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摘 要：基于康达效应的同向流矢量技术控制效率高、推力损失低，具备提高飞行器隐身性能的巨大潜力。为了探究马赫数

Ma 0.35主流下二次流类型、二次流阵列个数、康达壁面半径R和终止角θ等参数对同向流矢量控制的影响，利用天平研究了

9种不同的喷管模型的力学特性，获得矢量偏转力随次主质量流量比变化的控制规律。结果表明，主喷管高和康达壁面半

径的比值H/R是对矢量偏转效率和控制稳定性最重要的因素，H/R越低，控制效率越高，控制曲线线性度越高；使用三个振荡

射流阵列作为二次流的条件下，H/R从0.5减小到0.43，控制效率提高近49%，与使用定常射流相比，使用振荡射流作为二次

流，显著提高了控制效率，增强了控制稳定性；对比分析显示，使用两个或三个振荡二次流阵列、H/R为0.43且θ为90°时，矢

量控制效果最好。进一步地研究表明，H/R和 θ对矢量控制效率的影响最大，而 θ对控制曲线线性度几乎没有影响，本文研

究还发现二次流阵列个数低于两个或H/R高于0.6时，控制特性急剧恶化。本文研究可为同向流矢量喷管的工程设计提供

理论支撑。
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推力矢量（TV）技术是一种对喷气式飞行器发动机尾

喷管或其喷流的方向进行偏转，以此为飞行器提供前进动

力与偏离发动机主轴的额外三轴力和力矩，从而补充或取

代常规舵面的技术[1]。推力矢量技术能够在减少机械常规

舵面的使用的前提下快速改变飞行器驱动力的方向，显著

改善飞行器在大迎角、失速飞行情形下的飞行性能，增强飞

行器的机动性和隐身性，在短距起降、超声速飞行和协同航

母作业等方面具有重要的作用，是飞行器未来发展的重要

技术[2-3]。

传统推力矢量技术是通过尾喷管机械偏转的方式来实

现的，又被称为机械矢量控制，如燃气舵[4]、扰流片[5]和折流

板[6]等方式。机械矢量控制的优点在于控制原理简单，且

控制规律比较线性，易于投入实用，但是结构较笨重，重量

（质量）和维护成本偏高，且活动部件多，提高飞行阻力的同

时损害了隐身性能。1963 年，Broadwell[7]提出了一种流体

注入式的喷嘴，通过二次流的注射来偏转主流。1982 年，这

种方式被首次定义为流体推力矢量控制（FTVC）[8]。流体

推力矢量控制的优点在于喷管固定、结构简单、维护成本

低、重量更轻和寿命更长，具有更快的偏转响应，并且能够

去除飞行器外形的缝隙和移动部件，满足光滑、连续外模线

要求，提高飞行器的隐身性能和生存能力[9]。根据 Deere[10]

的总结，将流体推力矢量控制技术分为激波矢量控制[11]、喉

道偏移[12]、双喉道[13]、逆向流[14]和同向流[15]等方法。激波矢

量控制是通过在喷管内注入二次流与主流干扰产生的激波

以偏转主流，文献[11]使用激波矢量控制，通过旁道喷射增

强对主流的控制，在二次流比为 10% 时得到了 18.1°的偏转

角。喉道偏移法的二次流通道在喉道处，推力损失要低于

激波矢量控制。Deere 等[13]通过对喷管的喉道进行优化设

计，提出了双喉道喷管（DTN），得到了更大的矢量控制效

率。逆向流法是指在主喷管两侧切向的二次流道内通过抽

吸产生负压，进而使主射流偏转的技术，Alvi 等[14]使用逆向

流方法对 Ma 1.4 主流在外流下的偏转进行了研究，发现矢
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量偏转角高达 22°。逆向流法能以较小的二次流消耗实现

极大的偏转角，然而迟滞效应、易吸入碎片、集成困难的缺

点限制了逆向流的发展。同向流法基于与主射流方向平行

的二次流和主流附壁的康达效应（Coanda effect）的原理对

主流进行控制，在实现较高的矢量效率的同时最大程度地

减少了推力损失，在流体推力矢量技术中得到更广泛的发

展。BAE 在 DEMON 号无人机上使用同向流矢量控制，并

于 2010 年成功实现了试飞[15]。

早在 2002 年，Mason 等[16]就发起了对同向流矢量控制

概念的研究，将同向流应用在矩形喷嘴的亚声速主流的控

制上，并在质量流量比为 5% 左右时实现了 20°的矢量偏角。

Heo 等[17]对采用同向流的 FTVC 系统的运行参数和动态特

性进行了研究，在二次流压力 120kPa、主流压力 300kPa 时

得到了高达 10°的偏转角。

Warsop 等[18]对基于康达效应的主动流动控制技术进行

了归纳，指出了在康达流控制中对气动力特性最为重要的

参 数 是 主 喷 管 高 和 康 达 壁 面 半 径 的 比 值 H/R。 另 外 ，

Warsop 等[18]提出在同向流矢量控制的控制响应曲线中可能

会在线性区前出现反向控制区，并将其定义为双稳态区，要

消除双稳态区，可以采用两侧控制面同时吹气的方法，或者

在主喷管和二次流道之间设立一个反向台阶。设立反向台

阶可以增加无二次流下主流中性状态的稳定性，提高控制

响应的线性程度，但会造成整体矢量控制增益的降低。

Warsop 等[18]的进一步研究表明，H/R 过低时容易出现双稳

态现象。Gill[19]也提出了相似的观点。认为 H/R 为 0.2 时，

可以实现无双稳态的有效同向流矢量控制。他还认为喷管

的三维效应会让其矢量效率低于二维理想案例，因此，大宽

高比（AR）的喷嘴得到了更广泛的应用。然而，AR 越大，所

需控制的区域就越大，二次流的消耗也越大，因此在结构参

数的优化设计中，应采用较小的 AR。Gill 还提出康达壁面

的终止角θ与矢量效率有关。另外，Gill 推测控制面与二次

流道之间的唇厚 t 会影响系统效率，Song 等[20]对这一猜测

进行了风洞验证，试验中使用 Ma 2.0 的超声速主流，以反向

台阶高度和唇厚 t 作为参数设立不同的同向流矢量喷管，通

过多分量力测量仪对其进行测力。结果发现，不设立唇厚

和台阶，能够在二次流消耗低至 10% 的前提下产生 20°的偏

转角，而设立唇厚和台阶后也能实现可观的偏转角和更近

线性的控制响应曲线。因此，可以设立固定的唇厚 t 以保证

较为线性的控制响应曲线，而终止角θ和 H/R 对同向流矢量

控制的影响值得进一步研究。

DEMON 无人机的研究中指出，同向流矢量控制的缺

点在于二次气源耗量大、外接气路复杂等[15]。这是因为同

向流矢量控制偏转主流的原理是主流和控制面的康达效

应，而康达效应的产生建立在射流边界层和控制面之间的

流体掺混和卷吸作用之上[19]。非稳态射流具有强烈的高频

致动性质，相比于稳态的定常射流（SJ）而言，非稳态射流更

能加强射流的掺混和卷吸作用，从而有助于提高矢量控制

的效率。然而，目前大多数产生非稳态射流都涉及运动部

件，振荡射流激励器或称振荡器无需运动部件就能产生高

频响应的非稳态振荡射流（SWJ），在冲击换热[21]、增升减

阻[22]等流动控制领域有着广泛的应用。它由一个混合室和

两个反馈通道组成，结构简单、效果稳定，因此考虑将使用

振荡射流或定常射流作为参数，进行优化分析。

为了探究高速主流下二次流类型、二次流阵列个数、康

达壁面半径和终止角等参数对同向流矢量控制的影响，本

文设计了不同几何构型的同向流矢量喷管试验模型，采用

天平测试系统等方法对比，研究了 9 种不同的喷管模型的

力学特性，以获得矢量偏转力随次主质量流量比变化的控

制规律。

1 试验设置与方法
1.1 喷管试验装置

喷管的主流由功率为 25kW 的鼓风机提供，用皮托管

测量得知主流出口速度可达 Ma 0.35。二次流则单独由

2.25kW 空气压缩机提供。试验所用喷管模型使用 3D 打印

技术制作，几何构型如图 1 所示。二次流与主流方向平行，

使用振荡射流作为二次流，增强康达效应，增加康达壁面附

近流体的掺混，促使主流向康达壁面侧偏转。影响矢量控

制效率的几何参数包括喷管宽高比 AR、主喷管高 H、主喷

管侧宽 L、康达壁面半径 R、康达壁面终止角 θ、次流道唇厚

t，其他参数包括二次流阵列个数 n、主流马赫数 Ma、次流和

主流的质量流量比（MFR）。为验证振荡射流相比于定常射

流作为二次流的有效性，在喷管设计中固定 H=30mm，以二

次流类型即使用 SJ 或 SWJ 为参数，与二次流阵列个数 n、康

达壁面半径 R 即 H/R、康达壁面终止角 θ一并作为影响因

素，以探讨它们对矢量偏转力的影响，采取的因素和水平见

表 1，使用的具体模型见表 2。

模型 1 是对照组，以三个定常射流为二次流，AR 为 2∶1，

康达壁面半径为 70mm 即 H/R=0.43，θ为 90°。为了探究振荡

射流与定常射流作为二次流的差别，设立模型 2 为试验组，

使用三个振荡射流作为二次流，其余条件与模型 1 相同。再

设立模型 3、4 为试验组，模型 2 为对照组，以确定二次流阵
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列个数的影响。设立模型 5、6 和模型 7、8 试验组分别与模

型 1、2 对照，以确定康达壁面半径 R 即 H/R 的影响。设立模

型 9 为试验组，模型 2 为对照组，以确定康达壁面终止角 θ

的影响。

本文使用的喷管模型的唇厚 t 固定为 1.5mm，AR 固定

为 2∶1，并且在使用多个振荡器阵列的模型中，为了确保其

二次流影响区域的均匀性，将振荡射流激励器间隔 7mm 放

置在主喷管一侧。试验的主流马赫数均为 Ma 0.35，喷管高

H=30mm，喷管侧宽 L=60mm，R=50mm、60mm 和 70mm 分

别对应的 H/R 值为 0.6、0.5、0.429。在二次流流量范围为 0~

400SLPM，即次/主质量流量比 MFR=0~2.48 下对每个模型

进行流体矢量控制试验。

1.2 二次流激励器构型设置

振荡器产生振荡射流的原理是由于康达效应，振荡器

内部通过入口进入的射流被吸附到振荡器内部一边的侧壁

上，在出口附近射流的一部分通过反馈渠道返回到入口，推

动射流，使其被吸附到振荡器内部另一边的侧壁上。由此，

从射流振荡器射出的便是具有周期性的振荡射流。振荡射

流的振荡频率从 1Hz 到上千赫[兹]不等，具体取决于激励器

几何结构、工质和提供的质量流量。本文研究所用振荡射

流和定常射流的构型和具体设置可参考以往研究[23]。

本文采用的振荡射流激励器和定常射流激励器的喉部

尺寸均为 2mm×1.6mm，喉部截面积均为 3.2mm2。

1.3 天平测力系统

本文采用天平测力系统对喷管的法向矢量偏转力进行

测量。天平测力系统由喷嘴、天平、供电与信号传输设备、

数据采集计算机组成，如图 2 所示。其中，天平采用的是艾

利逊 5041 型号三轴力传感器，技术指标见表 3。天平设置

在喷嘴的出口侧向壁面处，用来测量主流偏转时的法向力，

天平零点在主流速度恒定后标定，在不同流量次流激励下

图 2　天平测力系统设置图

Fig.2　Schematic of load cell system setup

图 1　喷管几何构型示意图

Fig.1　Geometric structure of the thrust vector nozzle

表1 喷管参数化设计因素水平表

Table 1 Factor level table of nozzle parametric design

水平

1

2

3

因素变量

二次流类型

SJ

SWJ

—

n

1

2

3

H/R

0.6

0.5

0.43

θ/（°）

90

68

—

表2 参数化设计喷管模型

Table 2 Nozzle model of parametric design

模型

1

2

3

4

5

6

7

8

9

二次流类型

SJ

SWJ

SWJ

SWJ

SJ

SJ

SWJ

SWJ

SWJ

n

3

3

1

2

3

3

3

3

3

H/R

0.43

0.43

0.43

0.43

0.6

0.5

0.6

0.5

0.43

θ/（°）

90

90

90

90

90

90

90

90

68
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天平受到的力被转换为模拟电子信号后传输给计算机，经

过数据采集软件的采集和处理后得到主流稳定后的矢量偏

转力 Fz。

1.4 数据处理方法

每一个 MFR 工况下天平测力数据的采集时间约为 3~

4s，取矢量偏转力达到稳定值的前 2000 个数据的均值作为

该工况下的矢量偏转力。用不同 MFR 的次流激励下的矢

量偏转力表征主流的偏转情况，并绘制控制曲线。本文通

过分析控制曲线的线性度以评估控制的稳定性，采用效率

来评价推力矢量控制的性能。参考以往的研究，效率由测

力曲线达到饱和区前的最高矢量偏转力除以对应的质量流

量比得到[24]，如式（1）所示

η =
Fsat

MFRsat

（1）

式中，Fsat为饱和区前最高矢量偏转力；MFRsat为饱和区前最

高矢量偏转力对应的次主质量流量比；η为矢量偏转力曲线

的效率。

2 试验结果与讨论
2.1 振荡射流和定常射流作为二次流对主流偏转的影响

不同 MFR，使用三个定常射流阵列或三个振荡射流阵

列、θ=90°且 H/R=0.43 的喷管的主流矢量偏转力如图 3 所

示。对应的矢量偏转力曲线的饱和区前最大矢量偏转力和

效率见表 4。

使用定常射流时，测力曲线在 MFR=1.5% 附近出现了

明显的突跳和不稳定性，在线性区内的线性也不够好。相

比之下，使用振荡射流的测力曲线没有发生突跳现象，整体

平滑，线性度高，进入饱和区的 MFR 值较小。在线性区，使

用振荡射流的偏转力更大，控制增益更加明显。振荡射流

相比于定常射流，能提高推力矢量控制曲线的线性度，改善

控制曲线特性。

对应最大矢量偏转力和效率表可知，使用振荡射流虽

然减小了所能得到的最大矢量偏转力，但大大提高了总体

的控制曲线效率。用振荡射流作为二次流的情况下，能够

以低于 2% 的二次流消耗实现比定常射流更大的高速主流

矢量偏转，控制效率提高了约 37%。这是因为振荡射流具

有强烈的非稳态特性，相比于稳定的定常射流，能在增强康

达壁面附近流体掺混方面有更高的效率。因此，对于同向

流矢量控制的二次流，振荡射流是更为优效的选择。

2.2 二次流阵列个数对主流偏转的影响

不同的 MFR，使用不同数量振荡射流阵列的 θ=90°、  

H/R=0.43 喷管的主流矢量偏转力如图 4 所示。对应的矢量

偏转力曲线的饱和区最大矢量偏转力和效率见表 5。

使用一个振荡射流作为二次流时，测力曲线在 MFR=

1.2% 附近发生了严重的突跳，整体曲线线性度低。使用两

个振荡射流的曲线也出现了突跳现象，但突跳程度低于一

个振荡射流的情况，线性度有了明显的改善，并且线性区内

的控制增益明显更高。相比之下，使用三个振荡射流的曲

线更加光滑，线性度最高，但将两个振荡射流增加到三个的

线性改善程度不如将一个振荡射流增加到两个时。此外，

三个振荡射流的曲线在线性区的增益与两个振荡射流相差

不多。

对应最大偏转力和效率表，两个振荡射流阵列的推力

矢量控制效率最高，其次是三个振荡射流阵列，只使用一个

表3 天平主要技术参数

Table 3 Main technical parameters of the load cell

设计载荷/kg

10

准度/%

0.5

精度/%

0.05

采样率/Hz

1600

图 3　不同 MFR，使用三个定常射流阵列或三个振荡射流

  阵列的θ=90°、H/R=0.43 喷管的主流矢量偏转力

Fig.3　Vector defletion force of mainflow with nozzle of 

            3 SWJ or 3 SJ, θ=90°, H/R=0.43 for different MFR

表4 不同MFR， 使用三个定常射流阵列或三个振荡射流阵列

          的θ=90°、H/R=0.43喷管的主流矢量偏转力的最大偏转

          力和效率

Table 4 Maximum vector defletion force and the efficiency

                of the vector defletion force of mainflow with nozzle

               of 3 SWJ or 3 SJ，θ=90°， H/R=0.43 for different MFR

指标

最大偏转力/N

效率

3 SJ（模型 1）

1.98

1.12

3 SWJ（模型 2）

1.62

1.53
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振荡射流的效率最低。将一个振荡射流增加为两个阵列，

效率增加了约 12%，低于定常射流换为振荡射流的增益。

而相比两个振荡射流阵列，使用三个阵列的最大偏转力虽

然更高，但是效率却降低。其原因可能是试验为确保变量

唯一，对每个振荡射流激励器设有统一的进气口，二次流流

量一致的情况下，三个阵列中单个激励器的流量更低。其

他条件相同时，三个阵列需要更高的流量才能实现相同程

度的流体掺混。总之，使用多个流体振荡器阵列比使用单

个阵列要更好，本文中使用两个阵列或三个阵列效果更优。

2.3 H/R 对主流偏转的影响

不同的 MFR，使用三个振荡射流或三个定常射流阵

列、不同 H/R 值且 θ=90°的喷管的主流矢量偏转力如图 5

所示。

结果显示，单论控制曲线的线性程度而言，模型 2 的线

性程度最好，其次是模型 8，再次是模型 1、模型 6，然后依次

是模型 7、模型 5。康达壁面半径越大，H/R 越小，则矢量控

制特性越良好，且进入饱和区的 MFR 也更小。H/R=0.5 减

小到 0.43 对偏转曲线线性的影响程度不如定常射流换成振

荡射流的影响，但 H/R 从 0.6 减小到 0.5 对偏转曲线线性的

影响程度比定常射流换成振荡射流的影响程度要大。这说

明 H/R 取 0.6 或更高时，控制曲线线性度会急剧降低，控制

特性恶化严重。

对应最大偏转力和效率表（见表 6）可以发现，效率最

高的依然是模型 2，其次是模型 1，再次是效率差别不大的

模型 8 和模型 6。效率最低的模型是差别不大的模型 5 和

模型 7。R 越大，H/R 越小，则效率越高，线性区的增益

越大。

使用三个振荡射流阵列的情况下，H/R 从 0.6 减小到

图 4　不同 MFR，使用不同数量振荡射流阵列的θ=90°、

H/R=0.43 喷管的主流矢量偏转力               

Fig.4　Vector defletion force of mainflow with nozzle of

     different number of SWJ, θ=90°, H/R=0.43 

for different MFR                                     

表5 不同MFR，使用不同数量振荡射流阵列的θ=90°、

              H /R=0.43喷管的主流矢量偏转力的最大偏转力和效率

Table 5 Maximum vector defletion force and the efficiency

                of the vector defletion force of mainflow with nozzle

          of different numbers of SWJ，θ=90°，H/R=0.43 

for different MFR                                     

指标

最大偏转力/N

效率

1 SWJ

（模型 3）

1.79

1.45

2 SWJ

（模型 4）

1.57

1.62

3 SWJ

（模型 2）

1.62

1.53

图 5　不同 MFR，使用三个振荡射流或三个定常射流阵列、

不同 H/R 值且θ=90°的喷管的主流矢量偏转力  

Fig.5　Vector defletion force of mainflow deflection with

           nozzle of 3 SWJ or 3 SJ, different values of H/R 

and θ=90° for different MFR                       

表6 不同MFR，使用三个振荡射流或三个定常射流阵列、

    不同H/R值且θ=90°的喷管的主流矢量偏转力的

最大偏转力和效率                                         

Table 6 Maximum vector defletion force and the efficiency

                of the vector defletion force of mainflow with nozzle

                of 3 SWJ or 3 SJ， differents values of H/R and θ=90°

for different MFR                                    

模型

H/R=0.6-3SWJ（模型 7）

H/R=0.5-3SWJ（模型 8）

H/R=0.43-3SWJ（模型 2）

H/R=0.6-3SJ（模型 5）

H/R=0.5-3SJ（模型 6）

H/R=0.43-3SJ（模型 1）

最大偏转力/N

1.71

1.81

1.62

1.88

1.97

1.98

效率

0.88

1.03

1.53

0.93

1.02

1.12
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0.5，效率仅提高 17%，但此时偏转曲线线性得到比较明显

的改善。同样条件下，H/R 从 0.5 减小到 0.43，效率却提高

近 49%。将 H/R 从 0.6 降至 0.43，效率提高约 74%。R 对于

效率的影响程度要比将二次流从定常射流换成振荡射流

要更大，H/R 为 0.43 的模型的控制特性最为优效。另外，

进一步对比发现，康达壁面半径较小、H/R 较大时，使用定

常射流和振荡射流的效率差别并不大，甚至会出现使用定

常射流时效率更高的情况。但 H/R 变小后，将二次流从定

常射流换成振荡射流所导致的效率增益也变大。使用三个

定常射流时，控制特性还是随 H/R 的减小而明显改善，并没

有发现相反的规律。因此，康达壁面半径即 H/R 是对矢量

偏转效率最重要的因素，较低的 R 即较高的 H/R 会导致矢

量控制效率急剧降低，控制特性急剧恶化，甚至会减轻其他

参数的影响程度。

2.4 康达壁面终止角对主流偏转的影响

不同的 MFR，使用三个振荡射流阵列、H/R=0.43、θ=68°

或 90°的喷管的主流矢量偏转力及对应最大偏转力和效率

表分别如图 6 和表 7 所示。

从图 6 和表 7 可以看出，θ=68°或 90°对于矢量控制曲线

的线性程度没有影响，但是对于矢量控制效率有较大的影

响。θ从 68°提高到 90°，其效率增加了 42%，高于将二次流

从定常射流换成振荡射流的增益。康达壁面终止角θ是和

系统增益密切相关的参数，θ越大，矢量控制效率越大，应尽

量使用较大的终止角，本文中θ=90°时最为有效。

图 7 是不同喷管模型的矢量控制曲线的最大偏转力和

效率分布图。由图 7 可知，对同向流矢量控制较好的参数

选择是模型 2 或者模型 4，即使用两个或三个振荡二次流阵

列，H/R=0.43，θ=90°。使用两个振荡射流阵列效率较高，但

使用三个振荡射流阵列能实现更大的矢量偏转力。

3 结论
通过研究，可以得出以下结论：

（1） 用振荡射流作为二次流，能够以低于 2% 的二次流

消耗实现比定常射流更大的高速主流矢量偏转，控制效率

大幅提升至约 37%。相比于定常射流，使用振荡射流作为

二次流能一定程度上改善矢量控制曲线的线性度。

（2） 使用的二次流阵列个数越多，H/R 越小，终止角 θ

越大，矢量控制的效率就越高，并且矢量控制曲线的线性度

越高，控制越稳定。本文所给出的一套最佳喷管参数为使

用两个或三个振荡二次流阵列、H/R=0.43、θ=90°。

（3） 康达壁面半径 R 或主喷管高与康达壁面半径的比

值 H/R 是对矢量偏转效率以及控制稳定性最重要的因素。

H/R 越低，控制效率越高，控制曲线线性度越高，控制特性

图 6　不同 MFR，使用三个振荡射流、H/R=0.43 且θ=68°

或 90°的喷管的主流矢量偏转力                   

Fig.6　Vector deflection force of mainflow with nozzle of

    3 SWJ, H/R=0.43 and θ=68°or 90° for different MFR

表7 不同MFR，使用三个定常射流阵列或三个振荡射流阵列

          的θ=90°、H/R=0.43喷管的主流矢量偏转力的最大偏转力

          和效率

Table 7 Maximum vector deflection force and the 

               efficiency of the vector deflection force of 

                      mainflow with nozzle of 3 SWJ or 3 SJ， θ=90°，

and H/R=0.43 for different MFR

指标

最大偏转力/N

效率

θ=68°

1.33

1.08

θ=90°

1.62

1.53

图 7　不同喷管模型偏转力曲线的最大偏转力和效率

Fig.7　Maximum vector deflection force and the efficiency

            of vector deflection force of mainflow with different

nozzles                                                            
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越平稳。使用三个振荡射流阵列作为二次流的条件下，H/R

从 0.5 减小到 0.43，控制效率提高近 49%，将 H/R 从 0.6 降至

0.43，效率提高约 74%。

（4） H/R 和终止角 θ对矢量控制效率的影响最大，其次

是二次流类型，而二次流阵列个数对效率仅有一定影响；H/R

和二次流阵列个数对于控制稳定性（线性度）的影响最大，其

次是二次流类型，而终止角 θ对控制稳定性几乎没有影响。

二次流阵列个数低于两个，H/R 高于 0.6 时，控制曲线会发生

很明显的突跳，线性度明显降低；H/R 取 0.6 以上时，矢量控

制特性会急剧恶化，甚至会减轻其他参数的影响程度，H/R

的具体取值需要在试验或工程应用中加以权衡。
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Experimental Study on the Influence of Fluidic Thrust Vector Nozzle Parameters on 
Characteristics Using Sweeping Jets

Liu　Peicong1， Zhou　Kaiwen2， Wang　Shiqi2， Wen　Xin1

1. Shanghai Jiao Tong University， Shanghai 200240， China

2. Aero Engine Academy of China， Beijing 101304， China

Abstract: The codirectional flow vector technology based on Coanda effect has high control efficiency and low thrust 

loss, and has great potential to improve the stealth performance of aircraft. To study the influence of parameters such 

as secondary flow type, the number of secondary flow arrays, Coanda surface radius R, and termination angle θ on 

coflow vector control for Mach numbers of primary flow up to 0.35, the mechanical characteristics of 9 different nozzle 

models are studied by a force measurement experiment using balance, and the control law curve of vector deflection 

force varying with the mass flow ratio of secondary flow to primary flow is obtained. The results show that H/R is the 

most important factor for the efficiency and control stability of coflow thrust vector. Lower H/R leads to higher control 

efficiency and higher linearity of the control curve. The control efficiency is increased by nearly 49% when the H/R is 

reduced from 0.5 to 0.43 under the condition of using three sweeping jets as the secondary flow. Compared to using 

steady jets, the control efficiency and stability are improved significantly using sweeping jets as the secondary flow. 

The results show that the control performance is the best when using two or three sweeping jets as secondary flow 

with H/R of 0.43 and θ of 90°. In addition, the results show that H/R and θ have the greatest impact on the control 

efficiency, while θ has little impact on the linearity of the control curve. The results also show that the control 

characteristics deteriorate sharply when the number of secondary flows is less than 2 or H/R is higher than 0.6. The 

research results provide theoretical support for the engineering design of coflow thrust vector nozzles.

Key Words: fluidic thrust vector control; sweeping jet; coflow; Coanda effect; Coanda surface radius
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