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基于 HB-1 标模的高超声速横向喷流干扰
气动力试验模拟准则适用性研究

邱华诚，解福田*，李杰，巢根明
中国空气动力研究与发展中心 超高速空气动力研究所，绵阳　621000

摘要：反作用控制系统要求对喷流干扰现象有足够的认识。研究人员常通过风洞试验获取高超声速横向喷流干扰特性。

在风洞试验中，一般使用缩比模型，且喷流介质不同于真实飞行器的燃气喷流。本文简要综述了用于指导风洞开展喷流干扰

气动力试验的多种模拟准则，开展了基于 HB-1 标模的喷流干扰数值仿真，并分析了美国国家航空航天局（NASA）航天飞机

的飞行测试数据。结果表明：对于喷流可穿透来流激波的强喷流干扰，使用动量比作为模拟准则较为合适；而对于喷流无法穿

透来流激波的弱喷流干扰，则更适合使用质量流量比作为模拟准则。
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Study on applicability of aerodynamic experiment scaling parameters for
hypersonic transverse jet interaction based on the HB-1 standard model
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Abstract: The  reaction  control  system  requires  fundamental  information  concerning  the

process  of  transverse  Jet  Interaction  (JI)  with  a  crossflow.  The  effects  of  JI  properties  on

hypersonic aerodynamic interference, have been the subject of several wind tunnel experimental

investigations. In wind tunnel facilities, it is more convenient to perform JI tests with jet fluids of

different compositions and with test models of scaled size from those of the actual vehicle. There

are  a  myriad  of  scaling  issues/differences  from  flight  to  wind  tunnel,  and  a  review  of  scaling

theories  has  been  presented  and  verified,  with  calibrated  computational  fluid  dynamics

simulations based on HB-1 standard model, as well as NASA Space Shuttle flight data from open

literatures.  In  this  work  it  is  found  that,  in  the  case  of  strong  jet  flow that  can  penetrate  the

incoming shock wave, the momentum ratio as the scaling parameter is appropriate, while in the

case of weak jet flow that cannot penetrate the incoming shock wave, the mass flow ratio is more

suitable as the scaling parameter.
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ratio

 0    引　言

随着航空航天技术的快速发展，高超声速飞行

器已成为各国研究的重点。在高超声速飞行过程

中，横向喷流作为一种重要的控制手段，在飞行器的

姿态控制和轨道修正中得到了广泛应用 [1]。然而，横
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向喷流与高超声速来流之间的相互作用会产生复杂

干扰流场，从而影响飞行器的气动特性和控制性能。

风洞试验是获取高超声速横向喷流干扰效应的

一种重要研究手段。在风洞试验中，受限于风洞尺

寸、喷流介质、测试设备及模型加工等因素，通常采

用空气作为喷流介质，并使用缩比模型。因此，有必

要确定合适的相似性模拟参数，以使缩比模型的试

验结果尽可能与全尺寸飞行器的实际情况相符。

过去几十年中，研究者已积累了大量喷流干扰

试验数据 [2-6]。开展风洞试验时，通常基于以下假设：

由于喷流动量守恒，可通过喷管出口处的动量通量

来表征喷流特性。因此，在风洞试验中主要将动量

比、出口压力比等作为关键模拟参数，此时也可同步

模拟喷流推力比 [7-8]。然而，由于喷流干扰效应的复

杂性，对于不同类型的喷流干扰，其相似性模拟准则

似乎存在差异 [9-10]。根据公开资料，仅有少数文献报

道了喷流干扰相关的飞行试验数据，例如，NASA 在

航天飞机飞行试验数据分析中，将质量流量比作为

横向喷流的相似性模拟参数，而将动量比作为飞行

器头部和尾部姿控喷流的模拟参数[11]。

一般而言，对于喷流较强、喷流动量占主导的情

况，风洞试验主要关注喷流与来流的动量交换对激

波结构、分离区扩散及喷流轨迹的影响，此状态下激

波形态、边界层分离及喷流穿透深度主要由动量比

决定；而对于喷流较弱、喷流动量不足以主导流场的

情况，试验则更关注喷流质量流量对周围气体的混

合效率、扩散范围及边界层发展的影响。在高超声

速喷流干扰风洞试验中，具体的模拟参数选择需根

据试验目标、流动特性及喷流条件综合判断。

与研究其他空气动力学问题的方法一样，开展

横向喷流气动干扰效应研究，通常采用数值模拟与

风洞试验相结合的方法，充分发挥前者高效、低成

本、模拟范围广的优势，以及后者反映问题全面、数

据可靠性高的特点，从而逐步提高横向喷流气动干

扰效应研究的效率和可信度。

根据相似理论，若要实现风洞模型喷流与飞行

器喷流的完全流动相似，必须保证两者单值条件相

同，且所有相关物理量组成的相似参数相等。然而，

在风洞模型喷流干扰试验中，往往无法同时满足所

有相似参数。为增进对喷流干扰现象的认识，根据

试验目的及喷流特性的不同，选择合适的模拟准则

与风洞试验方法，本文简要综述常用的高超声速横

向喷流干扰效应气动力试验模拟准则，通过开展基

于 HB-1 标模的高超声速喷流干扰数值仿真计算，并

分析 NASA 航天飞机飞行测试数据，以验证动量比

和质量流量比这 2 种常用模拟准则的适用性。

 1    相似性模拟准则简述

为了研究与喷流干扰相关的流动现象，学者们

针对气动力试验的相似性模拟准则开展了大量工

作，其中包括量纲分析 [12]、物理模型简化 [13-17] 以及基

于工程经验的拟合参数 [18-22] 等。本节简要叙述喷流

干扰作用下流场模拟要求，并讨论相似性模拟参数

背后的物理假设。

 1.1   通用的相似性模拟要求

为满足相似性模拟准则，首要要求是飞行器与

试验模型几何相似，其次是自由来流和喷流的流场

相似。

自由来流的流场相似性模拟参数主要如下：

Ma∞ =
v∞√

γ∞R∞T∞
，

ReL,∞ =
ρ∞v∞L

µ∞
，

Pr∞ =
µ∞Cp∞

k∞
，

γ∞，Tw/T∞

（1）

如果喷流不与自由来流耦合，则喷流的相似性

模拟参数如下：

Maj =
vj√
γjRjT j

，

ReL,j =
ρjvjd

µj
，

Prj =
µjCpj

kj
，

γj，Tw/Tj

（2）

Ma ReL Pr γ T v R ρ µ Cp k L

d

∞

式中： 、 、 、 、 、 、 、 、 、 、 、 和

分别是飞行器来流和喷流气体的马赫数、雷诺数、

普朗特数、比热比、温度、速度、气体常数、密度、动

力黏度、恒压比热、热导率和参考长度；下标 、j 和

w 分别表示来流、喷流和壁面。

可以用以下的参数代替式（1）和（2）中所列出的

参数：

vj

v∞
，

RjTj

R∞T∞
，
ρj

ρ∞
，
Cpj

Cp∞

，
kj

k∞
，γj，

µj

µ∞
，
d

L
（3）

Pr∞ γ∞

在风洞试验中，通常需要将式（3）中的参数进一

步简化。如果外部来流始终为空气， 和 将自

动匹配。壁温影响在精确模拟转捩和分离区范围时
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非常重要，但流场噪声、壁面粗糙度等对转捩和分离

区影响也很大。因此，在风洞试验中，通常不对壁温

提出严格要求，而更注重边界层状态的模拟。

通过以上假设，喷流干扰模拟参数简化如下：

1）飞行器外形和喷管的几何相似；

2）马赫数和雷诺数相同；

vj/v∞ ρj/ρ∞ RjTj/R∞T∞ γj3） 、 、 和 相同。

对于高超声速飞行器而言，匹配以上参数依然

很困难，其难点之一在于喷流介质的不同。在地面

风洞试验中，冷喷流试验方法因装置简单、操作方便

而得到广泛采用。若对喷流干扰流场进行理想化处

理，仅考虑对流场干扰结构最重要的因素，则可进一

步简化相似性模拟参数。

 1.2   基于动量比的喷流干扰气动力试验模拟

准则

ṁ∞

p∞ pj p0j

Δν
δj

图 1 是喷流注入高超声速来流的欠膨胀模式 [23]

（过压状态）流场结构示意图。图中， 为来流的质

量流量， 、 和 分别为来流静压、喷流出口静压

和喷流总压， 为喷流压力膨胀引起的喷流转向角，

θN 为平衡压力情况下的喷流膨胀角， 为偏转角。

 
 

d
p0j

δj = Δv + θN

θN

Δv
pj

喷流
初始边界

喷流
膨胀边界

分离激波

弓形激波

p∞

m∞
·

T∞
v∞

 
图 1    喷流穿透来流激波情况下的流场结构示意图

Fig. 1    Sketch  of  jet  interaction  flowfield  when  the  jet  can  penetrate
the incoming shock wave

 

δj

Δν Δν

当喷流从喷管中喷出时，其压力会从喷流边界

处膨胀至周围介质的压力。描述膨胀边界形状的重

要因素是其偏转角 ，或者是喷流压力膨胀引起的喷

流转向角 。当 值较小时，来流静压和喷流出口

静压之比可以用以下级数表示：

p∞

pj
= 1−

γjMa2
j

βj
Δν+ · · · （4）

βj =
√
Ma2

j − 1式中， 。若缩比模型（式左）与全尺寸

模型（式右）的喷流转向角相同，则可得关系式：[(
1− p∞

pj

) βj

γjMa2
j

]
m

=

[(
1− p∞

pj

) βj

γjMa2
j

]
f

（5）

Maj假设模型喷流出口马赫数 与全尺寸飞行器

M∞ γ∞相同，且模型风洞试验的来流 和 与飞行环境

一致，同时满足几何相似性，则可得动量比关系式：

动量比 =
ṁjvj

ṁ∞v∞
=

ρjv
2
j Aj

ρ∞v2
∞Aref

=
pjγjMa2

j Aj

p∞γ∞Ma2
∞Aref

（6）

ṁj Aj Aref式中： 为喷流质量流量； 和 分别为喷管和飞

行器的参考面积。

 1.3   基于质量流量比的喷流干扰气动力试验

模拟准则

基于能量（质量流）添加模型，可以得到基于质

量流量比的相似性模拟参数。这种模型认为：喷流的

干扰作用主要由喷流向自由来流输送的质量和能量

所决定[14]。

飞行器阻力消耗的能量为：

Ev = Dvv∞ = CDvq∞Avv∞

= CDv

1

2
ρ∞v2

∞Avv∞

=
1

2
CDvṁ∞v2

∞

（7）

Ev Dv

CDv q∞

式中： 是耗散在飞行器阻力中的主流能量， 为

飞行器阻力， 为飞行器阻力系数， 为来流动压。

T0j

主流通过偏转，为喷流气体腾出空间，并改变了

模型表面的压力分布（图 2，其中 为喷流总温）。假

设喷流气体以不做功的形式膨胀，并且当其与来流

混合时，在喷管中获得的横向速度将完全损失。这

种效应可以通过向主流中添加能量来近似模拟。

Ej喷流加入来流的能量 可以写成如下形式：

Ej = ṁjv
2
∞

[
1 +

1

(γ∞ − 1)Ma2
∞

ρ∞
ρj

]
= ṁjv∞

[
1 +

2 + (γ∞ − 1)Ma2
∞

2 (γ∞ − 1)Ma2
∞

M∞

Mj

T0j

T0∞

] （8）

Ej Mj M∞

T0∞

式中： 是喷流注入能量， 和 分别为喷流和

来流气体的摩尔质量， 为来流总温。

上述喷流和来流能量比可简化为质量流量

比，即：

 

d

pj

v∞

来流激波

p0j T0j

p∞
T∞
v∞
ρ∞

m∞
·

mj
· 

图 2    喷流未穿透来流激波情况下的流场结构示意图

Fig. 2    Sketch of jet interaction flowfield when the jet cannot penetrate
the incoming shock wave
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质量流量比 =
ṁj

ṁ∞
=

ρjvjAj

ρ∞v∞Aref

=
pj

√
γjMj/T0jMajAj

p∞
√

γ∞M∞/T0∞Ma∞Aref

（9）

 2    数值仿真结果分析

 2.1   数值仿真方法

Maj

本文使用前期已验证的数值模拟方法 [24]，对动

量比和质量流量比这 2 种模拟准则在高超声速横向

喷流试验中的适用性开展研究。本研究采用带有横

向喷流的 HB-1 标模，其中喷流出口马赫数 为

5。该仿真未考虑气体的真实气体效应和化学反应。

本文分别对全尺寸模型和 20% 缩比模型进行了

喷流干扰的数值仿真。对于全尺寸模型，喷流气体

采用一种燃气组分，其组成为 34%CO（摩尔分数）、

18.5%CO2、 18%H2、 17%H2O 和 12.5%N2
[25]； 对 于

20% 缩比模型，喷流气体使用冷空气。全尺寸模型

与缩比模型的自由来流条件通过雷诺数参数来模

拟。模型的几何尺寸如表 1 所示，表 2 给出了主要的

数值仿真参数。
 
 

表 1    模型的外形尺寸
Table 1    Dimensions of the model

参数 符号 单位 全尺寸模型 20%缩比模型

模型全长 L m 2.94 0.588

底部直径 D m 0.6 0.12

底部面积 Aref m2 0.282 7 0.011 3

喷管喉道直径 dtj m 0.01 0.002

喷管出口直径 dj m 0.05 0.007

喷管出口扩张角 αj ° 25 25

喷管轴向位置 x m 2.05 0.41

 

 2.2   流场结构

p0j

p0j

p0j

图 3 为全尺寸模型在不同喷流总压下的喷流干

扰压力云图对比（本文以模型头部顶点为坐标原点，

沿模型轴向建立 x轴，y轴垂直向上，z轴由右手法

则确定），喷流介质为燃气，喷流总压 分别为 1 和

10 MPa。对于  = 1 MPa 的情况，喷流较弱，因此

无法穿透来流激波；而对于  = 10 MPa 的情况，喷

流增强，足以穿透来流激波。

 2.3   气动特征
针对全尺寸模型喷流总压为 1 和 10  MPa 这

2 种状态，20% 缩比模型的喷流参数分别根据质量流

量比和动量比模拟准则确定。表 3 和表 4 列出了仿

真计算时使用的具体喷流参数。

图 4 和 5 分别给出了全尺寸模型在喷流总压为

1 和 10 MPa 时，根据不同模拟准则得到的喷流干扰

气动系数对比结果。从图中可以看出，当全尺寸模

型喷流总压为 1 MPa 时，缩比模型采用质量流量比

 

表 2    主要仿真参数

Table 2    Major simulation parameters

参数 符号 单位
全尺寸
模型

20%缩比
模型

自由来流马赫数 Ma∞ 11.4

自由来流静压 p∞ Pa 38.35 19.58

自由来流静温 T∞ K 258.57 55.57

自由来流雷诺数 Re 3.40 × 105

喷流马赫数 Maj 4.1

喷流介质 燃气 空气

喷流总温 T0j K 2 000 300

 

p0j = 1 MPa

y

x

p/Pa

z

p0j = 10 MPa

1 800
1 600
1 400
1 200
1 000
800
600
400
200
0

 
图 3    全尺寸模型喷流干扰压力云图（喷流介质为燃气，总压分别为

1 和 10 MPa）

Fig. 3    Pressure flowfield for the full scale model with fuel injectant of
total pressure of 1 MPa and 10 MPa respectively

 

表 3    喷流具体参数（全尺寸模型的喷流总压为 1 MPa）

Table 3    Jet  flow  parameters  (for  the  full  scale  model  with  fuel
injectant total pressure of 1 MPa)

参数 符号 单位
全尺寸
模型

20%缩比模型

质量流量比 动量比

来流流量 ṁ∞ g/s 536.8 23.6

来流动量 ṁ∞v∞ N 1 972.9 40.3

喷流总压 p0j MPa 1 0.382 0.541

喷流流量 ṁj g/s 57.5 2.53 3.58

喷流动量 ṁjvj N 122.8 1.77 2.51

质量流量比 ṁj/ṁ∞ 0.107 0.107 0.152

动量比 (ṁjvj) / (ṁ∞v∞) 0.006 23 0.004 4 0.006 23
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准则进行喷流模拟，所得结果与全尺寸模型更为接

近；而当喷流总压为 10 MPa 时，采用动量比准则模

拟的结果更为吻合。

 3    喷流干扰气动力试验模拟准则适用
性讨论

pj/p∞

过去几十年中，研究者已积累了大量的喷流干

扰试验数据。开展风洞试验时，通常通过喷管出口

处的动量通量来表征喷流特性。因此，早期的风洞

试验主要将动量比、出口压力比 和缩放喷管面

Aj/A∞积比 作为主要匹配参数，此时也同步匹配了

喷流推力比。工程界还围绕欠膨胀喷流、完全膨胀

喷流、喷射角度和多喷流等问题开展了大量研究[26-28]。

然而，也有试验数据表明，其他喷流参数可能同

样重要。喷流干扰试验通常使用空气作为喷流介

质，但也有研究人员采用其他混合气体来研究喷流

气体热力学性能对喷流干扰的影响 [29-31]。此外，喷流

出口的气流密度也被证实会影响喷流干扰结构[10]。

由于喷流干扰的复杂性，其相似性模拟参数存

在多种选择，需要从中选取合适的一组参数来开展

气动力试验。风洞试验通常采用空气喷流介质以及

缩比试验模型，因此，有必要依据文献资料、地面试

验和飞行数据进行验证，以确定能够尽可能准确预

测飞行气动数据的模拟参数。

CMxji CZji CMyji

根据公开资料，仅有少数文献报道了喷流干扰

相关的飞行试验数据。例如，在 NASA 航天飞机的

飞行试验数据分析中，将风洞预测数据和飞行试验

数据绘制于图 6[11] 所示的对数图中，图中还给出了

整个飞行包线内的马赫数变化。结果表明，滚转力

矩 、侧向力 和偏航力矩 的喷流干扰

系数是质量流量比和自由来流马赫数的函数。

这些结果表明，相较于高质量流量比的情况，低

 

表 4    喷流具体参数（全尺寸模型的喷流总压为 10 MPa）

Table 4    Jet  flow  parameters  (for  the  full  scale  model  with  fuel
injectant total pressure of 10 MPa)

参数 符号 单位
全尺寸
模型

20%缩比模型

质量流量比 动量比

来流流量 ṁ∞ g/s 536.8 23.6

来流动量 ṁ∞v∞ N 1 972.9 40.3

喷流总压 p0j MPa 10 3.82 5.41

喷流流量 ṁj g/s 575.0 25.3 35.8

喷流动量 ṁjvj N 1 228.4 17.7 25.1

质量流量比 ṁj/ṁ∞ 1.07 1.07 1.52

动量比 (ṁjvj) / (ṁ∞v∞) 0.623 0.440 0.623

 

（a）法向力的喷流干扰系数 CNji

（b）俯仰力矩的喷流干扰系数 CMzji
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图 4    全尺寸模型喷流总压为 1 MPa 时，不同模拟准则下的喷流干扰气

动系数对比

Fig. 4    Comparisons  of  JI  aerodynamic  coefficients  for  the  full  scale
model with fuel injectant of total pressure of 1 MPa

 

（a）法向力的喷流干扰系数 CNji

（b）俯仰力矩的喷流干扰系数 CMzji
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图 5    全尺寸模型喷流总压为 10 MPa 时，不同模拟准则下的喷流干扰

气动系数对比

Fig. 5    Comparisons  of  Jet  interaction  aerodynamic  coefficients  for
the  full  scale  model  with  fuel  injectant  of  total  pressure  of
10 MPa
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ṁj/ṁ∞ = 0.01

质量流量比时的飞行数据与风洞测试数据吻合得更

好。与图 6（b）和（c）中侧向力和偏航力矩的数据相

比，图 6（a）中由横向喷流诱导的滚转力矩所呈现的

类似趋势更明显。对比飞行试验数据和地面风洞测

试数据可以发现，大约从质量流量比

开始，两者间的数据逐渐出现偏差。

此外，文献 [24] 的结果也表明，在某些喷流状态

下，干扰效应与喷流介质的总温和分子量存在一定

关联，此时喷流干扰力的决定因素并非喷流动量，而

是其质量流量。因此，某一种模拟准则很可能无法

适用于所有喷流干扰情形。

本文进一步对比了 HB-1 标模在 0°攻角下喷流

干扰系数的变化规律。其中，来流参数与表 3 保持一

ṁj/ṁ∞ < 0.1

致，全尺寸模型燃气喷流总压范围为 0.1～40 MPa，

20% 缩比模型冷喷流总压范围为 0.03～ 5.4 MPa。

从图 7 中可以看出，在弱喷流情况下（质量流量比

），20% 缩比模型采用质量流量比模拟
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图 6    航天飞机再入返回时横向喷流导致的喷流干扰系数变化情况[11]

Fig. 6    Jet interaction aerodynamic coefficients due to sideward-firing
jets on the space shuttle orbiter during entry[11]
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图 7    HB-1 标模横向喷流干扰系数与质量流量比和动量比模拟参数的

关系

Fig. 7    The  relationships  between  jet  interaction  aerodynamic  coeffi-
cients with mass flow ratio and momentum ratio for HB-1 model
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ṁjvj/ṁ∞v∞ > 0.2

得到的喷流干扰系数与全尺寸模型基本吻合；而在

强喷流情况下（动量比 ），20% 缩比

模型采用动量比模拟得到的喷流干扰系数则与全尺

寸模型吻合更好。当然，该仿真仅采用了理想气体

模型，并未考虑化学反应、高温效应等复杂因素。

 4    总　结

> 0.2

< 0.1

本文旨在分析高超声速横向喷流干扰这一复杂

气动现象，对风洞试验模拟准则的适用范围进行了

总结和验证。通过开展基于 HB-1 标模的喷流干扰

数值仿真，并分析 NASA 航天飞机的试验数据，发现

动量比和质量流量比这 2 种常用的气动力试验模拟

准则之间存在差异，但也具有内在联系。总体而言，

对于喷流可穿透来流激波的强喷流干扰情况（本文

中，动量比 ），需重点模拟喷流对来流的阻塞效

应以及对激波、分离区及轨迹的影响，采用动量比作

为模拟准则较为合适；而对于喷流无法穿透来流激

波的弱喷流干扰情况（本文中，质量流量比 ），

需重点模拟喷流对来流的质量注入和扩散效应，则

更适合采用质量流量比作为模拟准则。
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