各项系统的匹配与衔接问题，在孤立的 FTV 设备上

无法发现的问题，只有在不同层次的系统集成验证中才能

发现并解决。例如，通过系统集成进一步研究和掌握 FTV

技术的时变性能。一方面是发动机对矢量系统瞬态操作的

闭环响应，即快速/间歇性需求对发动机性能的影响；二是外

部流对由流体推力矢量系统引起的局部变化响应时间，了

解控制阀操作与飞机负载之间的关系，以探索飞行器对干

扰抑制的响应。利用二次流进行飞行控制，若需要从发动

机引气，就会降低发动机性能。需要在概念设计阶段考虑

飞发一体化设计，综合评估发动机性能下降和获得控制收

益的关系，研究如何利用最少的二次流实现预定的偏转控

制。试飞验证方面，有限的试飞中，只是在低速平飞状态下

对流体飞行控制系统进行了演示，起降、机动等其他复杂飞

行条件尚未有报道，并未验证低速大迎角飞行时的控制特

性，高马赫数飞行的试飞验证仍然具有极大的挑战。

（3）能否采用流动控制技术在亚声速范围内替代活动

操纵面，以彻底解决活动舵面带来的隐身、维护、重量等问

题，是未来飞行器设计的研究热点之一。已有研究表明，

FTV技术在进行纵向俯仰控制时效率较高，也可用于无尾

布局的航向控制，但是尚不能完全替代全部舵面以实现飞

机六自由度操控。目前可行的方案是将CCW与FTV配合

使用，CCW主要用于横向操控和提供起降升力，FTV俯仰

控制力矩较大，可弥补 CCW 纵向力矩小的不足。在

DEMON和MAGMA两架验证机上均采用了CCW和FTV

协同控制，NATO AVT-239任务组对各类流动控制技术进

行综合评估时，认为 ICE和SACCON的流体飞行控制最优

方案是CCW和FTV两项技术的组合使用。未来的研究工

作可以延续这个思路，继续探索CCW和 FTV的最优协同

控制方案。此外，流动控制技术在超声速领域的应用，还需

要探索其他其他解决方案。
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Application Verification Research Progress on Fluid Thrust Vectoring Technology

Qu Lixia*，Li Yan，Bai Xiangjun
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Abstract: Fluid Thrust Vectoring (FTV) technology is a new flow control technology that uses secondary flow to

induce mainstream deflection and achieve thrust steering. The aerodynamic principles of FTV technology are

summarized. The application verification research progress on FTV technology is reviewed in detail. Some

suggestions for the future development of FTV technology are proposed: conduct refined design of FTV nozzle

geometric parameters to achieve efficient and reliable thrust vector control; accelerate the engineering application of

FTV technology through different levels of system integration verification; explore the optimal solution of circulation

control wing (CCW) and FTV collaborative control to completely replace the active rudder surface.
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