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短距/垂直起降飞机近地面机腹温升影响
特性数值模拟

李    春，李广超

（沈阳航空航天大学 航空发动机学院，沈阳 110136）

摘　　　  要：    通过计算流体力学方法和响应面法获得了机腹温升关于喷管落压比、来流速度及喷管出口离

地高度的 2阶响应曲面回归方程，以及显著影响飞机机腹温升的关键因素。分析了喷管落压比、来流速度和

喷管出口离地高度对飞机机腹温升的交互影响作用，并得到了给定工况范围内机腹温升最大的工况。研究

表明：仅考虑单因素影响时，机腹温升随落压比、来流速度和喷管出口离地高度的增大而减小；考虑两因素

交互作用时，只有高度与落压比对机腹存在交互影响；考虑单因素 2阶影响时，喷管出口离地高度、来流速度

和喷管落压比均对机腹温升存在 2阶效应。优化获得的机腹温升最大的工作点是尾喷管出口离地高度为 3

倍尾喷管出口直径、喷管落压比为 2、来流速度为 0 m/s，此时的机腹温度变化为 13.92%。
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Numerical simulation on the effect characteristics of belly temperature
rise for short/vertical takeoff and landing aircraft proximity of ground

LI Chun， LI Guangchao

（School of Aero-engine，Shenyang Aerospace University，Shenyang 110136，China）

Abstract:   The two-order response surface regression functions of  the belly temperature rise of  the

aircraft  about  the  nozzle  pressure  ratio  (NPR)， inflow  velocity  and  the  height  of  the  nozzle  exit  were

obtained by CFD method and the response surface method，and the key factors significantly affecting the

belly  temperature  rise  were  also  acquired.  The  interaction  effects  of  NPR， inflow velocity  and  height  of

nozzle  exit  above  ground  on  aircraft  belly  temperature  rise  were  analyzed， and  the  maximum  belly

temperature  rise  in  certain  range  working  state  was  obtained.  The  study  showed  that  when  considering

single factor the belly temperature rise decreased with the increase NPR，inflow velocity and the height of

nozzle exit  above the ground. When considering the interaction of the two factors，only height and NPR

had interaction effects on the belly. When considering the two-order influence of single factor，there were

two  order  effects  of  height  of  nozzle  exit， inflow  velocity  and  NPR.  According  to  the  maximum  belly

temperature  rise  obtained  by  optimization， the  height  of  rear  nozzle  exit  above  ground  was  treble  the

diameter  of  rear  nozzle  exit， the  NPR  was  2，and  the  inflow  velocity  was  0  m/s.  In  this  case， the  belly

temperature change was 13.92%.
 

收稿日期：2022-11-01

基金项目：辽宁省自然科学基金（2022-MS-296）

作者简介：李春（1998−），男，硕士生，主要从事短距/垂直起降飞机近地面流场研究。

通信作者：李广超（1979−），男，教授、博士生导师，博士，主要从事航空发动机热端部件传热与冷却技术方面的研究。

E-mail：ligc706@163.com
 

引用格式：李春, 李广超. 短距/垂直起降飞机近地面机腹温升影响特性数值模拟[J]. 航空动力学报, 2024, 39（10）：20220831. LI Chun, LI

Guangchao.  Numerical  simulation  on  the  effect  characteristics  of  belly  temperature  rise  for  short/vertical  takeoff  and  landing  aircraft

proximity of ground[J]. Journal of Aerospace Power, 2024, 39（10）：20220831.

第 39 卷  第 10 期 航空动力学报 Vol. 39　No. 10
2024 年 10 月 Journal of Aerospace Power Oct. 2024

20220831-1

mailto:ligc706@163.com


Keywords:   short/vertical takeoff and landing (S/VTOL)；belly temperature rise；respond surface；
interaction effect；two order influence

目前世界上最先进的短距起飞/垂直降落

（S/VTOL）战斗机采用了组合动力，即“升力风扇+
矢量喷管”。升力风扇通过旋转压缩空气，并高速

垂直排出形成推力；主发动机的矢量喷管可偏转

90°垂直于地面，高温燃气经矢量喷管偏转后同样

垂直排出产生推力[1-2]。当飞机转换到 S/VTOL模

式时，可实现空中悬停、短距起飞、垂直起飞或降

落。升力风扇和矢量喷管垂直于地面喷气产生自

由射流，自由射流撞击地面后产生径向的壁面射

流，两股壁面射流发生碰撞后在两喷管之间形成

“热流喷泉（fountain flow）” [3]。受到压力作用，高

温的“热流喷泉”气体上洗冲刷机腹，沿着机腹流

向进气道，进气道吸入高温气体造成发动机推力

损失，极端情况下会使发动机熄火停车，这直接

威胁到飞行员的生命安全。如果“热流喷泉”的长

期冲刷机身底部，对其隔热材料及隐身材料有腐

蚀作用[4]。喷泉流还会与升力风扇和矢量喷管射

流之间形成循环区域，在这些区域会引起强大的

吸力造成升力损失[5-6]。当飞机在横风或逆风条

件下悬停时，喷泉流对飞机造成的上述影响将会

变得更加复杂[7]。

使用全尺寸模型对 S/VTOL飞机的流场进行

试验研究十分困难，不仅要设计合适的监测仪器

和支撑结构，还要将 S/VTOL飞机复杂的流场与

海洋环境相结合[8]，这使得研究成本急剧增加，而

且耗时费力。面对上述情况，国外学者采用了缩

比尺度模型或简化模型对垂直起降飞机在近地面

悬停时产生的流场、压力场和声场进行了大量研

究[9-13]，这些研究主要针对工况变化时对飞机升力

损失的影响。影响 S/VTOL飞机垂直起降的性能

的另一个因素是热流吸入，近场热流吸入最为严

重[14]，为了获得热流吸入的物理机理，学者们同样

进行了大量的试验研究，对环境条件、飞机工作

条件以及飞机悬停姿态改变时的热流吸入情况进

行了定量和定性分析[15-18]。

综上所述，通过改变飞机距地面的高度和喷

管落压比以及逆风速度的大小，学者们主要针对

升力损失和热流吸入展开了试验研究，这些因素

对 STOVL飞机的垂直起降性能有很大的影响。

但研究人员并未关注到“热流喷泉”对机腹有相当

大的影响，例如机腹隔热材料的脱落会使机体内

部的机载设备暴露在高温环境下，隐身材料受到

腐蚀则会增加飞机的维护成本。采用数值方法或

试验方法的帮助下可获得机腹温度分布，可在温

度较高的区域进行隔热处理，或采取有效措施避

免“热流喷泉”直接冲击机腹。针对上述情况，本

文采用了 S/VTOL飞机的缩比模型，通过响应面

法利用该模型模拟研究 S/VTOL飞机在靠近地面

时机腹的温度变化规律和机理，证明影响因素对

机腹温度变化存在交互作用，得到机腹温度变化

最大的工况点以及温度变化与喷管落压比、喷管

出口离地面的高度及来流速度之间的响应回归模

型，本文中飞机在降落过程中机腹始终与地面平

行且只受到逆风来流的影响，不考虑飞机姿态变

化和其他来流条件，该回归模型在一定的条件范

围内可预测该飞机机腹在接近地面时的温度变化。 

1    计算域及流动模型验证
 

1.1   计算域模型及算例设置

以 S/VTOL飞机降落时在近地面的悬停状态

作为仿真计算的模型，为了降低研究成本和试验

难度，国外关于垂直起降飞机的研究都采用了缩

比模型，主要对飞机周围的流场进行定性分析，

模型的尺寸大小对于定性分析并无太大影响，而

且在进行数据处理时可对机腹温升进行无量纲化，

因此本文也采用缩比模型进行研究。飞机及计算

域模型如图 1所示。忽略飞机进气道和垂尾，机

身厚为 10 mm，定义尾喷管出口直径 D=11.9 mm，

前喷管出口直径为 13.5 mm。

两个喷管前后布置，前喷管代表 S/VTOL飞

机的升力风扇，后喷管代表飞机在垂直起降状态

下的尾喷管，即其中轴线垂直于地面，两喷管中

轴线之间的距离为 7.4D。由于只关注机腹的温

度变化情况，不考虑飞机的气动性能，因此飞机

整体采用拉伸特征进行建模。

× ×计算域远场大小为长 宽=84D 67D，机身上

表面与远场顶部距离为 8D，机腹与冲击面之间的

距离 H在 3D～9D之间变化。

计算域的入口设为速度进口边界条件，计算

域的底部设为壁面边界条件，计算域其余边界均

设置为压力出口边界条件；两喷管的入口设为压

力进口边界条件，升力喷管进口总压为 2倍的大

航空动力学报 第 39 卷

20220831-2



气压，总温设为 350 K；尾喷管总压设为 π=2，2.5，
3这 3个工况，总温保持 780 K不变。计算中采用

理想气体作为工质，黏度采用 Sutherland模型。

物性参数设置完成后，选择压力基求解器，经过

比较采用 Couple耦合隐式算法可以得到更加精

确的数值结果。压力、密度、动量均采用 2阶迎

风格式。 

1.2   湍流模型验证

Bhargav等 [19] 对双喷管射流冲击平板的流场

进行了系统研究，获得了喷管冲击区域和喷泉区

域的压力分布，本文选取 k-ε realizable、S-A（Spalart-
Allmaras）和 k-ω SST（shear stress transport）湍流模

型进行验证，喷管出口直径 d=25.4 mm，验证时落

压比为 π=2.65，算法采用 Couple耦合隐式算法。

图 2为采用不同湍流模型计算得到的右喷管

冲击区域和喷泉区域的压力分布，用压力系数来

表示，可通过式（1）计算得到。

Cp =
p− pa

pj− pa
（1）

式中 p为冲击板表面压力，pa 为环境压力，pj 为喷

管进口压力。图中 x轴在冲击平面上且与两喷管

中轴线垂直。

可以看出采用 S-A湍流模型计算得到的压力

系数不仅与试验数据存在较大的误差，而且与其

他两个湍流模型计算得到的压力系数同样存在较

大的误差，因此将之剔除。采用 k-ε realizable和

k-ω SST湍流模型计算得到的压力系数曲线与试

验数据走势基本一致，但通过分析发现，从喷泉

区域到右喷管冲击区域，k-ω SST湍流模型计算

得到的压力系数曲线与试验数据更加吻合。从以

前的研究来看, k-ω SST更适合用于求解各种复

杂的流动[20]，因此本文选择 k-ω SST进行后续计算。 

1.3   网格无关性验证

对计算域进行非结构网格划分。为了准确计

算气体在喷嘴内部的流动情况，使喷嘴出口的流

动符合实际情况，以及射流轴线附近和冲击壁面

流动变化最明显，因此对这两个区域的网格进行

局部加密。并对喷管内壁、冲击壁面进行边界层

网格的划分，第 1层网格高度为 0.01 mm，划分

10层。根据加密程度的不同，准备了 4套网格进

行网格数量无关性验证。通过改变加密区域的网

格尺寸，分别得到了 180万、 256万、 350万和

430万的网格。不同网格数量计算得到的计算域

底部中轴线处压力系数曲线如图 3所示。

可以看出，4套网格的压力系数曲线形状和

走势几乎相同，但 180万网格计算出的压力系数

偏小，说明 180万网格时“热流喷泉”能量耗散快，
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图 1    S/VTOL飞机缩比模型及边界条件

Fig. 1    Scale model of S/VTOL aircraft and boundary conditions
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图 2    不同湍流模型下冲击面中轴线压力分布

Fig. 2    Pressure distribution on the central axis of impact surface

under different turbulence models
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图 3    冲击面中轴线压力分布

Fig. 3    Pressure distribution of central line on impact plane
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壁面射流相撞时产生的压力偏小。其他 3套网格

的数值十分接近，为节省计算时间和计算资源采

用 256万网格进行后续计算。 

2    响应面
 

2.1   响应面法原理

作为一种优化试验条件的数学统计方法，响

应面法[21] 能在小区域内用一次或二次多项式来

拟合影响因素与响应值之间的函数关系，可以很

好地解决试验中的非线性数据等相关问题。通过

绘制回归拟合方程的响应曲面与等高线，可以直

观地看出影响因素变化时响应值的变化趋势与规

律。在此基础上，可以找出预测的响应最优值以

及相应的试验条件。

为了检验生成的响应面的预估能力，通常采

用决定系数 R2 对其预估能力进行评估，R2 的值越

接近 1，说明预估的结果越可靠。 

2.2   响应值定义

飞机机身底部的温度变化是由于高温的“热
流喷泉”上洗造成机腹温度升高，可用当地温升与

喷管射流过余温度之比来表示，其计算公式为

Θ =
Tm−Ta

Tj−Ta
（2）

式中 Θ为当地温升与射流过余温度的比值，Tm 为

机腹最高温度，Ta 为环境温度，Tj 为尾喷管进口温

度。然而，研究人员指出温度变化与热通量有关，

并且正比于绝对温度比的平方根，因此上述公式

可修正为

Θcorr = Θ

(
Tj

Ta

)− 1
2

（3）

式中 Tj/Ta 为绝对温比。 

2.3   试验点选取

飞机在靠近地面悬停时，其周围的流场主要

受到喷管落压比 π、喷管离地高度 H和来流速度

U的影响，在一定情况下飞机周围流场受到影响

因素的交互影响，因此选择落压比 π、喷管出口离

地高度 H和来流速度 U作为飞机机腹温度变化

的 3个影响因素对飞机在靠近地面悬停时其机腹

因“热流喷泉”而产生的温度变化进行研究。

实际工况中，喷管落压比为 2～3，喷管出口

离地高度为 3D～9D，来流速度为 0～15 m/s。在

响应面软件中进行试验设计时，每个影响因素选

取 3水平作为试验点，根据参考文献 [5]，响应面

法试验点的具体工况如表 1所示。
  

表 1    响应面法试验点

Table 1    Test point for respond surface method

参数 数值

H/D 3 6 9

U/（m/s） 0 7.5 15

π 2 2.5 3
 

将 3个影响因素的变化范围输入响应面分析

软件中，软件就会自动生成 17组试验，每一组试

验中都指定了每个影响因素的值，然后根据每组

试验进行模拟仿真，得到 17组机腹温升，经过无

量纲化后再利用响应面分析软件进行多元回归

拟合。 

2.4   响应面结果

通过响应面法拟合试验点的仿真模拟结果，

可建立以机腹温度变化为响应的多元回归模型

方程：

Θcorr = −0.572+3.882×10−3×（H/D）−5.759×10−3×U +0.622×π−3.645×10−5×（H/D）×U +0.014×
（H/D）×π+2.154×10−3×U ×π−3.971×10−3×（H/D）2−3.292×10−4×U2−0.150×π2

（4）

式中 Θcorr 为修正后的无量纲温度，H/D为无量纲

高度。

机腹温度变化模型的方差分析和显著性检验

结果如表 2所示，A代表喷管出口距地面的高度

（H），B代表来流速度（U），C代表喷管落压比（π）。

表 2表明喷管出口离地高度、来流速度和喷管落

压比对机腹的温度变化均有较大的影响；喷管出

口离地高度和喷管落压比对机腹温升有交互作用；

此外，3个影响因素均对机腹温升有 2阶影响。F
值表示拟合方程的显著性，F值越大，表示方程越

显著，拟合程度就越好。P值为结果可信度的一

个递减指标。在统计学中 F值与 P值有一定的

相关性，每一个 F值都会对应一个 P值，且存在

负相关的关系， F值越大，P值越小，表示得到的

结果越可靠，在本文中表现为回归方程越显著。

在本次设计的仿真试验中，P<0.000 1，回归模型

的决定系数为 R2=0.962 2，说明该模型能够解释

96.22%的响应值变化，采用响应面法来预测各影

响因素变化下的机腹温升可行。

图 4为机腹温度变化关于喷管落压比、飞机
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离地高度和来流速度的响应曲面。从图 4（a）、
图 4（b）可以看出，当来流速度和喷管落压比保持

不变时，机腹温升随着高度的增加而减小，且落

压比和来流速度较小时，减小幅度较大；落压比

和来流速度较大时，减小幅度较缓，这说明在喷

管落压比和来流速度较低的情况下，高度比对机

身底部温升的影响十分明显。

从图 4（b）、图 4（c）可以看出当高度比和来流

速度不变时，机腹温升随着落压比的增大而减小。

来流速度和高度较小时，减小幅度大；来流速度

和高度较大时，减小幅度小。说明随着来流速度

和高度的增大，落压比对机腹温升的影响有所降

低。最后比较图 4（a）、图 4（c），可以看出，当高度

比和落压比保持不变时，机腹温升随着来流速度

的增大而减小。在高度和落压比较小的情况下，

减小幅度大；在高度和落压比较大的情况下，减

小幅度小。说明随着高度和落压比的增大，来流

速度对机腹温升的影响逐渐变小。在选取的各影

响因素范围内，根据得到的回归模型，对机腹温

升进行优化，得出最大机腹温升工况点为 H=3D，

来流速度 U=0 m/s，喷管落压比 π=2，此时机腹温

升为 13.92%。对该结果进行数值计算验证，计算

得到的机腹温升为 15.15%，与响应面法结果存在

8.8%的误差，这说明机腹温升响应面模型可靠。

在降落过程中避开最大机腹温升工况点可以减弱

“热流喷泉”对机腹热冲击危害。
 

3    机腹温升机理

通常情况下，“热流喷泉”无法直接接触机身

上表面，因此当各影响因素变化时对机身上表面

温度分布影响较小，故只对机腹温度的变化对飞

机近地面悬停状态的机腹温升进行机理分析。

图 5为喷泉流的形成过程。可以看出，两股

射流冲击面形成壁面射流，壁面射流在地面相遇

碰撞形成“热流喷泉”，高温的喷泉流在压力作用

下上洗机腹，使得机腹的温度有所升高。根据响

应面法得到的机腹温升的研究结果，对单因素变

 

表 2    机腹温度变化模型方差及显著性表格

Table 2    Variance and significance of belly temperature

variation

方差来源 方均根值/10−5 F P 结果

回归模型 422.1 19.8 0.000 4 显著

A 652.5 30.61 0.000 9 显著

B 1 400 64.54 <0.000 1 显著

C 165.1 7.75 0.027 2 显著

AB 0.269 0.013 0.913 7

AC 171.6 8.05 0.025 1 显著

BC 2.611 1.22 0.305 0

A2 537.7 25.23 0.001 5 显著

B2 144.4 6.77 0.035 3 显著

C2 591.2 27.74 0.001 2 显著

决定系数 0.962 2
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图 4    机腹温升响应曲面

Fig. 4    Respond surface of belly temperature rise
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化下的流场变化结果进行定性分析。 

3.1   落压比对机腹温升的影响

由响应面结果可知，当来流速度和飞机离地

高度保持不变时，机腹温度会随着落压比的增大

而减小。图 6为 H/D=3, U=0 m/s时不同落压比下

流场纵切面速度分布及流线图。从图 6（a）可以

看出，当落压比 π=2时，升力喷管和尾喷管的落压

比相同，但由于升力喷管的出口直径大于尾喷管

的出口直径，相同时间内通过升力喷管的气流流

量较多，气流动量也因此大于尾喷管的气流动量，

因此喷泉流向尾喷管射流倾斜并与之相互作用产

生循环区域，“热流喷泉”主要冲刷靠近尾喷管附

近的机腹表面。如图 6（b）所示，当落压比增加至

π=3时，尾喷管射流的气流动量大于升力喷管的

气流动量，喷泉流开始向升力喷管倾斜，并与升

力喷管射流及其壁面射流相互作用产生循环区域，

“热流喷泉”主要冲刷靠近升力喷管附近的区域。

图 7为 H/D=6, U=0 m/s时机腹无量纲温度分

布图。通过比较发现，π=2时机腹高温分布区域

比 π=3时小，但温度却比 π=3时大，这是因为低落

压比时喷泉流主要和尾喷管射流相互作用，高温

燃气被卷吸到靠近尾喷管区域的位置，无法与来

自升力喷管的冷气流掺混而得以冷却；反观高落

压比时，喷泉流向升力喷管倾斜，高温气体与升

力喷管射流相互掺混而得到冷却，加之高落压比

时气流动量较大，喷泉流冲刷面积增多，所以就

造成了高落压比时高温区域大但温度较低的情况。 

3.2   来流速度对机腹温升的影响

由响应面结果可知，当飞机离地高度和喷管

落压比不变时，随着来流速度的增加，机腹的温

升逐渐降低。图 8为 H/D=3, π=2，U分别为 0 m/s
及 15 m/s时，计算域纵切面速度分布及流线图和

机腹温度分布。从图 8（a）可以看出，在前喷管和

尾喷管落压比相同且来流速度为 U=0 m/s的情况

下，喷泉流与前尾喷管射流及壁面射流都有相互

作用并产生了循环区域，靠近升力喷管的循环区

域的回流卷吸作用明显高于靠近尾喷管的循环区

域，因为此时飞机距离地面较近，尾喷管射流动

能衰减较小，气流动量略大于升力喷管，因此喷

 

径向壁面射流

喷泉

图 5    喷泉流的形成

Fig. 5    Formation of fountain flow
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图 6    不同落压比下计算域子午面速度及流线分布

Fig. 6    Velocity and streamline distribution on meridian plane of

computational domain under different nozzle pressure ratios
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Fig. 7    Non-dimensional temperature distribution of belly under

different nozzle pressure ratios
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泉流向升力喷管有轻微的倾斜，这时图 9中机腹

表面的高温区域在前尾喷管中间的位置。从图 8（b）
可以看出，当来流速度增大至 U=15 m/s时，环境

来流和来自升力喷管的壁面射流同时影响喷泉流，

喷泉流被“压迫”靠近尾喷管，向上的喷泉流的气

流动量也因此受到影响，对机腹的冲刷能力减弱，

虽然机腹仍然存在高温区域，但温度远低于来流

速度为 0 m/s时的机腹表面温度。
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图 8    不同流速下计算域子午面速度及流线分布

Fig. 8    Velocity and streamline distribution on meridian plane of

computational domain under different inflow velocities
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图 9    不同流速下机腹无量纲温度分布

Fig. 9    Non-dimensional temperature distribution of belly under

different inflow velocities 

3.3   离地高度对机腹温升的影响

由响应面法得出的结果可知，当落压比及来

流速度不变时，随着高度的增加，机腹温升将逐

渐减小。图 10为落压比 π=2，来流速度 U=0 m/s，
H/D=9时流场纵切面速度流线分布；图 11为 π=2，
来流速度 U=0 m/s不同高度时机腹温度分布。
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图 10    H/D=9时计算域子午面速度及流线分布

Fig. 10    Velocity an streamline distribution on meridian plane of

computational domain when H/D=9
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图 11    不同高度时机腹无量纲温度分布

Fig. 11    Non-dimensional temperature distribution of belly

under different heights
 

通过图 6（a）、图 8（a）和图 11的对比发现，随

着飞机离地高度增加时，壁面射流在地面形成的

喷泉气流速度逐渐降低，喷泉流的动量随之降低,
这是因为当高度增加时，喷管射流在地面冲击形

成的壁面射流的气流动量随着高度的增加而减小，

由两股壁面射流碰撞而产生的喷泉流也随着壁面

射流的减弱而减弱。喷泉流向上流动时，气流速

度随着高度的增加也逐渐降低，气流动量衰减。

喷管射流、壁面射流和喷泉流的气流动量都随着

高度的增加而衰减，气流之间的相互作用产生的

回流也会减弱，回流区域对高温空气的卷吸能力

也相对减弱，高温燃气几乎接触不到机腹表面。

第 10 期 李　春等： 短距/垂直起降飞机近地面机腹温升影响特性数值模拟

20220831-7



从图 11可知，当 H/D=9时，高温空气对机腹温度

变化的影响微乎其微。 

4    结　论

通过响应面法对短距/垂直起降（S/VTOL）飞
机靠近地面不同工况条件下机腹温升进行了相关

研究，得到机腹温升 2阶响应面模型及影响因素

对机腹温升的交互作用关系，相关结论如下：

1） 仅考虑单因素对响应值的影响，机腹温升

随着落压比的增加而减小，随着来流速度、喷管

出口离地高度的增加而减小；考虑两因素对响应

值交互作用，只有高度与落压比对机腹温升存在

交互影响；飞机离地高度、来流速度和落压比对

机腹温升还存在 2阶影响。

2）  经过优化，得出最大机腹温升工况点为

H/D=3, π=2，U=0 m/s，此时温升为 13.92%，通过与

回归方程计算得到的数值相比，误差为 8.8%。避

开最大机腹温升工况点可减弱“热流喷泉”对机腹

的热冲击。

3）  机腹温升实际上是受喷泉流流动状态影

响，通过数值计算对喷泉流流动状态定性机理分

析，得到单因素变化对“热流喷泉”的影响机理。

4） 除来流速度、喷管落压比和尾喷管离地高

度外，喷管间距变化对短距/垂直起降飞机近地面

机腹温升有一定影响，由于文章篇幅所限，将在

下一步工作中研究喷管间距变化对飞机近地面流

场影响。
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