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基于 PARSEC曲线和遗传算法的自然层流短舱
的优化设计

耿    雪，俞松林，李程鸿

（中国航发商用航空发动机有限责任公司，上海 200241）

摘　　　  要：    为提升短舱外罩层流区域面积以降低阻力，基于 PARSEC（parametric section）曲线的型线参数化

方法，同时采用遗传算法，以推后短舱外罩转捩位置为优化目标，对短舱特征型线进行优化。同时，研究不同

来流马赫数下短舱型面优化结果；对比分析优化前后型面的气动性能与阻力发散特性。结果表明：优化后短

舱型面较优化前在设计点阻力降低 2.25×10−3，但在高来流马赫数的非设计点工况，阻力恶化现象较为严重，

导致优化后短舱在较低马赫数即产生阻力发散。
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Optimization design of natural laminar flow nacelle based on
PARSEC curve and genetic algorithm
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Abstract:   In  order  to  improve the  laminar  flow area  of  the  nacelle  surface  to  reduce  the  drag,  the

parametric method of the profile based on PARSEC (parametric section) curve and genetic algorithm were

used to optimize the nacelle, with its goal to push back the transition position of the nacelle. At the same

time,  the  optimization  results  of  nacelle  under  different  Mach  numbers  were  studied;  the  aerodynamic

performance  and  drag  divergence  characteristics  of  the  nacelle  before  and  after  optimization  were

compared and analyzed. The results showed that: the drag at the design point of the optimized nacelle was

2.25×10−3 lower than original nacelle, but the drag deterioration was more serious at the off design points

of high Mach number, which led to the optimized nacelle drag divergence at lower Mach number.
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随着国际社会对环境保护要求提升，航空减

排标准日益严苛，国际社会对民航客机的综合性

能要求不断提高。同时，随着经济发展，大型客

机的需求不断增加，飞机发动机短舱外型面几何

尺寸也相应增大，从而导致了发动机短舱阻力在

全机阻力中所占的比例迅速增加，因此研究发动

机短舱减阻设计十分必要[1-6]。在减阻技术中，层

流技术是非常重要的研究方向。短舱表面摩擦阻

力是短舱的主要阻力来源之一，如能在短舱外表

面实现一定长度的层流，将有利于减小短舱的表
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面摩擦阻力，提高飞机的经济性。对于亚声速飞

机，摩擦阻力约占总阻力的 50%；相同雷诺数时，

湍流边界层摩擦阻力约为层流边界层摩擦阻力的

10 倍[3]。由此看来，尽可能延迟转捩的发生，扩大

表面层流流动的区域，减小湍流浸润面积，从而

减小摩擦阻力，是飞行器流动控制减阻的有效手

段。相对于机翼和机身来说，短舱的特征长度小，

特征雷诺数小，且无需考虑升力和力矩特性影响，

更适合采用自然层流技术进行减阻[7-10]。

多年来，各国学者针对短舱或机翼的层流设

计进行了不懈的研究和探索，积累了一定设计经

验。在飞行器层流设计方面，对层流机翼的研究

相对来说更早更深入。1945 年美国国家航空咨

询委员会（National  Advisory  Committee  for  Aero-
nautics，NACA）发布了 NACA-6 系层流翼型，该系

列翼型在许多机型，尤其是战斗机上有成功的应

用，显著提高了飞机的速度和航程[11-12]。

Zhang、Zhao等 [13-14] 通过数值模拟优化设计

的研究发现机翼表面顺压梯度范围与机翼层流面

积密切相关，且根据压力分布状态成功进行了层

流机翼的优化设计。对短舱的层流控制研究也有

类似成果，Younghans[15] 通过试验方法进行了层

流短舱的设计。短舱外型面相对于传统短舱，最

大厚度位置后移，在轴向弦长的 70%左右。何雨

薇等[16] 针对超临界翼型进行了吸气层流减阻研

究，并讨论了不同吸气系数及雷诺数对转捩位置

及阻力变化规律的影响。何小龙等[17] 使用基于

Bernstein  基函数的 EFFD （extended  free-form de-
formation）法完成了自然层流短舱剖面的参数化，

利用基于 γ-Reθ 转捩模型进行自然转捩预测，结

合代理模型和改进的粒子群算法建立了针对短舱

气动外形的优化设计框架，优化结果使得短舱外

表面实现 48%的层流，阻力系数比初始通气短舱

减小了 0.000 3。
近两年来，中外学者对飞行器层流设计领域

热情不减，尤其是中国学者展现了对该领域研究

的浓厚兴趣，该方向研究的论文数量明显提升。

曹凡等[18] 采用类别形状函数（CST）、结合 γ-Reθ
转捩模型和遗传算法对短舱进行自然层流优化,
优化后在设计点层流面积能够达到 30%。同时，

曹凡等[19] 对轴对称短舱自然层流优化及转捩敏

感性分析，结果发现转捩位置会随着流量系数和

马赫数的增大呈波动状态，敏感性较高。Yao等[20]

对短舱前缘半径、最大厚度和最大厚度点位置等

几何参数进行优化，将短舱表面层流面积从 5.6%

提升至 21.6%。

本文在某短舱型面基础上，对其特征型线进

行参数化设计，并对型线特征参数进遗传算法寻

优，最终三维包络得到层流面积增大及设计点短

舱外罩阻力降低的短舱型面，同时对优化后短舱

进行非设计点工况校核，模拟分析其阻力发散特

性变化。

 1    型线参数化及计算模型

 1.1   型线参数化建模

本文短舱气动造型方法以造型截面表面型线

旋转进行网格曲面包络，最终形成短舱外型面，

如图 1。
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图 1    短舱外型面包络成型

Fig. 1    Envelop of nacelle profile
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各引导线型线采用 PARSEC（parametric  sec-
tion）曲线方法进行参数化设计。PARSEC方法

是 Sobieczky[21] 最早提出并给出验证的，用表征翼

型外形特性的参数对翼型进行描述。本文采用的

曲线造型方法是针对短舱型线特征，提取有关短

舱型线的 15个参数特征，包括：唇口跑道点坐标

（ ）及上下曲率半径（ ,  ）、上型线最大

厚度点坐标（ ）及曲率半径（ ）、短舱尾缘

点坐标（ ）及尾缘楔角（θtail）、下型线喉道点

坐标（ ）及曲率半径（ ）和风扇进口点坐标

（ ），参见图 2。型线上其他点的分布特征

函数 为

an = f（Xhi,Yhi,rleup,rlelo,Xup,Yup,rxxup,Xte,Yte,

θtail,Xth,Yth,rxxlo,Xfan,Yfan） （1）

其与型线坐标关系如公式（2）：

Y（X）=
6∑

n=1

anXn− 1
2 （2）

对其进行多项式求解，则上下曲线的线性方

程如公式（3）和公式（4）[22]： 
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上型线最大厚度点

上型线最大厚度点曲率半径

风扇进口点

唇口跑道点

前缘下曲率
半径

前缘上曲率半径

下型线喉道点曲率半径

短舱尾缘点

短舱尾缘楔角

图 2    短舱型线参数化造型方法

Fig. 2    Parametric modeling method of nacelle profile
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式中 为前缘相对于弦长的无量纲曲率半径，

为尾缘相对于弦长的无量纲高度， 、 分别为

上型线最大厚度点和下型线喉道点无量纲高度，

、 分别为上型线最大厚度点和下型线喉道

点处曲率。

上下型线多项式系数为

Vup = A−1
up Bup （5）

Vlo = A−1
lo Blo （6）

 1.2   计算模型及网格

为尽量减少网格数量并保证进口流场均匀，

本文计算流体域前端采用机翼模拟计算常用的半

球形流域，其半径为 10倍短舱当量直径，后端采

用圆柱状流域，长度 20倍短舱当量直径。计算模

型采用结构化网格划分，为保证准确捕捉流场转

捩，控制短舱模型表面边界层 y+在 0.1左右，第一

层网格高度 1×10−5 m，边界层到远场膨胀比 1.1，

网格质量 0.7以上，网格节点数约 1 240万。计算

模型的 block及网格划分结果如图 3所示。

 
 

图 3    短舱计算模型 block及网格划分

Fig. 3    Block and grid division of nacelle

calculation model
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 2    计算方法与优化策略

Reθ t

计算流域远场设定为压力远场，给定压力、

温度和马赫数，短舱型面和风扇锥表面设为无滑

移固壁，出口设为压力出口，控制流量满足设计

要求。计算采用 FLUENT16.0，密度基求解器，离

散方程为二阶迎风格式，转捩模型采用 γ-Reθ 模

型。该模型在 kω-SST（shear stress transfer）湍流模

型的基础上加入了间歇因子 γ输运方程和转捩起

始动量厚度雷诺数 输运方程进行耦合，构建

四方程转捩预测模型，实现对低速状态的转捩分

Reθ t

析[23-26]。间歇因子 γ输运方程通过控制边界层内

湍动能生成项来触发和控制转捩过程；转捩起始

动量厚度雷诺数 输运方程，用以保证所建立

的模型方程中不含显式的非当地量，并可结合大

量转捩试验得到的经验关系式，实现转捩的更准

确模拟。间歇因子 γ输运方程表达式为

∂（ργ）

∂t
+
∂（ρUiγ）

∂xi
= Pγ −Eγ +

∂

∂xi

[(
µ+
µi

σγ

)
∂γ

∂xi

]
（7）

Reθ t转捩起始动量厚度雷诺数 输运方程表达

式为

Reθ t =


(
1 173.51−589.428Tu+

0.219 6
2T 2

u

)
F（λθ） Tu≤1.3

331.5（Tu−0.565 8）−0.671F（λθ） Tu≥1.3

（8）

Tu λθ其中 为湍流强度， 为压力梯度，θ为自由流速度。

k =

1×10−4U2 ω = 5U/c U

本文仿真计算中使用 γ-Reθ 转捩模型的参数

设置参考波音首席专家 Spalart推荐数值 [27]：

； ，c为短舱轴向长度， 为来流

速度。

为了验证本文所采用短舱转捩模拟计算的准

确性，针对 NFL（1）-0416层流翼型进行验证。远

场来流条件：马赫数 0.3，来流攻角 2.03°，雷诺数

为 4×106。计算网格数 300×440，近壁面第一层

网格高度 1×10−5 m，边界层 y+在 0.1左右（见图 4）。
通过表 1数据对比发现，本文模拟结果与风洞试

验数据[28,18] 和 Lee等的计算结果 [29] 基本一致，从

而证明本文所采用的计算方法能够准确模拟表面

转捩情况。上下翼型间歇因子 intermittency的变

化模拟情况参见图 4。图中 x为轴向坐标，C为翼

型弦长。

Xhi,Yhi

Xte,Yte

Xfan,Yfan

rleup Xup Yup

rxxup

本文以某短舱的 PARSEC型线为基础，不改

变唇口跑道和风扇进口、短舱尾缘位置，以延长

层流区域长度并实现设计点减阻为目的，对其 0°、
45°、90°、135°和 180°五条型线进行优化。在型线

参数上保持唇口跑道点坐标（ ）、短舱尾缘

点坐标（ ）及尾楔角（θtail）、风扇进口点坐标

（ ）及下纵线相关参数不变，采用遗传算法

对上型线曲率半径 ，最大厚度点坐标 、 及

最大厚度位置曲率半径 进行寻优。

层流短舱型面优化设计过程如图 5所示，首

先进行短舱二维特征型线优化，优化过程基于遗

传算法寻优。遗传算法（genetic algorithm，GA）是

一种全局搜索算法，由美国 Michigan 大学的 Hol-
land在 1975年首先提出[30]，其借鉴生物遗传进化

思想，在初始种群基础上，进行选择、交叉和变异，

当适应度达到期望时，输出最优解。对二维型线

优化结果进行数值分析，并进行三维短舱包络的

数值仿真验证，最终确定优化结果。

遗传算法初始种群数量为 1 000，优化目标为

设计点工况转捩位置，遗传最大代数为 200，交叉
 

(a) 计算网格划分(ICEM)

(b) 转捩计算结果
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图 4    NFL（1）-0416层流翼型转捩模拟网格划分及计算结果

Fig. 4    NFL （1）-0416 simulation grid division and calculation

results of laminar airfoil transition
 

 

表 1    NFL（1）-0416层流翼型模拟与试验结果对比

Table 1    Comparison between simulation and test results

of NFL （1）-0416 laminar airfoil

类别
上表面转捩位置

（xup/C）
下表面转捩位置

（xlo/C）

风洞试验值[28] 0.35 0.6
Lee等计算结果[29] 0.348 0.587

本文计算结果 0.362 0.586
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rleup: 20～ 110 Xup : 700～

1 400 Yup rxxup : 7 000～12 000

概率为 0.6，变异概率为 0.02。为减少病态型线及

降低非设计点气动性能恶化风险，参照设计经验，

型线参数优化限制为： ，

， ：1 750～1 875，  。

 3    优化结果及分析

巡航设计点 Ma≈0.81，来流攻角为 4°，雷诺数

为 2.1×107。图 6为设计点工况下对型线优化过

程中的种群分布，可以看出，随遗传代数增多，种

群分布不断朝向延迟转捩方向进化，当遗传代数

达到 160代后，种群分布集中在转捩位置 35%弦

长处，此时可以认为遗传算法优化收敛。图中

Xtrans 为转捩点坐标。

图 7为短舱特征型线优化前后几何差异对比，

主要型线参数变化见表 2。优化后，型线前缘半

径增大，最大厚度位置略有后移，最大厚度略有

增加，最大厚度位置曲率半径有较大幅度增加。

图 8、图 9分别为优化前后短舱转捩结果与各型

线压力分布对比，分析可见：优化后层流短舱的

表面压力分布特点为在前缘保持一定范围的顺压

区，以弱激波结束顺压形态。短舱前缘顺压梯度

范围扩大，前缘吸力峰减弱，冲击波强度减弱，从

而延长了前缘的层流区域长度。图中 θtail 为短舱

尾缘楔角，Cp 为压力系数。

对短舱外罩阻力进行计算，优化后短舱前缘

层流区域达到 30%弦长。在巡航点短舱外罩阻

力优化为 16.14×10−3，优化后为 13.89×10−3，优化

后阻力减少 2.25×10−3。对比优化前后变化可见，

前缘半径增大，有助于将基础型线前缘的高声速
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二维纵线造型

二维流场分析

二维型线筛选结果

三维造型并气动验证
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计算适应度

适应度达
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选择
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交叉

变异
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遗传算法寻优

图 5    层流短舱型面优化设计方法

Fig. 5    Optimization design method of laminar flow nacelle profile
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图 6    设计点优化种群分布

Fig. 6    Optimized population distribution at design point
 

 

优化前

优化后

图 7    短舱特征型线优化前后几何对比

Fig. 7    Comparison of geometry before and after

optimization of nacelle characteristic profile
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区强度减弱，前缘半径在一定范围内增大，同时

进行最大厚度位置及曲率变化的配合寻优，能够

使得短舱前缘保持一定长度的顺压梯度，从而延

长外罩层流流动范围，推迟转捩发生。对其进行

深入机理分析，具体如下：

rleup rleup

rleup

rleup

rleup

rleup

1）  上型线曲率半径 。当 较小时，短舱

前缘存在加速区，随着 的增加到一定数值（本

算例为 86），前缘加速区消失，前缘压力分布更平

滑，如图 10。对应型线的转棙情况，随着上型线

曲率半径 增大，转棙位置推迟，直至增大到前

缘加速区消失，转棙位置不再对 增加保持敏感，

继续增加对转棙位置影响不大。

rxxup
rxxup

rxxup

2）  最大厚度位置曲率半径 。由图 11所

见，随着最大厚度位置曲率半径 增加，前缘顺

压梯度增强，有利于保持层流状态，但弱激波位

置也会随之提前，从而导致转捩提前。综合作用

下，型线转捩随最大厚度位置曲率半径 增大

先推迟后前移。

Xup

Xup

Xup

Xup

3）  最大厚度点轴向坐标。由图 12可见，在

寻优范围内，随着最大厚度点轴向坐标 后移，

短舱前缘的顺压梯度有所增强，且弱激波位置推

后，从而在寻优范围内最大厚度点轴向坐标 后

移有利于维持层流状态。改变最大厚度点轴向坐

标 位置对延长短舱层流长度有较明显作用，但

变化对型线几何形态影响较大，过于靠后容易

产生病态型线，同时需要配合其他几何参数综合

确定最优选值。

Yup

Yup

Yup

Yup

4）  最大厚度点径向坐标 。由于短舱包络

硬点、机翼安装位置和离地高度等要求限制，最

大厚度点径向坐标 可优化范围较为受限。由

图 13可见，在寻优范围内，随着最大厚度点径向

坐标 后移，短舱前缘的顺压梯度增强，但弱激

波位置也明显前移，综合作用下，型线转捩随最

大厚度点径向坐标 增大先前移后推迟。

层流短舱型面设计及压力分布特点有利于层

流流动的保持，推迟转捩的发生，可以有效地减

少摩擦阻力，使层流型面在弦向流向上存在大范

围的顺压梯度，但由于在型面后部需要压力恢复，

可能将产生强激波，导致激波阻力上升。层流型

面对设计点比较敏感，在非设计点状态，型面的

减阻效果可能不佳，达不到理想效果。因此，层
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图 8    优化前后短舱转捩情况对比

Fig. 8    Comparison of nacelle transition before and

after optimization
 

 

表 2    短舱特征型线优化前后主要型线参数对比

Table 2    Comparison of main profile parameters before and

after optimization

优化特征参数 优化前 优化后

rleup 34 86
rxxup 8 916 10 600

Xup 890 1 002

Yup 1 800 1867
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流短舱型面设计需要考虑验证其在非设计点工作

状态的减阻效果[31-32]。

图 14为各来流马赫数（Ma）下优化型面与基

础型面的阻力发散特性对比。结果表明：优化后

短舱外罩阻力总体低于优化前，证明型面层流优

化减阻具有一定效果；但同时，随着来流马赫数

增加，层流优化短舱的气动阻力性能恶化较快，

导致阻力较优化前提前发散。图中 Cd 为阻力系

数，b为 baseline数值。

对层流优化后的短舱仿真计算马赫数云图

（图 15）情况进行分析，可以发现，对于层流短舱，

在设计点流速在型面中点附近达到最大值，如果

马赫数稍有增加，则超声速区域迅速扩大，产生

较强激波，导致激波和型面相交处气流分离，从

而导致阻力突增发散。分析来流马赫数增加后的

表面型线理想马赫数分布情况（见图 16），可以发

现来流马赫数增加，有助于保持前缘的顺压梯度

状态，从而保持表面层流流动。在马赫数增加时，

 

1.5
1.0
0.5

0
−0.5
−1.0
−1.5

0
−0.8
−0.4

0
0.4
0.8

−1.3
−1.1
−0.9
−0.7
−0.5
−0.3

0.28 0.31 0.34 0.37 0.400.02 0.04 0.06 0.08 0.10

0.38
0.36
0.34
0.32
0.30
0.28
0.26
0.24

Xtrans/C

X t
ra

ns
/C

Xup/mm

0 0.2 0.4 0.6 0.8 1.0

17601740 1780 1800 1820 1840 1860 1880

C
p

C
p

(a) 压力分布

(b) 转捩位置

Xtrans/C

C
p

Xtrans/C
Yup=1750 mm
Yup=1800 mm
Yup=1840 mm
Yup=1875 mm

Yup=1780 mm
Yup=1820 mm
Yup=1860 mm

Yup图 13    不同最大厚度点径向坐标 的短舱特征型线

压力分布情况

Yup

Fig. 13    Pressure distribution of nacelle characteristic

profile at radial coordinates   of different maximum

thickness points
 

 

25

20

15

10

b−0.2 b−0.15 b−0.1 b−0.05
Ma

b b+0.05 b+0.1

C
d

Origin

Optimization

图 14    优化前后短舱阻力发散特性对比

Fig. 14    Comparison of drag divergence characteristics

of nacelle before and after optimization
 

 

(a) 阻力发散前

(b) 阻力发散后

No flow separation

Flow separation

Cross section
Mach number

Cross section
Mach number

Nacelle wall
intermittency

Cross section
Mach number

Cross section
Mach number

Nacelle wall
intermittency

XY

Z

XY

Z

0.1 0.3 0.5 0.7 0.9 1.1

0.1

0.05

0.15 0.35 0.55 0.75 0.95

0.25 0.45 0.65 0.85

0.05 0.25 0.45 0.65 0.85

0.3 0.5 0.7 0.9 1.1

0.1 0.3 0.5 0.7 0.9 1.1

0.1 0.3 0.5 0.7 0.9 1.1

0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2

0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2

0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2

0.2 0.4 0.6 0.8 1.0 1.2

0.15 0.35 0.55 0.75 0.95

图 15    层流优化短舱在阻力发散前后理想马赫数及

转捩情况对比

Fig. 15    Comparison of ideal Mach number and transition

position of NFL nacelle before and after drag divergence
 

1140 航    空    动    力    学    报 第 38 卷



虽然阻力增加较快，但短舱外罩层流面积区域变

化不大。

 4    结　论

本文以某短舱为基础，基于 PARSEC方法对

短舱特征型线进行参数化设计，并采用遗传算法，

以降低短舱外罩阻力和延迟转捩为优化目标，对

短舱特征型线进行优化。主要结论如下：

1） 层流优化后短舱型线前缘半径增大，最大

厚度位置略有后移，最大厚度略有增加，最大厚

度位置曲率半径有较大幅度增加。

rleup

rleup

rleup

rxxup

Xup

Yup

2） 对型线特征参数变化进行分析可知：随着

上型线曲率半径 增大，转棙位置推迟，直至增

大到前缘加速区消失，转棙位置不再对 增加保

持敏感， 继续增加对转棙位置影响不大；随最

大厚度位置曲率半径 增大型线转捩先推迟后

前移；随着最大厚度点轴向坐标 增大，型线转

捩位置推迟，且该参数对延迟转捩的作用较为明

显；随最大厚度点径向坐标 增大型线转捩先前

移后推迟。

3）  优化后短舱前缘层流区域总体达到 30%
弦长，同时层流减阻效果明显，优化后短舱型面

较优化前在设计点阻力降低 2.25×10−3。
4）  非设计点状态对层流短舱的气动性能影

响更大，来流马赫数增大时，层流优化型面在马

赫数较小时发生外罩气流分离，导致阻力发散，

层流优化可能对短舱阻力发散特性带来不利影响，

在层流短舱设计中需要考虑非设计点阻力性能平

衡问题。
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图 16    层流优化短舱在不同来流马赫数下表面理想

马赫数情况对比

Fig. 16    Comparison of ideal Mach number on the laminar flow

optimization nacelle at different inflow Mach numbers
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