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高超声速飞行器后体推减阻高速
风洞试验技术
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摘 要：针对高超声速飞行器组合喷管与后体的一体化性能测试的需求，发展了一种后体推减阻试验技术，研制了双波纹管

天平系统和基于高精度数字阀的喷流质量流量控制系统，在FL-60风洞建立了由通气腹部支杆实现模型支撑及供气、内置

单天平实现气动力及推力测量、双金属波纹管实现双路喷流独立模拟且不传力等组成的双发飞行器后体推减阻试验系统，

实现了飞行器后体推减阻特性的测量，也可实现双发喷管推力特性测量。系统调试和风洞试验结果表明，试验系统运行稳

定、可靠、质量流量测量精度优于0.3%；后体推减阻特性规律合理，重复性精度达到国军标常规测力合格指标；建立的试验

系统可用于来流马赫数0.3~4.0、迎角0°、喷流总质量流量0~2.0kg/s的双发高超声速飞行器后体推减阻试验和带外流的推力

特性试验；提出的试验技术可进一步发展为全机推减阻试验技术。
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吸气式高超声速飞行器打破了空气动力学传统的外流

与内流的界限，飞行器机体和发动机形成的流场存在强烈的

耦合影响，其中之一便是发动机排出的燃气经尾喷管和后体

产生额外的气动力和力矩作用，并对推力做出贡献，同时也

会和气动控制面相互作用，影响飞行器的飞行状态、稳定性

和操纵性。因此需要同时提供飞行条件下发动机推进特性

及其对飞行器气动特性的影响，要求风洞试验能同时提供内

外流相互影响条件下的气动载荷以及喷管推进特性。另外，

由于发动机喷管射流与飞行器外流相互干扰的缘故，喷管对

飞行器后体布局很敏感，不合理的布局会使喷管推力减小，

或者使喷管阻力和机身后体阻力增大[1-3]。因此发动机喷管

的安装特性和飞行器后体推阻评估技术具有重要意义。

高超声速飞行器对机身和发动机一体化设计要求高、

后体与喷管耦合影响强烈、内外流相互干扰使得后体与喷

管的布局优化迫在眉睫，客观上对发动机喷管推进特性及

飞行器全机/后体气动特性同时测量提出了需求。

推力矢量/后体推减阻试验的主要内涵是指试验模型

在有内流与外流共同作用、相互干扰的情况下对模型的外

部气动载荷和内流特性进行测试。根据不同的试验需求，

可以将飞行器外载划分为全机载荷和后体（喷管）载荷，前

者主要关心飞机的推力矢量控制律设计，后者主要关注飞

机的后体（推减阻）选型优化。从试验技术上来说，两者本

质上是一样的，区别只在飞机外部载荷界面的划分，影响测

量天平的设计载荷。

国外对推力矢量/后体推减阻试验研究开展较早，美国

在20世纪70年代就开始研究推力矢量试验技术，美国国家

航空航天局（NASA）兰利中心的 16ft跨声速风洞及美国阿

诺德工程发展中心（AEDC）下辖的推进风洞 16S和 16T是

国外研究轴对称及非轴对称喷管静推力特性、矢量特性、安

装特性、飞机后体推阻特性试验的最著名单位。以美国国

家航空航天局兰利中心为例，其建设有 16ft跨声速风洞的

静态试验系统、喷流试验台、5套单喷试验系统、三套双喷试

验系统等，依靠于强大的风洞及地面台对多种构型的飞机

和喷管开展了大量的推力矢量/后体推减阻试验研究，为F-

15、F-18、F-22、F-35等型号推力矢量技术的应用提供了强

大的试验及设计技术支撑[4-6]。
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国内中国空气动力研究与发展中心对推力矢量/后体

推减阻风洞试验技术的研究开展较多，从参考文献[7]来

看，其在推力矢量试验技术方面研究较多，未见其在后体推

减阻试验技上，尤其是在宽速域推减阻试验技术上的研究

内容。中国航天空气动力技术研究院在喷流试验方向的主

要研究发展重点为横向喷流，未有公开文献显示其在推力

矢量/后体推减阻试验技术上的研究内容。

考虑到高超声速飞行器马赫数高、速域宽等特点，航空

工业空气动力研究院充分利用 1.2m量级 FL-60风洞的试

验段尺寸、结构以及最高马赫数 4.0的特点，开展了高超声

速飞行器后体推减阻试验技术研究，策划了后体推减阻试

验及带外流推力特性试验方案，建立了相应的试验设备，实

现了马赫数 0.3~4.0宽速域的飞行器后体气动力与双发喷

管推进特性同时测量。

1 总体技术方案
根据给定的组合喷管和后体结构，以实现双喷管喷流

同时独立精确模拟、推减阻特性和带外流推力特性的测量

为目的，结合FL-60亚跨超三声速风洞尺寸及结构，制订了

以单天平+双波纹管天平测力系统为核心的推减阻及带外

流推力特性试验技术方案（见图1）。方案采用通气腹撑转

尾撑的形式将试验模型支撑于风洞试验段中，模型内部设

计双通道供气管路分别向两个喷管提供用于喷流模拟的气

流，通过波纹管实现非测量端与测量端的连接，既保证了气

流的传递及密封，又消除了非测量端对测量端的干扰，内置

六分量杆式天平与支撑、波纹管共用同一非测量端，天平测

量端同时与两个波纹管的测量端的一端连接，波纹管测量

端的另一端分别连接喷管/后体。

2 模型及支撑系统设计
为实现双喷管喷流同时独立模拟，模型内部布置了两条

独立的供气管路；为实现后体气动力和双喷管推力特性同时

测量，模型内部布置了一台六分量杆式测量天平；为实现喷

流落压比的精确模拟，喷管入口前分别设置有总压耙及整流

装置（孔板、蜂窝器）。由于模型内部轴向空间有限，天平、波

纹管、整流装置的尺寸及布置十分困难，天平与波纹管采用

并联式布局，既解决了轴向尺寸不足的问题，又减小了两心

距（天平校心与气动中心的距离），大大降低了试验中后体与

非测量部件干涉的风险。图2为模型内部结构布局。

模型采用通气腹撑转尾撑支撑形式（见图3）与弯刀机

构相连，高压空气通过尾支杆上的通气接头分别进入双侧

通气的支撑系统，在模型内部经过转折后，经整流装置整流

后再由尾喷管喷出。

为了确保试验安全，利用正激波法对风洞试验冲击载

荷进行估算，并对支撑的强度进行了校核。最大冲击载荷

作用下计算得到的最大位移发生在支撑与模型连接处，约

24.27mm，对应的支撑与托板机构连接处平均应力约为

400MPa，材料屈服应力为 880MPa，2.2 倍安全系数满足使

用要求。

后体推减阻试验是以后体+喷管作为测力部件，后体和喷

管为一体形式，与其他非测力部件不干涉，天平同时测得后体

气动力及喷管推力。测力部件与非测力部件之间留有间隙并

采用特氟龙（Teflon）进行接触式密封，既可以保证密封性能又

图1 总体技术方案图

Fig.1 Overall project of the technology

图2 模型结构布局

Fig.2 The model configuration layout

图3 通气支撑系统

Fig.3 The model support system
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消除了对测力天平的干扰，图4为推减阻试验结构。

带外流推力特性试验是以喷管作为测力部件，后体和

喷管为套筒形式，此时后体作为非测力部件与喷管外壁面

留有间隙，喷管内壁面型面及尺寸保持不变，图5为带外流

推力特性试验结构。

3 波纹管天平系统设计及校准
推减阻/带外流推力特性试验需要引入高压空气来模

拟喷流的同时测量喷管推力。采用波纹管的目的正是为了

引入高压空气的同时又不影响天平测力，但波纹管内空气

的流通以及波纹管承压等因素都会影响波纹管刚度，从而

影响天平的测量。合理的波纹管天平优化设计可以大大减

小波纹管对天平测量的影响，但仍无法完全消除，必须进行

相应的修正，因此在设计时就应尽量减小波纹管对天平的

影响，而在使用前必须通过校准获得修正量才能保证试验

数据的精准度。波纹管天平系统的性能好坏直接决定试验

的成败，是推减阻试验关键设备，其设计及校准技术是推减

阻试验技术的核心。

3.1 波纹管天平系统设计

天平与波纹管采用并联式布局（见图6），即天平与波纹

管处于同一水平面，天平位于整个系统的中心，波纹管对称

分布于天平两侧。天平非测量端与供气管路共同固定于通

气支撑上，测量端通过连接件分别与波纹、整流段、喷管/后体

连接。为了使波纹管对天平的影响尽量小且易于修正，将波

纹管和天平视为一个整体（波纹管天平系统）进行优化设计

和校准，并使用波纹管天平系统的静校公式[8-9]进行试验。

波纹管天平系统的设计主要包含天平设计、波纹管设

计以及波纹管和天平组合优化设计。天平设计参数主要有

材质、设计载荷、应变、刚度和强度等；波纹管设计参数主要

有材质、承压、长度、内径、外径、波距、波厚、波高、波数、层

数、刚度等；组合优化设计参数主要是波纹管与天平的刚度

比，可见，波纹管天平系统优化设计是十分复杂的，为此开

发了一套基于ANSYS Work Bench的专门用于波纹管天平

系统优化设计软件，并研发了一种波纹管检测试验装置。

图7是光天平刚度有限元计算结果，图8为波纹管有限元模

型，表 1为波纹管刚度计算与试验（阻力）结果对比，图 9为

波纹管天平组合优化设计有限元模型，表 2为波纹管天平

组合刚度计算结果（阻力）。

3.2 波纹管天平系统校准

波纹管天平系统校准的目的是获得波纹管天平公式以

及压力、灵敏度、动量的修正量。波纹管天平系统的校准是

在波纹管校准平台上进行的，校准的具体内容主要有：光天

平和波纹管天平系统的静态校准、压力校准、灵敏度校准、

动量校准和系统联合调试。

光天平和波纹管天平的静态校准是为了获得天平公

式，校准是在波纹管校准平台上完成的，表3为综合加载重

复性结果，表 4为综合加载误差结果。结果表明波纹管天

平精准度达到国军标合格指标。

压力校准是为了确定波纹管在承压条件下对天平的影

图4 推减阻试验模型结构

Fig.4 The model configuration of the thrust-minus-

afterbody drag test

图5 带外流推力特性试验模型结构

Fig.5 The model configuration of the propulsion

characteristics test

图6 波纹管天平系统

Fig.6 The bellow balance system
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响量。一个性能优良的波纹管天平具有承压条件下对天平

零点影响小、线性、重复性好等特点。压力校准分为左侧波

纹管充压校准、右侧波纹管充压校准、两侧波纹管同时充压

校准以及重复性校准。表5~表8分别是左侧、右侧、双侧波

纹管校准结果及重复性结果。

由上述结果可知，波纹管充压对天平零点影响较小、影

响量随压力变化线性度好、重复性良好，且两侧波纹管压力

影响互相不耦合，易于数据修正。

灵敏度校准是为了获得带载条件下波纹管承压对天平

的影响量。该影响量国外称之为“给天平加力时波纹管压

力影响”。对两侧波纹管分别在正负方向上施加单独的六

元载荷，每个载荷分为两个阶梯，在施加载荷的同时对波纹

管充压，充压范围为 0.1~0.7MPa。共计进行 48组校准，获

得 2016个数据点，进而可绘制出 36组修正曲线，但是得利

于波纹管天平的优化设计，灵敏度影响非常小（最大影响量

图8 波纹管刚度计算有限元模型

Fig.8 Bellow finite-element model

表2 波纹管天平组合刚度计算结果（阻力）

Table 2 Combination fitness results(drag)

施加阻力/N

-400.0

-400.0

-400.0

天平力/N

399.29

399.53

399.64

波纹管力/N

0.71

0.47

0.36

波纹管/天平
（刚度比%）

0.18

0.12

0.09

图7 光天平刚度有限元计算结果

Fig.7 Results of single balance stiffness

表1 波纹管刚度试验与计算对比（阻力）

Table 1 Bellow fitness results contrast（drag）

长度/mm

波节数

计算值/N

试验值/N

差量/N

相对量/%

50mm

8波

30.72

24.66

6.06

21.88

75m

12波

20.48

17.54

2.94

15.47

100mm

16波

15.36

13.32

2.04

14.20

图9 波纹管天平组合优化设计有限元模型

Fig.9 Combination optimizing finite-element model

表3 综合加载重复性结果

Table 3 Results of repetition

项目

设计载荷

校准载荷

综合加载

重复性

（%FS）

合格指标

先进指标

光天平

波纹管天平

Y/kg

±200

±96

0.20

0.06

0.04

0.06

Mz /
（kg·m）

±15

±7.2

0.20

0.06

0.12

0.14

Mx /
（kg·m）

±15

±2.3

0.30

0.10

0.20

0.24

X / kg

120

128

0.30

0.10

0.03

0.08

Z / kg

50

48

0.20

0.06

0.07

0.09

My /
（kg·m）

20

22.8

0.20

0.06

0.02

0.03

表4 综合加载误差结果

Table 4 Results of accuracy

项目

设计载荷

校准载荷

综合加载

误差

（%FS）

合格指标

先进指标

光天平

波纹管天平

Y/kg

±200

±96

0.40

0.10

0.11

0.16

Mz /

（kg·m）

±15

±7.2

0.40

0.10

0.38

0.40

Mx /

（kg·m）

±15

±2.3

0.50

0.20

0.45

0.48

X /kg

120

128

0.50

0.20

0.13

0.26

Z /kg

50

48

0.40

0.10

0.20

0.35

My /

（kg·m）

20

22.8

0.40

0.10

0.32

0.30
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是 Mz=36N·m，P=0.7MPa 时 Y=2.7N），大部分不需要修正，

本文仅对灵敏度影响量超过 0.5N/（N·m）的天平分量进行

修正，包括施加Mz时充压对Y的修正、施加Z时充压对Z的

修正、施加My时充压对Z的修正。

动量校准是为了获得波纹管在通气条件下对天平的影

响量。利用临界流文氏管进行流量影响校准，扣除相应的

压力影响量后即得动量影响量，对常用的流量700~1600g/s

进行了动量校准，并拟合出修正曲线，结果如图10所示，其

他天平分量的动量影响量不足0.3N/（N·m），不予修正。

系统联合调试主要是为了确定系统的可靠性、稳定性。

在推力测量平台中进行不同落压比条件下的通气联调试验，

动态检验天平测力数据的重复性、流量测量重复性以及天平

回零情况。表9给出了左侧喷管流量系数Cm_L、右侧喷管流量

系数Cm_R以及推力系数Cfx的重复性试验均方根偏差，结果表

明天平回零正常，天平测力系统及流量测量重复性良好。总

之，通过以上校准数据可看出：波纹管天平系统的天平公式满

足国军标指标、压力对天平零点的影响及灵敏度的影响量小

且线性、动量影响小且趋于线性，易于数据修正，重复性好。

表5 波纹管压力校准结果（左侧）

Table 5 Results of pressure calibration（left）

P / kPa

108.00

200.00

302.00

400.00

499.00

601.00

710.00

Y / N

1.14

2.27

3.40

4.53

5.66

7.15

8.42

Mz /（N·m）

0.01

0.01

0.02

0.02

0.03

0.03

0.01

Mx /（N·m）

0.08

0.16

0.25

0.36

0.48

0.59

0.69

X / N

-0.06

0.05

-0.34

-0.73

-0.63

-0.86

-1.42

Z / N

2.34

4.56

6.88

9.44

11.54

13.76

15.79

My /（N·m）

-0.10

-0.20

-0.29

-0.36

-0.46

-0.56

-0.61

表6 波纹管压力校准结果（右侧）

Table 6 Results of pressure calibration（right）

P / kPa

120.00

201.00

303.00

400.00

500.00

602.00

661.00

Y / N

3.32

5.51

8.27

11.02

13.24

16.00

17.13

Mz /（N·m）

0.11

0.17

0.26

0.34

0.46

0.54

0.60

Mx /（N·m）

-0.22

-0.31

-0.51

-0.64

-0.77

-0.92

-1.08

X / N

-0.19

0.12

-0.23

-0.26

-1.09

-1.44

-1.62

Z / N

-1.67

-2.94

-4.47

-6.14

-7.33

-8.61

-9.02

My /（N·m）

0.01

0.01

0.02

0.04

0.08

0.09

0.09

表8 压力校准重复性

Table 8 Repetition of pressure calibration

P / kPa

106.00

200.00

300.00

402.00

505.00

601.00

624.00

ΔY / N

-0.03

-0.04

0.15

-0.04

-0.04

-0.22

-0.93

ΔMz /
（N·m）

-0.05

-0.05

-0.04

-0.05

-0.05

-0.05

-0.01

ΔMx /
（N·m）

-0.01

-0.01

0.02

0.00

-0.01

0.01

-0.12

ΔX / N

-0.01

-0.67

-0.35

-0.01

-0.51

-0.17

0.21

ΔZ / N

0.24

0.24

0.24

0.00

0.24

-0.02

-0.55

ΔMy /
（N·m）

0.00

0.00

0.00

0.00

0.00

0.01

0.05

表7 波纹管压力校准结果（双侧）

Table 7 Results of pressure calibration（both）

P / kPa

105.00

210.00

304.00

406.00

500.00

602.00

665.0

Y / N

4.46

8.35

12.24

16.12

19.82

23.89

26.13

Mz /（N·m）

0.12

0.21

0.30

0.39

0.48

0.58

0.64

Mx /（N·m）

-0.07

-0.12

-0.18

-0.26

-0.34

-0.42

-0.47

X / N

-0.26

-0.68

-1.26

-1.83

-2.08

-2.82

-3.03

Z / N

1.43

2.43

3.49

4.26

5.05

5.84

6.63

My /（N·m）

-0.10

-0.15

-0.24

-0.31

-0.38

-0.46

-0.53

图10 动量校准结果

Fig.10 Results of momentum calibration
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4 高精度流量测量及控制系统
喷流落压比和质量流量是动力模拟风洞试验必不可少

的参数，直接参与推力的计算，必须对其精确的测量和模

拟。为此采用高精度数字阀[10]（见图 11）精确模拟喷流总

压/流量，数字阀是由按二进制规则排列的文氏管组和电磁

阀组成，利用PID反馈控制电磁阀的快速开关来控制各个

喷管的通断从而实现流量/压力的精确控制。数字阀最大

承压10MPa；流量可调范围0.001~8kg/s；喷流总压可调范围

0.02~0.8MPa。图 12 是数字阀压力调试结果，喷流总压分

别为260kPa和360kPa，分别对应流量为1698g/s和2200g/s，

图13是数字阀阶梯变流量调试结果。

流量计是喷流质量流量精确测量的关键设备，喷流流量

的主要特点是工作压力高、流量大、精度要求高。而流量计的

校准压力均无法与试验中流量计真实工作压力相匹配，从而

影响实际测量精度，此外，不同的安装环境也会大大影响各类

流量计的测量精度，为此对科式流量计、文氏管流量计和CLJ

槽道流量计[11]在实际工作条件下进行了系统的调试，鉴于科式

流量计的抗振动能力差、文氏管流量计更换条件复杂等问题，

最终选用CLJ槽道流量计。在实际工况下，流量输出范围为

0.42~1.67kg/s，槽道流量计单个测点的重复性精度最差为

0.20%，最优为0.05%，表10给出了CLJ槽道流量计调试结果。

5 风洞试验及结果
为验证试验技术和试验设备能力，在FL-60风洞进行

了某高超声速飞行器双发后体推减阻和带外流推力特性测

力风洞试验[12-13]，试验马赫数为2.0、3.0、4.0，模型名义迎角

为0°，名义偏航角为0°，左侧喷流落压比为1、5.6、12、21；右

侧喷流落压比为5.6、12、21、93。

图 14 为 Ma=2.0、α=0°、NPR_L=1.0、5.6、12、21、NPR_R=

图13 阶梯变流量控制曲线

Fig.13 Control curve of mass flow

图12 压力调节曲线

Fig.12 Control curve of total pressure

图11 高精度数字阀

Fig.11 High accuracy digital valve

表9 波纹管天平系统的重复性

Table 9 The repeated results of bellow balance system

喷管

左侧

右侧

流量系数

σCm_L

0.0024

0.0027

σCm_R

0.0029

0.0009

推力系数

σCfx

0.0024

0.0026

表10 CLJ槽道流量计调试结果

Table 10 Testing results of CLJ channel flowmeter

质量流量

符号

测点1

测点2

测点3

测点4

测点5

测点6

平均值
-ṁ /（g/s）

425.23

707.76

987.60

1267.68

1548.40

1672.90

标准差

σ/（g/s）

0.72

0.72

0.48

1.45

1.55

2.96

相对误差

δ/%

0.17

0.10

0.05

0.11

0.10

0.18
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5.6时，推减阻试验轴向力系数Cx和侧向力系数Cz重复性曲

线，其中Cx重复性均方根误差在0.0007~0.00020之间，Cz重

复性均方根误差在0.0001~0.00045之间，结果表明：试验重

复性达到国军标常规测力实验精度合格指标，说明试验系

统正常、稳定，数据可信[14-15]。

图 15给出了带外流推力特性试验左侧喷管流量系数

Cm_L和推力系数Cfx重复性曲线，其中Cm_L重复性均方根误

差在 0.0006~0.0025 之间，Cfx重复性均方根误差在 0.0022~

0.0034之间，结果表明：波纹管天平系统性能优异，数据修

正方法科学、合理，推力系数重复性优于0.4%，流量系数重

复性优于0.3%，均处于国内领先水平。

图16给出了推减阻试验轴向力系数随马赫数变化规律曲

线，结果表明NPR=1.0表示无喷流试验状态，与之对应的Cx值

为负代表后体所受轴向载荷为阻力，随着喷流落压比逐渐增

加，尾喷管产生的推力逐渐增大且大于阻力，与之对应的Cx值

为正表示后体所受轴向载荷为推力，数据变化规律合理。

图17给出了推力系数随马赫数变化规律曲线，结果表

明：各马赫数下Cfx随落压比变化规律基本一致，只是在Ma

=2.0和Ma=3.0时的最后一个压比处出现稍许波动，如果继

续增加落压比，其变化趋势应该与Ma=4.0的规律类似。

6 结论
本文发展了一种适合双发飞行器后体推减阻测量的试

验技术，研制了单天平双波纹管测力系统和高精度流量测

量及控制系统，并在FL-60风洞完成了对该试验技术的验

证，可以得到如下结论：

（1）后体推减阻试验技术已达到应用水平，可用于喷

图15 带外流推力特性试验重复性曲线

Fig.15 The repeated results of the propulsion

characteristics test

图14 推减阻试验重复性曲线

Fig.14 The repeated results of the thrust-minus-

afterbody drag test

图16 推减阻特性

Fig.16 The thrust-minus-drag characteristics

图17 推力特性

Fig.17 The propulsion characteristics
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管与后体的一体化性能测试试验。

（2）波纹管天平系统及其修正方法是推减阻试验技术

的核心之一，本文采用软件优化、理论计算和实物检测相结

合的方式对波纹管天平系统进行一体化设计，将波纹管对

天平的影响降到最小，试验结果表明：波纹管天平系统性能

优异，修正方法科学、合理。

（3）系统调试和风洞试验表明：试验设备运行正常、稳

定，可用于来流马赫数0.3~4.0、迎角0°、喷流总质量流量0~

2.0kg/s的双发高超声速飞行器后体推减阻试验和带外流的

推力特性试验。

（4）后体推减阻试验辅之以带外流推力特性试验和喷

管静推力试验可以将后体气动力、带外流的喷管推力、静推

力、内流对外流的干扰以及外流对内流的干扰区分开来，更

有利于喷管和后体一体化设计。

目前，本技术主要应用于冷喷试验，未来将进一步研究

温度、组分的影响。此外，可进一步将其发展为全机推减阻

试验技术以满足不同的试验需求。
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The Thrust-minus-afterbody-drag Wind Tunnel Experiment Technique of
Hypersonic Vehicle
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Abstract: In order to meet the requirements on the testing of the characteristics of the nozzle and afterbody

integration, the flexible metal twin-bellow balance system and the mass flow control system based on the high

precision digital flow valve were developed. A test system for twin-engine aircraft thrust-minus-afterbody drag,

including supply strut support for realizing the model support and jet air supply, a balance for realizing aerodynamic

and thrust measurement, a flexible metal twin-bellow for realizing twin-nozzle jet NPR simulation independently, was

established in FL-60. The measurement of twin-engine nozzle thrust characteristics and thrust-minus afterbody drag

characteristics was achieved separately. The system adjustment and the results of wind tunnel test show that, the

experimental equipment and overall system operate accurately and steadily, the precision of jet mass flow

measurement is better than 0.3%. The experimental results of the thrust-minus-afterbody drag aerodynamic

characteristics are normative and reasonable, and the precision of repeatability tests is up to the standard of GJB. The

test condition is within the margin of 3.0~4.0 Mach number, 0° angle attack, 0~2.0kg/s jet mass flow . The system can

be used in twin-engine hypersonic vehicle thrust-minus-afterbody drag test and thrust characteristics wind tunnel test.

In future, the technique will be developed to meet the requirements on integrated aircraft aerodynamic characteristics

test.
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