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高雷诺数下跨声速自然层流短舱优化设计
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摘 要：为解决高雷诺数下大涵道比发动机自然层流短舱高维优化设计问题，提取短舱 3个基准面实现

轴对称自然层流优化设计。通过获得较大范围层流区域，从而降低短舱表面摩擦阻力。采用类别形状函数

（CST）参数化、γ⁃- -----Reθt 转捩模型和遗传算法建立自然层流（NLF）短舱自动优化流程。表明通过优化短舱基准

面建立三维 NLF短舱设计方法的可行性。进而通过 CATIA二次开发构建三维非轴对称 NLF短舱，解决了基

准面优化后大量数据点的高效导入和曲面生成问题。针对设计的非轴对称 NLF 短舱，进行了设计点附近迎

角、侧滑角、来流马赫数以及湍流度的转捩敏感性分析。结果表明：跨声速状态下，迎角增大层流范围减小；来

流马赫数增大层流范围扩大；侧滑角和湍流度对层流范围影响很小。
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Transonic natural laminar flow nacelle optimization design
at high Reynolds number
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Abstract：To solve the problem of high⁃dimensional optimization design of laminar flow na⁃
celle with large bypass ratio under high Reynolds number,three datum planes of nacelle were ex⁃
tracted to realize the optimal design of axisymmetric natural laminar flow.A wide range of laminar
flow was obtained to reduce the surface friction resistance of the nacelle. An optimization system
for the natural laminar flow（NLF）nacelle was established in combination with class and shape
transformation（CST） parameterization, γ⁃- -----Reθt transition model and the genetic algorithm. It
showed the feasibility of establishing a three⁃dimensional NLF nacelle design method by optimiz⁃
ing the nacelle datum plane.Then,a three ⁃dimensional non ⁃axisymmetric NLF nacelle was con⁃
structed through the secondary development of CATIA,which solved the problem of efficiently
importing a large number of data points and surface generation after the datum plane optimization.
For the designed three⁃dimensional non⁃axisymmetric NLF nacelle,a transition sensitivity analy⁃
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sis of the angle of attack,sideslip angle,incoming Mach number,and turbulence intensity near the
design point was conducted. The results showed that: under the condition of transonic speed,the
laminar flow range decreased with the increase of the angle of attack; the laminar flow range in⁃
creased with the increase of incoming Mach number; the sideslip angle and turbulence intensity
had little effect on the laminar flow range.

Key words：natural laminar flow nacelle；aerodynamic shape optimization；
CST parameterization；transition prediction；transition sensitivity analysis

大涵道比发动机是目前全世界民用客机的主

要动力引擎，具有噪声低、燃油效率高、使用寿命

长等优点，能提供出色的推质比，在航空运输领域

占据主导地位。一般短舱阻力占飞机总阻力的

5%左右，而大涵道比发动机短舱由于几何尺寸

的增大使其在全机总阻力中所占比重不断增大。

巡航状态下，短舱表面的流动分为层流和湍流两

种，湍流的摩擦阻力远高于层流的摩擦阻力。因

此若能在短舱外表面实现较大范围的层流覆盖，

能够有效降低摩擦阻力，节约燃油。自然层流

（NLF）技术应运而生，其主要针对机翼、短舱等

几何外形进行层流优化设计，从而达到减阻的目

的，例如 Boeing787率先采用了经过 NLF技术设

计的短舱 [1]。该技术利用设计合理的压力分布，

以达到减弱前缘吸力峰带来的逆压梯度，尽可能

增大顺压梯度区域，推迟转捩发生 [2⁃3]。与机翼相

比，发动机短舱主要提供推力，对力矩、升力系数

等气动性能上的要求较少，且较小的下垂角（5°左
右）使得短舱不受附着线转捩与横流不稳定性问

题的困扰，因此开展大涵道比发动机短舱层流优

化设计的可行性较高。

针对短舱的减阻研究，早在 1984年，美国

NASA兰利研究中心对短舱表面的层流控制进

行了若干飞行模拟及风洞实验，同时 Younghans
和 Lahti验证了经层流设计的单独短舱与翼吊短

舱可实现其外表面大范围的层流覆盖 [4]。1998年
Riedel等 [5]介绍了 NLF短舱的气动设计方法，飞

行实验验证表明NLF短舱层流段长度达到 60%。

国内西北工业大学白俊强课题组较早地开展层流

短舱的研究，对三维轴对称短舱开展了来流马赫

数为 0.76下的层流优化设计，并基于双 eN方法研

究了影响 CRM（common research model）短舱转

捩的影响因素 [6⁃7]。另外，2017年中国航空发动机

集团有限公司 Zhong等 [8]通过参数化方法利用

NURBS（non⁃uniform rational B⁃splines）曲面生成

三维短舱模型，并将自适应模拟退火算法应用到

短舱层流设计中。2019年复旦大学Wang等 [9]基

于差分进化算法对跨声速层流短舱进行气动优

化，使得层流范围增加 16.64%。同年，杜玺等 [10]

针 对 设 计 的 NLF 短 舱 在 德 国 ETW（European
Transonic Wind）进行了对比验证，结果表明低雷

诺数下转捩预测结果吻合较好，而高雷诺数下转

捩提前发生，与 CFD结果差别明显。综上，低雷

诺数下黏性比较大，外来扰动容易被抵抗，而高雷

诺数下，黏性无法抵抗外部扰动，层流极易发展成

湍流。因此，高雷诺数下保持数值计算和风洞实

验的准确度都较为困难。本文在控制温度不变的

情况下，基于短舱大涵道比的优势，成功对跨声速

高雷诺数状态的短舱进行了数值模拟。

NLF短舱设计离不开精确的气动外形参数

化和层流转捩预测方法 [11⁃12]。CST（形状类别变

换函数）是由波音工程师 Kulfan提出的一种先进

飞行器参数化设计方法 [13⁃14]，具有高精度、良好鲁

棒性和设计参数少等特点，不仅能对翼型参数

化，还能应用在短舱、机身等领域。在转捩预测

方面，工程应用中主要有三种 [15]：基于线性稳定

性理论 eN方法 [16]、基于流场当地变量的 γ⁃- -----Reθt 模

型 [17⁃18] 和 基 于 动 模 态 分 解（DMD）/eN 方 法 [19]。

γ⁃- -----Reθt模型完全基于流场当地变量，使得转捩预

测与流场结构直接相关，能对多种形式的转捩进

行判断，方便快捷，更加适应现代 CFD计算技术

的需要。本文在保证短舱内型线不变的基础上，

采用 CST方法对基准型面进行了参数化，并利用

CATIA二次开发功能快速、高效生成内外表面

光滑连续的三维短舱。最后通过 γ⁃- -----Reθt 转捩模

型耦合 SST（shear stress transfer）k⁃ω湍流模型

进行转捩预测。

鉴于NLF翼型取得的良好减阻效果，大涵道

比 NLF短舱具有很大的发展前景。因此将 NLF
技术应用到大涵道比短舱设计中显得尤其重要。

本文以 CRM短舱为研究对象，通过 CST方法进

行参数化，借助遗传算法（GA）和 γ⁃- -----Reθt模型以转
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捩位置最大化为优化目标对短舱基准面进行自动

寻优，表明了此层流设计方法的可行性。最终，对

所设计的三维 NLF短舱进行设计点附近层流转

捩敏感性研究。充分展示了所设计的 NLF短舱

能够保持较大的层流范围且具有较高鲁棒性，证

实NLF设计降低摩擦阻力的有效性。

1 跨声速短舱参数化及转捩预测方法

1. 1 CST参数化

CST参数化方法中包含了类别函数 C ( X c )
和形状函数 S ( X c )，对于一般的尖后缘翼型上、

下表面，其几何外形可表示为

Z
c
= C ( )Xc ⋅ S ( )Xc + X

c
⋅ ΔZ te
c

（1）

式中 X和 Z分别为翼型表面在 X轴与 Z轴的坐

标，c为翼型的弦长，因而 0≤ X c≤ 1；ΔZ te为翼

型后缘相对于 Z轴的坐标。

类别函数 C ( X/c )的定义为

C ( )Xc = ( )Xc
N1 ( )1- X

c

N2

（2）

式中指数 N1和 N2直接决定了待参数化的几何外

形的类别。结合短舱构型截面的圆头尖尾特性，

对比 NACA对应类型系列翼型，将类别函数取为

N1=0.5，N2=1.0。

形状函数 S ( X c )采用基于 n阶 Bernstein多
项式的加权和形式，即

ì

í

î

ï
ï
ï
ï

S ( )Xc = ∑
i= 0

n

bi Bi
n ( )Xc = ∑

i= 0

n

bi K i
n ( )Xc

i

( )1- X
c

n- i

K i
n=

n!
i!( n- i )!

（3）
式中 K i

n为 Bernstein多项式的系数；bi为对应各项

权重因子，i=( 0,1,⋯,n )，其中 b0和 bn 直接涉及

到了翼型前缘半径 R le、翼型后缘相对于 Z轴的坐

标 ΔZ te 和后缘切线倾角 β，如图 1所示，其表达

式为

b0 = S ( 0 )= 2R le

c
,

bn= S ( 1 )= tan β+ ΔZ te
c

（4）

综上，短舱外形剖面解析表达式如下：

Z
c
= X

c ( )1- X
c { 2R le

c ( )1- X
c

n

+ ( )tan β+ ΔZ te
c ( )Xc

n

+

}∑
i= 1

n- 1é

ë
êê

ù

û
úúbi ⋅

n!
i!( n- i )! ⋅ ( )Xc

i

⋅ ( )1- X
c

n- i

+ X
c
⋅ ΔZ te
c

（5）

为了验证 CST参数化的精度，采用 6阶 Bern⁃
stein多项式对 RAE 2822跨声速翼型进行了拟

合，如图 2。上下翼面的最大拟合误差与方均根

误差分别为 7.644×10-4和 1.218 4×10-4，且最大

误差出现在前缘处。结果表明采用 6阶 Bernstein
多项式对短舱基准截面进行参数化设计能够满足

拟合精度。

1. 2 转捩数值预测

k⁃ω SST（shear ⁃ stress transport）耦 合 γ⁃- -----Reθt
能够快速准确地模拟湍流流动和预测转捩位置。

该模型通过动量厚度雷诺数
- -----Reθt驱使间歇因子 γ

（即流场空间中某点为湍流的概率，0≤ γ≤ 1）的

生成，并联合 γ与湍流模型来控制转捩发生。无

量纲间歇因子 γ输运方程守恒形式为

∂ ( ργ )
∂t + ∂( ρUjγ )

∂xj
=

Pγ- Eγ+
∂
∂xj

é

ë
êê( )μ+ μ t

σ f
∂γ
∂xj

ù

û
úú （6）

式中生成项 Pγ和耗散项 Eγ为

{ Pγ= F length ca1 ρS ( γF onset )0.5 ( 1- ce1γ )
Eγ= ca2 ρΩγF turb ( ce2γ- 1)

（7）

其中 Flength、Fonset分别为转捩的长度控制函数与判

定发生函数，它们表示将转捩过程转化为间歇因

子的变化过程；F turb控制黏性底层和层流边界层

外的衰减；Uj为速度张量分量；Ω为涡量；S是切

应变率的模；μ为层流黏度；μ t 为湍流黏度；σ f=
1.0；ρ为密度；xj 为笛卡儿坐标张量分量；ca1 =
2.0,ca2 = 0.06,ce1 = 1.0,ce2 = 50.0。

图 1 短舱剖面参数化设计变量

Fig.1 Parametric design variables of nacelle profile
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动量厚度雷诺数
- -----Reθt输运方程为

∂ ( ρ- -----Reθt )
∂t + ∂( ρUj

- -----Reθt )
∂xj

=

Pθt+
∂
∂xj

é

ë
êêσθt ( μ+ μ t )

∂- -----Reθt
∂xj

ù

û
úú （8）

Pθt= cθt
ρ
t
( Reθt-

- -----Reθt ) ( 1.0- Fθt ) （9）

Fθt=

min{ }max
é

ë

ê
ê

ù

û

ú
úFwake ⋅ e

- ( )yδ
4

,1.0- ( )γ- 1 ce2
1.0- 1 ce2

2

,1.0

（10）
式中 Reθt为当地转捩雷诺数；Fwake为确保 Fθt在翼

型下游尾流区为 0的参数；y为靠近壁面最近距

离；δ为边界层厚度；源项系数 cθt= 0.03，扩散系

数 σθt= 2.0。
边界层外当地转捩雷诺数 Reθt可由当地湍流

度 T u与压力梯度 λθ拟合得到，其关联函数为 [20]

Reθt=
ì

í

î

ïï
ïï
( )1 173.51- 589.428T u +

0.219 6
T 2
u

⋅F ( λθ ) T u ≤ 1.3

331.5(T u - 0.565 8 )-0.671 ⋅F ( λθ ) T u ≥ 1.3
（11）

F ( λθ )= { 1+(12.986λθ+ 123.66λ2θ+ 405.689λ3θ )⋅ e- ( )Tu
1.5

1.5

λθ ≤ 0
1+ 0.275( 1- e-35λθ )⋅ e-2Tu λθ≥ 0

（12）

T u = 100 2k/3
U

,λθ=
ρθ 2

μ
⋅ dUds （13）

其中 k为湍动能；dU/ds为流向上的加速度；θ为

动量厚度。通过上述
- -----Reθt输运方程让边界层外当

地转捩雷诺数 Reθt传输至边界层内，使其能够在

边界层内自由扩散，解决了 Reθt无法直接作用于

边界层内的问题。

为了验证 γ⁃- -----Reθt转捩模型的可靠性，对 NLF
（1）⁃0416层流翼型进行了转捩预测。来流马赫数

Ma= 0.3，迎角 α= 2.03°，雷诺数为 4× 106。计

算网格如图 3，采用 C型网格，第一层网格高度为

1× 10-5 m。

模拟结果如图 4~图 5与表 1所示。与文献

[21]的风洞实验数据相比，上下翼面转捩预测位

置分别偏差 3.17%与 1.33%。整体转捩预测位置

较延后，但在误差允许范围内，表明 γ⁃- -----Reθt转捩模

型能够满足短舱层流优化设计的需要。

图 2 RAE 2822翼型 CST参数化前后对比

Fig.2 Comparison of RAE 2822 airfoil before and
after CST parameterization

图 4 NLF（1）⁃0416上翼面间歇因子图

Fig.4 Intermittency of NLF（1）⁃0416 upper wing
图 3 NLF（1）⁃0416翼型网格

Fig.3 Grids of NLF（1）⁃0416 airfoil
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2 NLF短舱优化设计

现阶段直接对三维短舱进行 NLF设计存在

较大的难度，其设计变量众多，且各设计参数间存

在相互耦合，故所需样本点与计算成本难以接受。

考虑到短舱横流转捩影响较小，主要表现为 T⁃S
（Tollmien ⁃Schlichting）波引起的流向转捩。因

此，采取了优化短舱三个典型控制剖面，达到层流

优化设计的目的，利用优化后的构型进而建立三

维NLF短舱。

2. 1 三维短舱总体几何参数

选取 DPW（Drag Prediction Workshop）会议

中提供的 CRM标准模型 [23]，并提取单独短舱，进

行几何修复，通过平移、旋转等操作将短舱轴线前

缘点移至坐标原点。所设计的 NLF短舱约束条

件如表 2所示。因 CRM短舱各项几何参数均不

符合设计要求，因此需要对其进行参数化设计。

首先通过缩放满足最大长度要求，选取 0°（top）、

90°（side）和 180°（bottom）三个基准面（如图 6）进

行 CST参数化，利用修改 CST参数满足设计约

束进行几何外形初步设计。

2. 2 优化算法

求解最优化问题较常用的方法在大体上分为

基于梯度的优化算法、无需梯度的全局启发/进化

算法、基于代理模型的优化算法。

GA[24]就是其中一类启发/进化算法。GA包

含四个最基本的要素：遗传控制参数、基因编码、

适应度函数和遗传操作，它们共同支配着 GA的

收敛速度与精度。考虑到保持物种多样性与充分

交换基因信息等，GA编程采用了浮点数编码、截

断选择、一致交叉与一致变异。最终，为验证编写

的 GA可行性，采用易陷入当地最优解的 Shubert
和 Shaffer函数进行测试。控制参数：种群个体为

40，遗传代数为 100，交叉概率 Pc=0.80，变异概率

Pm=0.04。
1）Shubert函数

图 5 NLF（1）⁃0416下翼面间歇因子图

Fig.5 Intermittency of NLF（1）⁃0416 lower wing

表 1 NLF（1）⁃0416翼型转捩结果对比

Table 1 Comparison of NLF（1）⁃0416 airfoil
transition results

参数

x tr_upper/c

x tr_lower/c

风洞实验 [21]

0. 35

0. 60

Lee等 [22]

0. 348

0. 587

本文结果

0. 363

0. 608

图 6 短舱基准截面

Fig.6 Nacelle reference section

表 2 短舱设计约束

Table 2 Nacelle design constraints

几何约束

外罩最大直径小于 3 815 mm

外罩最大长度小于 5 540 mm

下垂角度等于 5°

外罩船尾角小于或等于 13. 5°

后缘厚度等于 4 mm

进气道外罩（top）前缘半径大于 30 mm，内形线

参考前缘半径等于 50 mm

进气道外罩（side）前缘半径大于 40 mm，内形线

参考前缘半径等于 60 mm

进气道外罩（bottom）前缘半径大于 35 mm，内形

线参考前缘半径等于 60 mm

发动机外涵喷管出口直径等于 2 918. 66 mm

强度

高

高

强

高

强

高

高

高

强
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f ( x,y )= {∑
i= 1

5

i cos [ ( i+ 1) x+ i ] } ⋅
{∑
i= 1

5

i cos [ ( i+ 1) y+ i ] }+
0.5 [( x+ 1.425 13 )2 +( y+ 0.800 32 )2 ]

（14）

取值范围为 x>-10,y< 10,k为 GA代数。

函数局部形状如图 7所示，全局共 760个当地最小

值，其最小值-186.730 9在图中①所标注的尖峰

处（-1.425 13,-0.800 32），而图中②所标注的

尖峰为全局次小值。

2）Shaffer函数

f ( x,y )= 0.5-
sin2 ( x2 + y 2 ) - 0.5
[ 1+ 0.001( x2 + y 2 ) ]2（15）

式中取值范围为-100< x,y< 100。函数局部

形状如图 8所示，呈现出圆圈形状的波动并向中

心汇聚。其全局最大值为 1在图中①所标注（0,
0）的中心峰上。附近的②、③和④同心圆为局部

最优解。

随机的两次收敛历程如图 9，GA能在很短代

数内达到 10⁃2量级误差，证明了一致变异适用算

法运行早期，而收敛历程与收敛结果的不同，表征

了 GA具有很强的随机性，但是两次运算都达到

了不同程度的收敛。例如 Shubert函数寻优 100
代时，第一次运行收敛误差为 1.035 23×10-7，第
二次运行的收敛误差为 1.145 28×10-4。

2. 3 短舱基准面轴对称 NLF优化

为了更加高效、经济的模拟发动机进气与短

舱效应，通常在短舱进行风洞实验与气动设计初

期采用简化后的通气短舱来替代动力短舱，以匹

配其流量系数（mass flow ratio，MFR）而获得一致

的结果 [25]。

本文采用闫海津等 [26]提出的通气短舱匹配方

案代替动力短舱。在短舱出口处添加堵锥，通过

前后移动堵锥在短舱弦向的位置来改变内部流道

的最小面积，即短舱的出口面积，实现对流量系数

的连续调节，如图 10所示。

堵锥的设计原则是在尽量保证堵锥靠近短舱

出口的情况下，根据最小流量系数的需求来设定

堵锥半径的大小；要求其轮廓曲线光滑且曲率连

续，保证出口面积的连续变化，且流场中不存在表

面分离和激波。

基于上述通气短舱匹配方案，采用GA结合 6
阶 CST参数化方法，分别对短舱外罩 0°（top）、90°
（side）和 180°（bottom）截面外型线以转捩位置最

大化进行轴对称优化。

1）设计工况：巡航高度为 12 000 m，基于最

大直径雷诺数 2.1×107，来流马赫数Ma=0.85，流

图 7 Shubert函数局部图

Fig.7 Local graph of Shubert function

图 8 Shaffer函数局部图

Fig.8 Local graph of Shaffer function

图 9 Shubert和 Shaffer函数的收敛历程

Fig.9 Convergence process of Shubert and
Shaffer functions
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量 系 数 ζ= 0.70，湍 流 度 T u = 0.05%，黏 度 比

R t = 10。
2） 参 数 取 值 范 围 ：前 缘 半 径 Rle= [L,

+50%R le0 ]；后缘切线倾角 β=[-35%β0,R ]；参
数 bi=[-35%bi0,+ 35%bi0 ], i=1~5。 其 中 ，L

为最小前缘半径；R对最大后缘切线倾角；Rle0、β0、

bi0是 CST参数化初始值。

3）几何约束：面积 A≥ 0.95S0（其中 0°截面

（top）由于几何最大直径超过限制，约束放宽至

0.90S0），S0 为 短 舱 外 罩 面 积 ；最 大 半 径 rmax ≤
1 907.5 mm。

4）GA参数配置：种群个体为 180，遗传代数

为 20，交叉概率为 0.80，变异概率为 0.04。
5）流场计算：采用结构网格如图 11，网格数

量为 100 618。利用 k⁃ω SST湍流模型耦合 γ⁃- -----Reθt
转捩模型进行流场计算。

经过优化计算，短舱各截面前缘半径略微增

大，最大厚度位置向前移动，后缘变得更薄如图 12

所示。通过对比优化前后各截面的压力系数 Cp与

摩擦力系数 Cf曲线（如图 13、图 14所示）和表 3，发

图 12 短舱各截面构型优化前后对比

Fig.12 Comparison of configurations of each section of
nacelle before and after optimization

图 13 优化前后各截面压力系数曲线

Fig.13 Pressure coefficient curves of each section before
and after optimization

图 14 优化前后各截面摩擦力系数曲线

Fig.14 Friction coefficient curves of each section before
and after optimization

图 10 通气短舱不同状态示意图

Fig.10 Schematic diagram of through⁃flow nacelle
in different statuses

图 11 轴对称短舱剖面网格

Fig.11 Grids of axisymmetric nacelle profile
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现优化后 top截面其激波强度增大，激波产生位

置提前，而 side与 bottom截面从无激波转变为较

强激波。同时，优化后各截面能够有效减小吸力

峰的强度，形成较强顺压梯度，从而一定程度克服

吸力峰带来的强逆压梯度，推迟转捩发生使得层

流范围增大。

2. 4 非轴对称NLF短舱几何构造

发动机短舱三个基准面经过单目标全局优化

后，生成了较好的层流构型，为了研究巡航状态下

气动参数对所设计的NLF短舱影响规律，需要建

立非轴对称三维NLF短舱模型。

经过优化后各截面包含大量构型数据点（共

201×6），考虑到各软件曲面建模与高效生成能

力，本文利用 CATIA软件二次开发功能 [27]（如图

15所示），对短舱各基准面数据点进行导入自动

生成对应几何，形成了满足几何约束的三维非轴

对称NLF短舱如图 16所示，图中 Lmax是短舱最大

长度，Dmax是短舱最大直径。

2. 5 非轴对称NLF短舱转捩模拟

三维非轴对称 NLF短舱由固定设计状态优

化控制剖面而生成，对所设计的非轴对称NLF短

舱进行转捩数值模拟验证层流区域大小。设计

点巡航高度为 11 km，来流马赫数 Ma=0.85，迎
角 α=5°，侧滑角 φ=0°，基于 NLF短舱最大直径

雷 诺 数 为 2.1×107，流 量 系 数 ζ= 0.70，湍 流 度

T u = 0.05%，黏度比 R t = 10。计算采用有限体

积方法，空间离散为 2阶精度，通量计算采用 Roe
格式，时间推进为 LU⁃SGS（lower⁃upper symmet⁃
ric⁃Gauss⁃Seidel）隐式方法。

计算网格采用全模结构网格进行流场分析如

图 17。壁面第一层网格 Y+=1，增长率为 1.135，
对于流场较剧烈区域，例如对弦向前 40%、后缘

和 唇 口 等 进 行 适 当 的 加 密 处 理 ，网 格 数 量 共

1 150万。

计算后转捩位置如图 18所示，与 CRM短舱

相比，本文所设计的三维非轴对称NLF短舱能够

保持更大范围的层流流动。由于设计的 NLF短

舱具有下垂角，使得NLF短舱上半部分比下半部

分层流面积小，但NLF短舱整体依然能够保持约

20.88%的层流面积。表明此三维 NLF短舱设计

方法的可行性。

表 3 各截面优化前后转捩位置对比

Table 3 Comparison of transition positions of each
section before and after optimization

截面

Top

Side

Bottom

转捩位置/%

优化前

9. 6

8. 1

5. 0

优化后

29. 9

34. 1

29. 9

增加

20. 3

26. 0

24. 9

图 15 CATIA二次开发流程

Fig.15 CATIA secondary development process

图 16 满足几何约束的非轴对称NLF短舱

Fig.16 Non⁃axisymmetric NLF nacelle with
geometric constraints

图 17 NLF短舱物面网格

Fig.17 Surface grids of NLF nacelle
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3 转捩敏感性分析

根据文中第 2.5节分析可知，所设计的 NLF
短舱在设计点能够保持较大层流范围。但在高雷

诺数下，层流对吸力峰内强逆压梯度的抵抗能力

较弱，极易造成流动提前分离，远场来流参数的变

化势必会对短舱转捩位置产生影响。由于巨大的

计算成本与样本点需求，分别考虑迎角、侧滑角、

来流马赫数和湍流度单个因素对层流范围的影响

进行计算。

3. 1 迎 角

偏离迎角设计点过大会使得流动分离带来严

重的气动力变化问题 [7]。本文仅考虑小迎角变化

范围，迎角 α变化范围为 3°~7°。如图 19所示，其

中纵坐标代表层流面积占 NLF短舱总面积的比

率，横坐标表示迎角的变化。

整体上NLF短舱随着迎角的增大，层流范围

呈下降的趋势。这主要由于迎角的增大带来了

NLF短舱表面压力分布的变化，使得流动分离发

生转捩。对于 NLF短舱上半部分 ( Z> 0 m )，吸
力峰强度增大，层流范围减小，例如当迎角从 3°增
加 到 4°时 ，层 流 面 积 急 剧 减 少 了 2.75%；对 于

NLF短舱下半部分 ( Z<0 m )，吸力峰强度减弱，

形成较强顺压梯度，但受到NLF短舱上半部分横

流流动影响，使得层流面积占比保持在 14%左右。

3. 2 侧滑角

侧滑角对飞行器的飞行姿态影响很大。侧滑

角 φ变化范围为 0°~4°，研究了 5个状态点，详细

分析了巡航点附近 NLF短舱层流范围对侧滑角

的不确定性，如图 20。

随着侧滑角的增大，迎风面（NLF短舱左侧

Y>0 m为迎风面）中压力分布的变化引起吸力峰

减弱，形成强顺压梯度，转捩位置延后，层流区域

逐渐增大；而背风面（Y<0 m）压力梯度变化与之

相反，产生较强的逆压梯度，导致吸力峰增强，转

捩位置大大提前，层流面积有所降低。

总体而言，虽然随着侧滑角的增加，迎风面与

背风面的层流面积相应增加或减少，但是侧滑角

的变化整体上对NLF短舱层流范围的影响很小，

层流面积占比都保持在 20%左右。

3. 3 来流马赫数

NLF短舱设计阻力发散马赫数为 0.89，因此

本文针对来流马赫数在 0.81~0.88范围内的工

况，研究了 8个状态点，对比分析了 NLF短舱来

流马赫数变化对层流范围的影响规律，如图 21。
随着来流马赫数的增加，NLF短舱整体和

上、下部分的层流面积都呈现增长的趋势。表明

来流马赫数的变化带来的压力梯度变化会使转捩
图 19 不同迎角下的层流面积比

Fig.19 Laminar flow area ratio at different angles of attack

图 18 非轴对称NLF短舱转捩位置云图

Fig.18 Contour of transition position of non⁃axisymmetric
NLF nacelle

图 20 不同侧滑角下的层流面积比

Fig.20 Laminar flow area ratio at different sideslip angles
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位置后移，扩大层流范围。NLF短舱上部 ( Z>
0 m )共增长 2%（约 1.22 m2）的层流面积，下部

( Z< 0 m ) 的 层 流 面 积 共 增 长 了 1.25%（约

0.76 m2）。

3. 4 湍流度

巡航工况下，自由来流的湍流度 T u 一般在

0.05% 以 内 。 因 此 取 来 流 湍 流 度 变 化 范 围 为

0.02%~0.06%，研究了 5个状态点，分析巡航点

附近 NLF短舱湍流度变化对层流范围的不确定

性，如图 22所示。

湍流度表明了气流中扰动强度的大小。随着

湍流度的增加，扰动增大，但没有引起较大的压力

梯度变化，仅在部分区域存在细微差别。从初始

湍流度 0.02%增长至 0.03%过程中，NLF短舱下

部（Z< 0 m）层流面积仅增长了 1.5%，而后基本

保持在 14.5%的层流面积；NLF短舱上部（Z>
0 m )没有明显的变化，基本维持在 7%的层流面

积。整体上，高雷诺数下，NLF短舱层流范围对

湍流度变化并不敏感，只会产生小幅度的波动，但

都保持在 20%层流面积以上。

4 结 论

本文以 CRM短舱为基础，基于 CST参数化

方法、γ⁃- -----Reθt转捩模型、CFD数值求解结合 GA搭

建NLF短舱优化流程，设计出一种三维非轴对称

NLF短舱，实现了大范围层流效果。表明了此短

舱优化设计方法的可行性。在此基础上，开展了

高雷诺数跨声速状态下设计点附近气动参数对所

设计的 NLF短舱层流范围的敏感性分析。结果

表明：

1）随着迎角的增大，NLF短舱层流范围逐渐

减小，但仅限于 5%短舱层流面积；而来流马赫数

的增加，NLF短舱层流面积呈现增长的趋势，但

带来了激波强度的增强；侧滑角和湍流度的增大，

整体上对NLF短舱层流面积的影响很小，只会产

生小幅度波动。综上，所设计的NLF短舱具有很

好的鲁棒性和降低摩擦阻力的效果。

2）NLF短舱层流范围与压力梯度的变化密

不可分。本文仅考虑了 NLF短舱层流面积比的

变化，以转捩位置最大化为设计目标，对于 NLF
短舱设计而言，尽可能地扩大顺压梯度区域带来

的转捩位置延长，可能会产生更强的激波阻力，从

而导致总阻力的上升。如何控制激波并保持较大

的层流范围，获得总阻力最小的NLF短舱构型更

加具有工程实用性，是未来NLF短舱层流设计不

断优化的目标。
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