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基于康达效应的高速气流推力矢量喷管*
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摘 要：基于康达效应设计了一种高速气流推力矢量喷管，利用其对流体的偏转作用实现主流方向控制。喷管

由主通道以及外侧八个独立气室和出口处的康达壁面组成，可通过气室外部的开合情况来实现八个偏转方向的

控制。本文对所设计的高速气流推力矢量喷管进行了仿真计算，研究了主流速度、气室开合情况及康达壁面曲

率三个参数对主流偏转效果的影响。数值模拟结果表明：（1）主流速度在 50 ~160 m/s时，不同的开合组合的偏

转效果有较为显著的差异。（2）气室打开数量为奇数时，偏转效果优于偶数。只有一个气室开口时，偏转效果

最优。（3）计算得到三维喷管最优康达壁面的曲率是 55.26。本文设计的高速气流推力矢量喷管能够达到较好的

偏转控制效果，最大偏转角度可达到85.91°。
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High-speed thrust vector nozzle based on Coandă effect
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Abstract： In this paper， a high-speed thrust vector nozzle is designed based on the Conda effect to 

realize the mainstream direction control by its deflecting effect on the fluid. The nozzle design is 

composed of the main passage， eight independent gas chambers on the outside and a Coandă wall at 

the exit. Eight deflection directions can be controlled through the switching condition of the outdoor 

part of the gas. In this paper， the numerical simulation method is used to simulate the designed high-

speed thrust vector nozzle. The influence of the three parameters of the mainstream velocity， the 

opening and closing of the gas chamber， the change of the curvature of the Coandă wall on the 

mainstream deflection effect is explored. Numerical simulation results show that： （1）When the 

mainstream speed is between 50~160 m/s， the deflection effect of different switch combinations is 

significantly different. （2）When the number of air chamber openings is odd， the deflection effect is 

better than even. When there is only one air chamber opening， the deflection effect is optimal. （3）The 

curvature of the optimal Coandă wall of the three-dimensional nozzle is 55.26. The high-speed thrust 

vector nozzle designed in this paper can achieve better deflection control effect， and the maximum 

deflection angle can reach 85.91°.
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康达效应（Coandă effect）是广泛存在于自然界

的一种现象，原理是基于流体黏性力和压力梯度

之间的相互作用（Cîrciu et al.， 2019）。当流体流经

凸面时，黏性力使得流体贴附在凸面上，而凸面

上的压力梯度则导致流体沿着凸面弯曲。这种偏

转行为可以用来控制流体的流动方向和力矩，从

而实现推力矢量控制和姿态调整。随着全球航空

技术的发展，康达效应的利用进入到航空航天领

域和高超声速飞行器的研究中（陈文通，2016）。流

体推力矢量技术在航空航天领域占据重要的研究

地位，除为飞行器提供前进动力外，还为飞行器

提供俯仰、滚转等方向控制（周宇航，2021）。康达

效应与流体推力矢量技术的结合可以为飞行器提

供更好的机动性和操控性能，从而提高其性能和

效率。推力矢量喷管的结构也与高超声速飞行器

结构理念相吻合，结合康达效应的矢量喷管技术

对于航空领域和高超声速的发展和进步，有着重

要的作用。

在矢量喷管研究方面，Kara et al.（2023）研究

了小型无人飞行器上替代活动翼进行飞行操控的

流体推力矢量系统，在实验中成功延迟了推力矢

量气流在 Coandă 表面上的分离，得到了 4 种较稳

定的工作状态。Deere（2003）针对冲击矢量控制法、

喉咙切换法和逆流法 3种喷管形态，解释了每种射

流方法的推力矢量机制，为每种方法测试提供了

配置示例，并讨论了每种方法的优缺点。Warsop 

et al.（2018）研究了操纵 Coandă 流动的主动流量控

制技术，以便开发具有足够控制权限的系统，从

而实现在不使用传统控制面的情况下操纵飞机。

Waithe et al.（2003）通过计算和实验研究了二维喷

管中多个喷口对射流推力矢量的影响。 Jegede

（2016）提出了一种双轴流体推力矢量（FTV）系统，

其中飞机的超音速推进射流在横掠曲面上被排出，

用以产生俯仰和偏航轴上的飞行控制力矩。矢量

喷管种类繁多，而多变的形式也为其研究带来了

无限可能。

在康达壁面研究方面，Bharathwaj et al.（2016）

基于 ACHEON 喷管研究了不同工作条件下康达壁

面曲率的最佳几何形状，得到了不同工况下的最

佳 曲 率 范 围 。 Djojodihardjo et al.（2013，2016，

2017a，2017b）在微型飞行器的研究中，分别建立了

不同的康达数学模型。Djojodihardjo et al. （2013，

2016，2017a，2017b）的数学模型和导出的性能指标

能够很好地描述半球形康达微型飞行器流场的物

理现象，但研究中没有考虑黏度、康达射流厚度、

表面曲率半径和康达射流稳定性的影响。Ahmed 

et al.（2014）论述了球面构型的微型飞行器，得出相

应的举升参数为初步设计作参考。Constantinescu 

et al.（2013）通过实验和数值模拟，验证了康达效应

对飞行器提升升力的效果是最大的。Forster et al.

（2017）通过对不同的康达装置进行数值模拟，评

估了康达半径与狭缝高度比、喷嘴形状和康达表

面与阶梯的关系，证实了循环控制在康达系统中

的潜力。Feng et al.（2017）同样利用数值模拟探究

了高马赫数下的康达射流循环控制涡轮叶栅的性

能，研究了不同形状 （椭圆形和圆形） 的康达表

面对叶片尾缘的影响。在 Dumitrache et al.（2018）

的研究中，提出了康达效应四种可能的应用，其

中包括二次射流的推力矢量作用及在气动发动机

上获得推进效应等，同时提出了一些增强康达效

应的方法。

中国民航大学的佟川等（2021）提出一种基于

康达效应的无源流体推力矢量喷管。通过软件仿

真，验证了该类型矢量喷管对气流控制的有效性。

南京航空航天大学的潘睿丰（2021）团队设计了一

种旁路式双喉道气动矢量喷管，可以在保证其气

动性能与矢量性能的基础上，提高喷管出口射流

掺混效率，提高飞行器的低可探测性能。另外，

南京航空航天大学顾蕴松团队研制了一种二元流

体式推力矢量喷管，采用能量消耗极小的被动二

次流与 Coandă 壁面相结合的方式对低速主射流进

行矢量偏转控制，通过改变喷管控制缝入口面积

实现了主射流偏转的连续比例控制 （曹永飞等，

2015）。南京航空航天大学的龚东升等（2020）则已

经完成了符合飞行器控制要求的二维无源流体推

力矢量喷管的设计与实验，但后续仍须对无源矢

量喷管控制性能展开更多研究，包括推力损失、

矢量动态响应、空间流场三维结构、Coandă 壁面

流动结构、喷管结构参数对矢量偏转规律的影

响等。

目前，国内外在流体推力矢量喷管方面进行

了不少的研究工作。但，该研究领域仍然存在能

量利用效率偏低、对流体推力矢量喷管控制较为

单一等问题。因此，本文设计了一种能够提供八

方向偏转控制的流体推力矢量喷管。并对所设计

的新型喷管进行了仿真计算，以验证矢量喷管的
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有效性。本研究讨论了主流速度、气室开合情况

及康达壁面曲率三个参数对主流偏转效果的影响，

找到了最佳的开合情况，提高了矢量喷管的偏转

效果可控性。并得到了在一定速度（130 m/s）的空

气进入时能够产生良好气流偏转效果的康达曲面。

1 数值模拟

1. 1　推力矢量喷管设计

本文基于康达效应和流体推力矢量技术，设

计了一种可以实现 8个方向偏转控制的流体推力矢

量喷管。矢量喷管主体以中线为轴、呈轴对称结

构，有 8个可独立开关的阀门机构和 8个独立的二

次流气室。数值模拟使用的矢量喷管模型长

400 mm，以 215 mm×215 mm的正八边形管道为外

壳主体，内部划分为中心主流通道和围绕在主流

道周围的 8个气室，构成轴对称三维管状结构。喷

管主流通道长 400 mm，主流通道入口为横截面

100 mm×100 mm 的正八边形，主流通道出口为

210.92 mm×210.92 mm的正八边形，出口区域设计

有具一定曲率的康达壁面。喷管内部结构的轴向

剖视图如图 1（a）所示，模型中心为主流通道，主

流通道周围设置 8个二次流气室，气室外侧设置有

独立的开关控制气室的打开情况。

本文设计的矢量喷管的工作原理，如图 1(a )
所示。当上下两侧的阀门控制机构通过改变活塞

位置打开时，主射流的卷吸作用使上下两侧气流

同时进入各气室，并且通过二次流出口排出，使

主气流保持中立稳定。若同一侧 4 个阀门同时打

开，另一侧 4个阀门同时关闭，则关闭侧二次流气

室内部因为卷吸作用而产生负压，开口侧因主射

流的卷吸作用产生从外界空气到气室内的二次流，

喷管两侧的压力差使主气流产生偏转，偏转气流

在接触康达壁面发生附壁现象后保持稳定的偏转

方向流动，实现气流最大偏转。

通过改变各个位置阀门的开关，可以实现气

流在平面上各方向的偏转。通过改变阀门开关程

度和开关位置可以实现改变气流的偏转率，从而

控制气流偏转角度的大小。

为了方便后续数值模拟中更好地区分气室开

合情况，将 4个相邻阀门分别编号为气室 1、2、3、

4，如图 2 所示。将气室开合分为 A、 B、 C、

D 、O 五种情况。数值模拟中，默认开合情况 A

为气室 1阀门完全打开，B为气室 1、2阀门完全打

开，C为气室 1、2、3阀门完全打开，D为气室 1、

2、3、4阀门完全打开，开合情况 O 为 8个气室完

全关闭，后文不再赘述。

(a) 轴向剖视图                                         （b）工作原理图                                                                                  

图1　矢量喷管的轴向剖视图（a）及工作原理图（b）

Fig. 1　Axial cross-sectional view(a) and working principle(b) of vector nozzle 

图2　矢量喷管的气室编号

Fig. 2　The air chamber number of the vector nozzle
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本研究主要采用控制变量法，分别以开口数

目、入口速度、康达壁面曲率为基本变量，探究

了三维喷管在不同工况下的偏转角度，以确定喷

管可实现的最佳偏转角。

1. 2　控制方程及数值方法

数值模拟过程中，对整体模型进行一定的简

化处理，忽略了能量转移。因此，控制方程只需

要流体控制方程中的质量守恒方程和动量守恒

方程：

∂ρ f∂t + ∇ ⋅ ( ρ fv) = 0，
∂ρ fv∂t + ∇ ⋅ ( ρ fvv - τ f) = f f，

其中 t表示时间，f f 是体积力矢量，ρ f 是流体密度，

v是流体速度矢量，剪切力张量τ f为

τ f = ( - p + μ∇ ⋅ v) I + 2μe，
其中 p是流体压力，μ是动力黏度，e是速度应力张

量，e = 1
2 (∇v + ∇vT )。

计算中，主流入口设置为速度入口，主流出

口设置为压力出口，流体设置为空气。求解方法

使用SIMPLE方法，采用瞬态计算，时间步长设置

为 10-8 s。数值模拟过程中，在矢量喷管出口平面

沿半径方向选取了 5个等距监控点，以便于比较各

工况下的速度偏转情况，如图3所示。

1. 3　模型网格划分

本文采用四面体单元、利用补丁适形算法结

合扫掠法进行网格划分。由于二次流位置的几何

尺寸较小，为了确保计算精度，在二次流出口处

进行网格加密处理。为了排除网格对数值结果的

影响，对计算模型进行了网格无关性验证。对 2号

和 5号点位置的流体偏转角度进行监控，网格划分

数量从 71万增加至 160万时，由于 2号监控点位置

接近中心点，受二次流乱流影响较大，偏转效果

稳定性较差。因此，以 5号监控点的偏转情况作为

主要参考。当网格数量增加至 107万以上后，偏转

角度的数值结果趋于稳定，独立性验证的结果如

表 1所示。综合考虑独立性验证结果和数值模拟的

计算资源规模，选取 107万作为网格数量，网格尺

寸为 5.0 mm，网格扭曲度为 0.4。数值模拟的网格

如图 4~5所示，共计 213 140个节点，1 071 848个

网格单元。图4为网格局部的放大图。

2 数值分析

2. 1　不同主流速度下的偏转效果

考虑到流体推力矢量喷管的实际使用场景，

图3　监控点位置图

Fig. 3  Location of monitoring points

图4　网格划分及网格局部放大

Fig. 4  Meshing and its local enlargement
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本次模拟计算选取 50、100、130和 160 m/s四个主

流速度，对矢量喷管的偏转角度能力进行研究。

根据二维数值模拟计算得到的结果，二维喷管最

优曲率为 55.46，故在速度变化影响的探究中，使

用的模型康达壁面曲率设定为55.46。

不同速度下的偏转角度变化，如图 5所示。对

比各监控点的偏转角度结果可知，越靠近康达壁

面，流体的附壁效应越明显，对气流的偏转作用

越强。对比开合情况 A、C 和开合情况 B、D 的偏

转曲线，可以发现：在气室打开数量为偶数时，

监控点 2、3、4位置的气流偏转角度受主流速度变

化的影响较大，随着主流速度的增加，偏转角度

有明显增大趋势。

在 5号监控点处，入口主流速度越小，康达壁

面对气流的偏转效果越好，随着主流速度的增加，

偏转角度逐渐减小。在速度从 50 m/s 增加至

160 m/s 时，得到最大偏转角度为 85.91°。主流速

度 50 m/s，开合情况为A的工况，监控点 5的流线

如图 6所示。在主流流动过程中，流经二次流出口

位置后，由于喷管出口扩张，主流速度降低，在

康达壁面产生附壁现象，发生偏转。

图 7和图 8是气室开合情况为 A，主流速度为

50 m/s时的速度和压力云图。由于二次流出口处流

道气流速度变化过大，故将其设置于显示范围外。

从图 7 和图 8 可以看出，下方气室由于开口打开，

内部气流流线均匀稳定，内部气流由气室开口流

入，二次流出口流出。关闭的气室则只有由于主

流造成的均匀负压。

2. 2　气室开合情况对偏转角度的影响

结合新型流体推力矢量喷管的结构，探究气

室开合情况的实用性与控制能力。由于所设计的

矢量喷管具有对称性，故选取了气室阀门从 1个打

开到 4 个打开 4 种情况，4 个气室开口均位于喷管

同一侧，气室编号及开合方式的定义在 1.1节已有

说明。在对气室开合情况的研究中，使用的模型

康达壁面曲率为55.46。

表1　网格独立性验证

Table 1  Grid independence verification

监控点2

监控点5

710 328

1. 901 1°

70. 504 5°

793 686

6. 368 5°

44. 105 0°

1 074 091

1. 883 5°

40. 619 0°

1 600 152

1. 310 5°

39. 869 4°

图5　主流速度对偏转的影响

Fig. 5　Effect of mainstream velocity on deflection 
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图6　气室开合情况为A、主流速度为50 m/s时的流线图

Fig. 6　Streamline when the mainstream velocity is 50 m/s and opening and closing condition of the air chamber is A

图8　气室开合情况为A、主流速度为50 m/s时的压力云图

Fig. 8　Pressure field when the mainstream velocity is 50 m/s and the opening and closing condition of air chamber is A

图7　气室开合情况为A、主流速度为50 m/s时的速度云图

Fig. 7　Velocity field when the mainstream velocity is 50 m/s and opening and the closing condition of  air chamber is A
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不同开合情况下的偏转角度变化曲线，如图 9

所示。由图 9可知，不同开合情况下的偏转效果由

优到劣依次为 A＞C＞D＞B。最佳偏转角度为

85.91°，最佳偏转角度对应的工况是主流速度

50 m/s，气室开合情况 A 的监控点 5 处，该工况下

的流线如图6所示。

在图 9中，当气室开合情况为全部关闭，即开

合情况 O 时，主流的偏转角度远远低于气室开合

情况 A 的偏转角度，与开合情况 C 的偏转角度接

近；但和开合情况C的区别在于，开合情况O时模

型处于完全对称的状态，主流会沿着 8个康达壁面

均发生偏转，这种对称偏转会导致共线方向的偏

转等大反向，无法达成矢量偏转的目的。

由各工况下的偏转角曲线可知，开合情况为A

时，相较于其他情况，其偏转提升程度较大。距

离康达壁面越远，偏转效果越差；距离康达壁面

越近，偏转能力对开合情况的依赖度更高，奇数

开合情况（开合情况 A、C）对主流偏转控制较好，

开合情况为C时，最大偏转角度为 38.59°；对应工

况（主流速度 50 m/s，开合情况 C）的流线如图 10

所示。

2. 3　最佳康达壁面曲率

为了研究新型三维推力矢量喷管的康达壁面

曲 率 对 偏 转 能 力 的 影 响 ， 选 取 55.06、 55.16、

55.26、 55.36、 55.46、 55.56、 55.66、 55.76 和

55.86九种康达壁面曲率进行仿真计算，主流速度

设置为130 m/s，气室开合情况为C。

不同康达壁面曲率下各个监控点的偏转角度，

如图 11 所示。其中，在监控点 5 处，三维喷管康

达壁面曲率为 55.26时，可达最大偏转角度 40.62°；

而，其他监控点也能保持相对较高的偏转角度。

虽然，二维模拟计算的最优康达壁面曲率为 55.46；

但在三维模拟计算中，康达壁面曲率为 55.26 和

55.56时，各个监控点的偏转角度较康达壁面曲率

为55.46时高。

因此，三维喷管的最优康达壁面曲率为 55.26，

此工况下对应的流线如图 12所示。图 13和图 14分

图9　气室开合情况对偏转的影响

Fig. 9  Effect of the opening and closing condition of air chamber on deflection
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别为此工况下的速度和压力云图。从图 13和图 14

可以看出，下方气室开关关闭时，由于主流作用

保持负压状态，上方气室打开，外部气体由入口

进入气室，由二次流出口汇入主流；由于喷管出

口扩张和二次流的汇入，主流速度下降，产生附

壁效果，故在二次流出口处附近，压力变大明显，

有效抑制了单侧主流速度，这说明气室的设置对

主流流动有明显的偏转控制作用。

3 结 论

本文结合康达效应和流体推力矢量技术，设

计了一种新型流体推力矢量喷管。结合康达壁面

和外部气室开合方式，康达效应增强喷管实现了

对主通道内的主流流动方向的控制以及动力在 8个

方向上的矢量输出。对所设计的高速气流矢量推

力喷管进行仿真模拟，主要结论如下：

1）数值模拟验证了新型推力矢量喷管的有效

性并得到了其最大偏转角度。在主流速度为

图10　气室开合情况C、主流速度为50 m/s时的流线图

Fig. 10  Streamline when the mainstream velocity is 50 m/s and opening and closing condition of the air chamber is C

图11　康达壁面曲率对偏转角的影响

Fig. 11  Effect of the curvature of the Coandă wall on deflection

图12　康达壁面曲率为55. 26时的流线图

Fig. 12  Streamline when the curvature of the Coandă wall is 55.26
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130 m/s，气室开合情况为 C，康达壁面曲率为

55.26时，矢量喷管对主流偏转的角度最大，对应

的偏转角度可达 40.62°。当主流速度为 50 m/s，气

室开合情况为 A，康达壁面曲率为 55.46时，矢量

喷管对主流偏转的偏转控制效果最佳，约为

85.91°。

2） 在康达壁面曲率为 55.46 时，计算了主流

速度对矢量喷管偏转能力的影响。在 5 号监控点

处，入口主流速度越小，康达壁面对气流的偏转

效果越好。对比不同监控点的偏转角度，可以发

现：越靠近康达壁面，流体的附壁效应越明显，

对气流的偏转作用越强。

3） 在主流速度为 50 m/s，气室开合情况为 A

时，计算了康达壁面曲率对矢量喷管偏转能力的

影响。二维模拟计算中，最优康达壁面曲率为

55.46时，各个监控点的偏转角度较高；但在三维

模拟计算中，康达壁面曲率为 55.26 和 55.56 时，

各个监控点的偏转角度较高。

4） 气室的设置能够有效抑制单侧主流速度，

有助于实现对主流偏转的控制。模拟计算中，气

室开合情况分为 A、B、C、D 和 O 五种情况，不

同情况下基于康达效应的高速气流推力矢量喷管

的偏转效果不同。当气室开合情况为A、C时，对

主流的偏转效果更佳；当气室打开情况为 B、D

时，监控点 2、3、4的偏转角度受主流速度的影响

较大。

图14　康达壁面曲率为55. 26时的压力云图

Fig. 14  Pressure field when the curvature of the Coandă wall is 55.26

图13　康达壁面曲率为55. 26时的速度云图

Fig. 13  Velocity field when the curvature of the Coandă wall is 55.26
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