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曲率连续的非轴对称短舱气动型面参数化
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摘 要：为了进一步提高短舱内外流的气动性能，基于类别形状函数方法建立了曲率连续的非轴对

称短舱气动型面参数化设计方法。为评价所建立的短舱气动型面设计方法的适用性，从曲率半径分布、

关键工况下的流动特性和气动性能三个方面对使用所建立的方法和基于圆锥曲线方法设计的超大涵道比

短舱进行了对比研究。结果表明：与基于圆锥曲线方法设计的短舱相比，所建立的方法设计的短舱不存

在轴向曲率半径波动。由于消除了曲率波动引起的短舱壁面附近局部过度加速形成的高速低压区，在马

赫数为0.8的巡航条件下外罩壁面局部阻力降低了4.5%；在马赫数为0.82的飞行工况下，外罩壁面局部

阻力降低了 5.5%。进气道气动型面设计方法的改进，使得大攻角爬升条件下进气道总压恢复系数提高

了0.41%，稳态周向总压畸变指数减小了8.82%。
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Parametric Design Method for Aerodynamic Profiles of
Continuous Curvature Non-Axisymmetric Nacelle
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Abstract：In order to improve the internal and external performance of nacelle，the parametric design meth⁃
od for the aerodynamic profiles of continuous curvature non-axisymmetric nacelle，based on Class Shape Trans⁃
formation function，was developed. To evaluate the parametric design method for the aerodynamic profiles of non-
axisymmetric nacelle，the curvature radius distribution，flow characteristics，and aerodynamic performance of
the ultra-high bypass ratio turbofan nacelle designed by the method developed in this paper and designed by the
method based on conic curve were compared. In comparison to the nacelle designed by the method based on the
conic curve，there is no fluctuation in the distribution of curvature radius in the axial direction for the nacelle by
the method developed in this paper. The local drag around the maximum area cross-section of the nacelle de⁃

* 收稿日期：2020-11-18；修订日期：2021-01-25。
基金项目：国家自然科学基金 （51876176；51906204）；民机专项科研项目；中央高校基本科研业务费专项资金

（31020190MS706）。

作者简介：汪文杰，博士生，研究领域为短舱/排气系统设计与优化。E-mail：wwj0718@mail.nwpu.edu.cn
通讯作者：周 莉，博士，教授，研究领域为排气系统设计及流动控制技术。E-mail：zhouli@nwpu.edu.cn
引用格式：汪文杰，刘博维，周 莉，等 . 曲率连续的非轴对称短舱气动型面参数化设计方法研究［J］. 推进技术，2021，42

（8）：1827-1838. （WANG Wen-jie，LIU Bo-wei，ZHOU Li，et al. Parametric Design Method for Aerodynamic
Profiles of Continuous Curvature Non-Axisymmetric Nacelle［J］. Journal of Propulsion Technology，2021，42（8）：1827-
1838.）



推 进 技 术 2021 年

signed by the method developed in this paper decreases by 4.5% in cruise condition，that free stream Mach num⁃
ber is 0.8 and decreases by 5.5% in the condition that the free stream Mach number is 0.82. The reason for this is
that the local high-velocity zone caused by fluctuations in the curvature radius around the maximum area cross-
section of the cowl is avoided. Compared with the nacelle designed by the method based on the conic curve，the
total pressure recovery coefficient of intake increases by 0.41% and the steady circumferential distortion index of
total pressure decreases by 8.82% in climb condition with high angle of attack，due to the improved design meth⁃
od of intake.

Key words： Turbofan engine； Continuous curvature； Non-axisymmetric nacelle； Parametric design
method；Class shape transformation function

1 引 言

短舱气动性能会同时影响飞机的阻力性能与发

动机的推力和耗油率，民用飞机对耗油率、污染排放

和噪声强度等性能指标要求越来越高，对短舱气动

性能要求也在不断提升。短舱作为气动部件，气动

型面对其气动性能有着直接而敏感的影响。为减小

机翼导致的短舱进口气流上洗对进气道内部流动的

不利影响和飞机大攻角起飞、爬升时进气道相对气

流的攻角，短舱进口面一般不与发动机轴线垂直，而

是具有一个 4°左右的交错角，如图 1中 GE90发动机

结构图所示［1］。为了包容位于发动机斜下方的附件

系统，同时保证短舱气动型面尽可能紧凑，短舱斜下

方会明显凸起，如图 2中短舱前视图可以明显看

出［2］。短舱交错角和斜下方两侧的凸起使短舱气动

型面成为一个复杂的三维曲面，而非一个简单的回

转面。同时，优良的气动型面设计方法应当具备以

下几个性质［3］：灵活性，即该设计方法能够包含设计

空间中的性能最优解；简洁性，即具有尽可能少的设

计变量个数；光顺性，即需要满足曲率连续光顺；直

观性，即设计变量具有明确的几何和物理意义。短

舱复杂的气动型面和对短舱气动型面设计方法的严

苛要求使得发展优良的短舱气动型面设计方法面临

不小的挑战。

国内外许多学者都对短舱设计方法开展了研

究，文献［4］将轴对称短舱外罩分为前部、中部和后

部，由于短舱进气道和外罩型线与翼型类似，所以前

部用 NACA-1 翼型设计，中部过渡段采用直线设计，

后部采用圆弧设计。2013年，德国勃兰登堡工业大

学的 Albert等［5］将轴对称短舱分为进气道和外罩，进

气道又分为唇口段和扩压段，外罩分为前段和后段，

唇口段和外罩前段采用 1/4超椭圆设计，扩压段和外

罩后段采用多项式曲线设计。这种分段设计的方法

不能保证连接点上曲率连续，光顺性不理想。Albert
等也基于 B样条曲线建立了轴对称短舱气动型面的

设计方法，该设计方法十分灵活，能够保证曲率连

续，但只有起点和终点在曲线上，其它控制点缺乏明

确 的 物 理 意 义 。 Albert 等 还 基 于 CST（Class shape
transformation）曲线分别建立了进气道和外罩的纵向

型线设计方法，该方法能够实现曲率连续，但仍有部

分设计变量缺乏明确的物理意义。同时，Albert 等研

究表明，基于 CST曲线设计的短舱气动性能优于基于

超椭圆和多项式或 B样条曲线设计的短舱。2016年，

Alexander等［6］根据短舱的关键坐标、斜率和曲率约束

基于 Zhu等［3］提出的 iCST（Intuitive class shape trans⁃
formation）曲线建立了连续直观的轴对称短舱设计方

法。2019年，Christie等［7］基于 iCST曲线提出了 HiC⁃
ST（Hybrid intuitive class shape transformation）曲线，

并将其应用于轴对称短舱进气道和外罩设计。 iCST
曲线和 HiCST曲线都具备灵活性、简洁性、连续性和

直观性，但 Christie等通过对比研究表明使用 HiCST
曲线设计的短舱气动性能更好。Fig. 1 GE-90 Turbofan engine(cross sectional view)[1]

Fig. 2 Front view of nacelle[2]
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然而，上述轴对称短舱设计方法无法设计非轴

对称短舱复杂的三维气动型面。由于商业保密等原

因，国外非轴对称短舱气动型面设计方法的公开文

献极少，仅在少量文献中有所提及［8］。2013年，强旭

浩等［9］建立了先设计短舱上下左右四条关键纵向型

线，然后在任意轴向位置基于四条纵向型线确定的

关键点设计截面型线，最后以多条截面型线的轴向

有序组合建立短舱气动型面的设计方法。2016年，

Fang等［10］基于 CST曲线方法建立了轴对称进气道和

非轴对称外罩的设计方法，进气道和外罩纵向型线

设计与基于 CST曲线的翼型设计类似，截面型线采用

CST曲线中的类函数设计。通过给定类函数的指数

分布调整截面型线在不同轴向位置的形状，进而调

节外罩气动型面形状，以确保短舱内部有足够的空

间包容发动机及其附件。2017年，Zhong等［11］也基于

先设计关键纵向型线，再设计截面型线，进而建立短

舱气动型面的方法建立了非轴对称短舱气动型面设

计方法。其纵向型线进气道唇口段和外罩都使用

PARSEC［12］曲线设计，进气道扩压段和截面型线使用

NURBS曲线设计。综上所述，现有的非轴对称短舱

设计方法，要么不具备二阶连续性［9］，要么不具备直

观性［10-11］，尚无同时具备灵活性、直观性、简洁性和二

阶 连 续 性 的 非 轴 对 称 短 舱 气 动 型 面 参 数 化 设 计

方法。

本文基于具备灵活性、直观性、简洁性和二阶连

续性的类别形状函数方法，建立曲率连续的非轴对

称短舱气动型面参数化设计方法，对比使用所建立

的方法和基于圆锥曲线的方法［9］设计的超大涵道比

（Ultra-high bypass ratio，UHBPR）短舱气动型面轴向

和周向曲率半径分布，基于 CFD数值模拟对比研究

上述两种方法设计的 UHBPR短舱关键工况下的流动

特性和气动性能。

2 参数化设计方法

首先介绍用于短舱气动型面设计的曲线造型方

法，然后以此为基础详细介绍曲率连续的非轴对称

短舱气动型面参数化设计方法。该设计方法的具体

步骤是先设计关键截面型线，再设计纵向型线，最后

通过多条纵向型线的周向有序组合建立短舱气动

型面。

2.1 曲线造型方法

由图 1可以看出短舱纵向型线外部与超临界翼

型上翼面类似，内部与超临界翼型下翼面类似。而

HiCST曲线继承了适合超临界翼型设计的 CST曲线

的灵活性、简洁性、二阶连续性及 iCST曲线的直观

性，适用于短舱外罩纵向型线设计。针对 iCST曲线

和 HiCST曲线设计小长径比进气道容易出现波动、不

易设计出合理的进气道纵向型线的不足，本文参考

王迅等［13］对 CST曲线改进的思路，使用 B样条基函数

替换 iCST曲线中的伯恩斯坦多项式基函数发展了可

用于小长径比进气道设计的具有局部支撑性的 LiC⁃
ST曲线。

2.1.1 HiCST曲线

Kulfan等［14］提出了类别形状函数方法。气动型

线按类别形状函数方法可以表示为类函数与形函数

的乘积加上前缘和后缘无量纲半径差与无量纲自变

量的乘积，即

ξ (ψ) = C (ψ) S (ψ) + ψΔξ te
ξ = y

c

ψ = x
c

（1）

类函数定义基本形状如式（2）所示，其指数不

同，形状不同。图 3给出了四种不同指数组合的类函

数的曲线图形，分别是“前钝后尖”（N1=0.5，N2=1.0），

“前尖后钝”（N1=1.0，N2=0.5），“前钝后钝”（N1=0.5，
N2=0.5）和“前尖后尖”（N1=1.0，N2=1.0）。由于短舱外

罩和进气道都是“前钝后尖”类图形，所以类函数中

的指数取 N1=0.5，N2=1.0。形函数对类函数定义的基

本形状进行修正，通常以伯恩斯坦多项式为基函数，

对其进行加权组合构成形函数，定义如式（3）和式

（4）所示，形函数及其伯恩斯坦多项式基函数的图形

如图 4所示。

CN1
N2 (ψ) = ψN1 [ 1 - ψ ]N2 ( 0 ≤ ψ ≤ 1) （2）

S (ψ) =∑
i = 0

n

[ ]ai ⋅ Bpi ( )ψ （3）
Bpi (ψ) = Li,n·(ψi·(1 - ψ )n - i)
Li,n = n!

i!( )n - i !
（4）

Zhu等［3］提出了 iCST 曲线。 iCST曲线将曲线关

Fig. 3 Class function
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键位置的坐标、斜率和曲率作为设计变量，通过建立

并求解线性方程组获得伯恩斯坦多项式的系数，这

使得设计参数具备了明确的物理意义，即直观性。

Kulfan等［14］对形函数为多项式的 CST曲线前缘曲率

约束和尾缘斜率约束进行了严格的推导，得到常数

项 a0≠0时，前缘斜率为∞；a0与前缘曲率半径 ρ0和曲

线长度 c之间满足下式

a0 = 2ρ0
c

（5）
尾缘斜率与形函数最后一项系数 an满足下式

an = tan β + Δξ te （6）
文献［15］给出的约束条件中，上述两式仍然满

足，经推导，对于以任意 3阶连续函数作为型函数的

CST曲线，只需保证式（7）成立，就可以保证前缘斜率

无穷大，前缘曲率和后缘斜率等于给定值。权重系

数求解过程可以参考文献［15］。

ì

í

î

ïï
ïï

S ( )0 = 2ρ0
c

S ( )1 = tan β + Δξ te
（7）

Christie等［7］提出了 HiCST曲线，将整条曲线以最

大半径处为界（如图 5所示）分为Ⅰ，Ⅱ两段，Ⅰ段用 3
阶 iCST曲线设计，Ⅱ段用 6阶 iCST曲线设计，Ⅱ段曲

线起点的坐标、斜率、二阶导数和三阶导数与Ⅰ段终

点对应参数的值相等。

2.1.2 LiCST曲线

对于 iCST曲线，由于型函数的基函数在整个设

计区间内都非零，因此 iCST曲线任意一点坐标受到

所有基函数的影响，局部约束的变化的会对整条型

线产生影响，不具备局部性。由于 B样条曲线的基函

数在设计区间的子区间内非零，具有局部支撑性，因

此，用 B样条基函数代替伯恩斯坦多项式对 iCST曲

线进行拓展，可以获得具有局部支撑性的 LiCST曲

线。LiCST曲线的类函数与 iCST曲线相同，其形函数

定义如式（8）所示，形函数的基函数定义［16］如式（9）
所示。

S (ψ) =∑
i = 0

N

[ ]bi·Ni,k ( )ψ （8）
ì

í

î

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

ï

ï

ï

ï

ï
ïï
ï
ï

ï

Ni,0 ( )ψ = {1,ψ ∈ [ ]ψi ,ψi + 1

0,ψ ∉ [ ]ψi ,ψi + 1

Ni,k ( )ψ = ψ - ψi

ψi + k - ψi

Ni,k - 1 ( )ψ +
ψi + k + 1 - ψ
ψi + k + 1 - ψi + 1

Ni + 1,k - 1 ( )ψ

0
0 ≡ 0

（9）

式中 ψ为自变量，非递减序列｛ψi｝为节点矢量，k

为基函数的阶次。

图 6给出了 4次 B样条基函数及由其加权组合形

成的形函数。相比于文献［13］中的改进 CST曲线，本

文发展的 LiCST曲线以关键位置的坐标、斜率和曲率

为设计变量，设计变量具有明确的物理意义。

2.2 参数化定义

短舱气动型面如图 7所示，主要包括进气道和外

罩。图 8给出了短舱设计的坐标系，以短舱进口面的

几何中心 O为坐标原点，从短舱进口到外罩出口平行

发动机轴线的方向为 X轴正方向，垂直向上为 Y轴正

方向，根据右手法则确定 Z轴正方向，相应的短舱壁

面上任一点M的圆柱坐标为（r，θ，x），其中径向坐标 r

为点 M到 X轴的距离；周向坐标 θ为线段 OM在 XOY

平面的投影与 Z轴正方向的夹角，沿 X轴正方向看，

逆时针为正；轴向坐标 x为点M到 XOY平面的距离。

Fig. 6 The fourth order B-spline basis functions and

relative shape function

Fig. 5 HiCST curve

Fig. 4 The fourth order Bernstein polynomial and relative

shape function
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图 8也给出了短舱气动型面的关键截面型线和

一条纵向型线。图中蓝线为关键截面型线，从左到

右依次为短舱进口截面型线，进气道喉道截面型线，

进气道出口截面型线，外罩最大截面型线和外罩出

口截面型线。由于进气道出口和外罩出口分别与风

扇机匣进口和外涵喷管出口相接，因此这两处的截

面型线为标准的圆，关键几何参数为其半径。进气

道进口截面型线和喉道截面型线是椭圆，关键几何

参数为其长短半轴。外罩最大截面型线是一条非标

准的封闭曲线，关键几何参数如图 9所示，主要包括

外罩最大截面最大径向距离处的周向坐标 θm，周向

坐标为-90°，θm，0°，45°和 90°处的径向距离 Rm（-90°），

Rm（θm），Rm（0°），Rm（45°）和 Rm（90°）。图中红色线是

周向坐标为 θ的短舱纵向型线，以进口为界，分为进

气道纵向型线和外罩纵向型线。参照文献［6］中轴

对称短舱的参数化定义，图 10给出了周向坐标为 θ的

短舱纵向型线的关键几何参数，主要包括进气道进

口半径 R1（θ），进气道唇口曲率半径 ρ（θ），进气道喉

道半径 Rth（θ），进气道出口半径 R2，外罩最大截面

半径 Rm（θ），外罩出口半径 R19，进气道唇口段长度 Lth
（θ），进气道长度 Li（θ），外罩前段长度 Lm（θ）、外罩总

长度 Lc（θ）和外罩出口船尾角 β。除进气道出口半径、

外罩出口半径和外罩出口船尾角外，其它参数均为

周向坐标 θ的函数。

2.3 关键截面型线设计

短舱进口面积不仅会影响巡航条件下进气道内

部流动损失、溢流阻力、外罩阻力及外罩阻力发散马

赫数的大小，还会影响大攻角条件下进气道内部流

动损失和出口气流畸变。根据文献［17］，进气道进

口面积可按式（10）计算。

A1 = RT0 W 2

γ p0Ma0φ
（10）

式中 p0，T0和Ma0是短舱设计条件下的环境静压、

静温和飞行马赫数；W2为发动机空气流量；γ和 R分

别是空气的比热比和气体常数；φ是进气道流量系

数，取值一般在 0.65~0.75［17-18］。
进气道进口截面使用椭圆设计，给定进气道进

口截面的宽高比 K1，周向坐标为 θ处进气道进口径向

坐标可以根据式（11）计算。

R 1 (θ) = A1
π K 1 ( )cosθ 2 + 1

K 1
( )sinθ 2

（11）
根据一维等熵管流理论，在飞行条件和发动机

流量给定的条件下，喉道面积直接决定喉道平均马

赫数 Math。喉道平均马赫数过大会导致进气道内

部的流动损失增大，尤其当喉道马赫数 >0.8时，进

气 道 内 部 流 动 性 能 会 急 剧 恶 化 。 根 据 文 献［19-
20］，为避免进气道内部产生过大的流动损失和畸

变，进气道喉道平均马赫数一般 ≤0.75。周向坐标

Fig. 8 Coordinate system and key profile curve of nacelle

Fig. 7 Nacelle model

Fig. 9 Key geometric parameters of the maximum area

cross section of cowl

Fig. 10 Key geometric parameters of the longitudinal

profiles
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为 θ处进气道喉道径向坐标根据式（12）计算。

R th (θ) = A1
Cr·π K 1 ( )cosθ 2 + 1

K 1
( )sinθ 2

（12）
式中 Cr为进气道唇口收缩比，定义为进气道进

口面积与喉道面积的比值。

对于轴对称短舱在 0°攻角，流量系数<1的条件

下，外罩前部阻力发散马赫数 Mad，f与外罩最大截面

半径和外罩前段长度之间存在经验关系［17］，如式

（13）所示。

Mad,f = 1 - 14 ( )1 - R 1
Rm

2
Rm
Lm

（13）
对于涡扇发动机短舱 Rm/R1典型的取值为 1.11~

1.25，Lm/Rm一般要>0.55。并且 Mad，f随着攻角增大而

减小，攻角每增大 1°，Mad，f减小 0.003［17］。对于非轴对

称短舱，由于来流攻角的影响，在不同周向位置，短

舱纵向型线的相对攻角并不相同，虽然通过设计交

错角对外罩阻力发散性能进行了改善，但还可以通

过合理地设计外罩最大截面径向距离的周向分布进

一步提升。外罩最大截面径向距离分布可以使用分

段曲线设计，如式（14）所示。

Rm (θ) =

ì

í

î

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

ï

ï

ï

ï
ïïï
ï

Rm (θ = - π2 )
f1 ( )θ ( - π2 < θ < θm )
Rm ( )θm (θ = θm )
f2 ( )θ (θm < θ < 0 )
Rm (0 ≤ θ ≤ π2 )

（14）

已知短舱进口面积 A1和外罩前段扩张比 Rm/R1，
Rm可按式（15）计算，为了给发动机附件提供足够的

空间，外罩在斜下方凸起，外罩最大截面在周向角为

θm位置径向距离最大，可按式（16）计算。

Rm = RmR 1
A1
π （15）

Rm (θm) = K 2Rm （16）
式中 K2为外罩最大截面最大径向距离与 Rm的

比值。

f1（θ）采用三阶 iCST曲线设计，在-π/2≤θ≤θm内，

最大截面半径随周向角的变化的曲线“前尖后尖”，

因此 N1=1.0，N2=1.0。在曲线起点和终点施加斜率和

曲率约束，求解线性方程组可以获得伯恩斯坦多项

式的系数，确定第一段曲线 f1（θ）。 f2（θ）的确定与

f1（θ）的设计类似，第三段为直线，所设计的外罩最大

截面径向距离分布如图 11所示。

2.4 纵向型线设计

2.4.1 进气道纵向型线设计

进气道包括唇口和扩压段，为了保证曲线的连

续性和光顺性，整个进气道型线采用一条 LiCST曲线

设计。LiCST曲线的形函数为 4次 B样条。节点矢量

ψ=｛-0.8，-0.6，-0.4，-0.2，0，a1，a1（1+q），a1（1+q+q2），

a1（1+q+q2+q3），1.0，1.2，1.4，1.6，1.8｝，式中 q=2.5，a1=
（1-q）/（1-q5）。待求系数向量 b=｛bi｝，i=0，1，2，…，9。
令 b0=b1=b2 和 b7=b8=b9，则有 6 个未知数需要求解 。

通 过给定短舱唇口曲率半径（0，ρ（θ））、喉道位置

（Lth（θ），Rth（θ））、斜率（Lth（θ），0）、二阶导数（Lth（θ），

KSth）、进气道出口斜率（Li（θ），0）和二阶导数（Li（θ），

KS2）共六个约束条件，求解线性方程组获得 B样条基

函数的待求系数。

2.4.2 外罩纵向型线设计

外罩的纵向型线使用 HiCST曲线设计。前段使

用 3阶 iCST曲线设计，有 4个待求系数，通过给定唇

口曲率半径（0，ρ（θ））、最大半径处的坐标（Lm（θ），

Rm（θ））、斜率（Lm（θ），0）和出口斜率（Lm（θ），tan（β））四

个约束条件，求解线性方程组获得未知系数，设计出

整条 3阶 iCST曲线，仅保留前段。后段采用 6阶 iC⁃
ST曲线设计，共有 7个待定系数，通过给定进口曲率

（0，ρ（θ））、最大半径处的坐标（Lm（θ），Rm（θ））、斜率

（Lm（θ），0）、二阶导数（Lm（θ），KSm）、三阶导数（Lm（θ），

KTm）、出口斜率（Lm（θ），tanβ）和出口二阶导数（Lm
（θ），0）共 7个约束条件，求解线性方程组获得 7个待

定系数，设计出整条 6阶 iCST曲线，仅保留后段，最后

将前段和后段组合建立外罩纵向型线。

2.5 三维气动型面设计

在完成任意周向坐标 θ处的纵向型线设计后，对

于进气道或外罩而言，即获得了该周向位置径向坐

标 r随轴向坐标 x变化的函数关系 r=r（x）。由于周向

坐标 θ的选择具有任意性，因此，对于给定的周向坐

Fig. 11 Radius distribution of the maximum area cross

section of the cowl
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标和轴向坐标的组合（θ，x），有唯一的径向坐标 r与之

对应，即存在函数关系 r=r（θ，x）。这种函数关系即为

圆柱坐标系下短舱曲面的数学模型，在直角坐标系

下如式（17）所示。

ì

í

î

ïï
ïï

X = x
Y = r ( )θ,x cos ( )θ

Z = r ( )θ,x sin ( )θ
（17）

根据上述短舱气动型面设计方法，编写了曲率

连续的非轴对称短舱气动型面参数化设计程序。

图 12给出了使用该程序设计的 UHBPR短舱主视图

和左视图。

3 UHBPR短舱设计结果对比分析

为了对所建立的曲率连续的非轴对称短舱气动

型面参数化设计方法进行评价，对比研究了使用基

于圆锥曲线的方法设计的 UHBPR短舱 M1和所建立

的方法设计的 UHBPR短舱 M2气动型面的曲率半径

分布、设计工况流动特性和气动性能及非设计工况

流动特性和气动性能。

3.1 曲率半径分布对比分析

图 13~17给出了 M1短舱和 M2短舱曲率半径分

布对比，首先对云图中的标尺作以简要说明。为了

对当地曲率中心在曲面内外两侧作以区分，曲率半

径有正有负；同时，由于进气道和外罩壁面曲率半径

的绝对值从某一常值（唇口前缘）增大到无穷大（外

罩出口），因此，曲率半径云图中，自下向上标尺数值

从某一负值减小到负无穷大，再由正无穷大减小到

某一正值，如图 13所示。由于曲率半径变化范围大，

为了更清楚地对比 M1短舱和 M2短舱的曲率半径分

布，云图中标尺数值并非均匀分布，此时无穷大不在

标尺中间，而在绝对值最大的正数和负数中间的某

一位置，如图 14和图 15，在标尺上不便标出，这里专

门作以说明。同样，由于曲率半径变化范围大，当只

关注局部曲率变化时，云图中标尺数值范围仅为曲

率半径变化范围的一个从大到小的子区间，如图 16
和 17所示。

图 13和图 14给出了 M1短舱和 M2短舱外罩的

曲率半径分布对比。由图 13可以看出，M1短舱在最

大截面附近轴向曲率半径先减小后增大，存在明显

的曲率波动，且在左右两侧斜下方凸起处的变化较

为剧烈；M2短舱仅在斜下方凸起处存在曲率半径先

减小后增大，且过渡光滑，没有波动。由图 14可以看

出，从上部到下部，M1短舱和 M2短舱外罩周向曲率

Fig. 12 View of nacelle

Fig. 13 Curvature radius distribution on the cowl of M1

and M2 model in axial direction

Fig. 14 Curvature radius distribution on the cowl of M1

and M2 model in circumferential direction
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半径均先增大后减小再增大。M2短舱外罩纵向型线

使用可以保证三阶连续的两段 iCST曲线设计，在纵

向型线最大半径处，可以保证曲率连续；其关键截面

型线分别采用圆、椭圆，或使用二阶连续的曲线设计

径向距离分布，因此可以保证关键截面型线曲率连

续。由于不同周向位置纵向型线上任意一点坐标仅

由关键位置半径、斜率和曲率决定，而关键位置半

径、斜率和曲率分布沿周向连续，因此实现了外罩曲

率半径分布连续。

图 15和图 16分别给出了进气道轴向曲率半径

分布对比和周向曲率半径分布对比。由图 15可以看

出，M1短舱在进气道斜上部存在轴向曲率波动，M2
短舱进气道不存在这种曲率波动。由图 16可以看

出，M1短舱进气道壁面周向曲率分布云图上存在“斑

点”，即进气道壁面存在多个周向曲率半径的极值，

而 M2短舱周向曲率半径不存在类似的曲率波动，原

因与外罩类似。图 17给出了短舱唇口曲率半径分布

对比，由图可以看出，M1短舱唇口前缘存在明显的曲

率波动，而M2短舱唇口前缘不存在曲率波动。M2短
舱外罩纵向型线使用 HiCST曲线设计，进气道纵向型

线使用 LiCST曲线设计，可以指定外罩和进气道纵向

型线在前缘点的曲率半径，保证两段曲线在唇口前

缘点曲率半径相等。

3.2 流动特性及气动性能对比分析

3.2.1 数值模拟方法及验证

排气系统喷流会对短舱的阻力性能产生十分重

要的影响［21］，因此数值模拟所用的几何模型包含排

气系统。短舱和排气系统左右对称，考虑到计算成

本选择一半模型进行数值模拟研究。使用商用软件

Fluent进行流场数值模拟，采用密度基耦合求解器求

解三维可压缩 RANS方程。控制方程中粘性项采用

二阶中心差分格式，对流项采用二阶迎风格式，时间

迭代采用全隐式格式。选择 SST k-ω湍流模型，工质

为理想气体。图 18中给出了计算域、网格和边界位

置。计算域为半圆柱形区域，长度为 160倍的短舱最

大半径，半径为 80倍的短舱最大半径。采用结构化

网格对整个计算域进行网格划分，对壁面附近附面

层区域进行了加密处理，以保证壁面第一层网格高

度对应的 y+满足湍流模型的要求。远场 C处和 D处

使用压力远场边界，E处使用压力出口边界；F处使用

对称面边界；内流出口 G处使用压力出口边界，同时

指定目标流量；喷管进口 H处和 J处使用压力进口边

界。为了验证数值模拟方法的准确性，使用文献

［22］中的 TPS短舱模型进行了验证，图 19给出了数

值模拟和试验测量所得短舱和核心后罩壁面压力系

数分布对比，图中 L为外罩长度。由图可以看出数值

Fig. 17 Curvature radius distribution on the lip of M1 and

M2 model in axial direction

Fig. 15 Curvature radius distribution on the intake of M1

and M2 model in axial direction

Fig. 16 Curvature radius distribution on the intake of M1

and M2 model in circumferential direction
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模拟结果与试验数据吻合良好，说明本文所采用的

数值模拟方法能够准确模拟短舱内外流主要的流动

结构。此外，本文采用三套不同数量的网格 Grid 1
（212万），Grid 2（460万）和 Grid 3（972万）进行了网

格无关性分析，结果表明，使用 Grid 2和 Grid 3计算

所得的壁面无量纲静压差值≤1.6%。因此，本文最

终选择网格数量为 460万的 Grid 2进行数值模拟

研究。

短舱设计工况为巡航工况，飞行马赫数为 0.8，飞
行高度为 10.668km，进气道流量系数为 0.77。由于大

攻角爬升工况，攻角和进气道流量系数都很大，对进

气道要求最为严苛；而为了保证飞行安全，短舱阻力

发散马赫数要比巡航马赫数高 0.02，在飞行马赫数为

0.82的工况下，来流速度高，外罩容易出现激波，引

起阻力发散。因此，非设计工况主要考察了大攻角

爬升和飞行马赫数为 0.82的飞行工况，其中近地面

大攻角爬升飞行马赫数 0.25，飞行高度 50m，进气道

流量系数 1.64；马赫数为 0.82的飞行工况，飞行高度

为 10.668km，进气道流量系数为 0.77。
3.2.2 设计工况

图 20给出了设计工况M1短舱和M2短舱壁面压

力系数分布云图。由图 20（a）可以看出，M1短舱外罩

最大截面位置附近存在明显的“带状”低压区，压力

最低值在斜下方外罩外凸位置附近，压力沿轴向存

在明显波动；M1短舱进气道扩压段前段斜上部存在

局部高压区，扩压段中部压力略有下降，扩压段后段

压力又有所上升。由图 20（b）可以看出，M2短舱外

罩在最大截面附近存在“片状”低压区，压力最低值

在外罩斜下方外凸位置附近，沿轴向和周向都不存

在 波 动 ；M2 短 舱 进 气 道 扩 压 段 内 不 存 在 多 个 高

压区。

气流沿外凸壁面流动时流线弯曲，流体微团由

于惯性会产生沿壁面外法线方向的加速度分量，即

离心加速度。在气流未分离时，气流绕外凸壁面流

动，必定存在某个力与流体微团的沿壁面外法线方

向的惯性力分量（离心力）近似平衡，如若不然，流体

微团将会远离壁面。在不考虑体积力的条件下，只

有压差力会与流体微团的离心力近似平衡，因此外

罩壁面周围存在径向向外的压力梯度。由于径向无

限远处静压相等，所以外罩周围径向压力梯度较大

的区域壁面静压较小，附近的流速较高。外罩周围

的这种加速流动与外罩壁面的曲率分布和外罩壁面

附近速度分布相关。在最大截面附近，由于曲率半

径减小，气流会加速减压，同时此处气流速度较高，

壁面曲率波动引起流体微团离心力波动，进而使得

Fig. 20 Pressure coefficient distribution

Fig. 18 CFD domain mesh and boundary condition of

nacelle and exhaust sytem

Fig. 19 Comparison of CFD results and experimental

data[22]
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径向压力梯度波动，而径向无限远处静压相等，因此

会引起壁面静压波动。由图 13可以看出，M1短舱在

最大截面附近轴向曲率半径存在明显波动，这使得

M1短舱外罩最大截面处存在沿流向的压力波动。在

图 14中，M1短舱外罩沿周向从上往下周向曲率半径

先增大后减小再增大，仅使得静压沿周向先减小后

增大，并未形成沿周向静压先增大后减小再增大的

分布（如图 20（a）所示），这说明周向曲率半径分布对

流动影响较弱，一方面是因为周向曲率半径的变化

幅度较小，另一方面是因为短舱的流动以轴向流动

为主导，周向二次流速度较小。在图 13中可以看出，

M2短舱外罩壁面不存在轴向曲率波动，因此其外罩

最大截面附近壁面静压分布不存在波动，仅在外罩

外凸处存在低压区，且其压力系数最低值为-0.47，明
显高于M1短舱外罩外凸处的压力系数最低值-0.70。
由于进气道扩压器内气流速度相对较低，且 M1短舱

进气道曲率波动较小，因此进气道壁面斜上部仅是

出现了以不同位置为中心的高压区，没有剧烈的压

力波动；M2模型进气道壁面曲率半径连续性很好，壁

面静压不存在多个高压区。

表 1给出了巡航条件下短舱的气动性能，其中 σi
是进气道总压恢复系数；DL，p，DL，f和 DL分别是局部压

差阻力、摩擦阻力和总阻力。表中阻力以 M1的相应

阻力为基准进行了无量纲化处理。可以看出 M1和
M2模型巡航条件进气道总压恢复系数相同，这主要

是因为进气道内部流速较低，较小的曲率波动引起

的压力波动不会对进气道内部流动损失产生明显影

响。由表 1中的数据也可以看出，相比于 M1短舱，

M2短舱最大截面前后 1m内（图 20中两条白线范围

内）外罩壁面局部压差阻力减小了 6.1%，摩擦阻力增

大了 2.4%，总阻力减小了 4.5%。外罩轴向曲率半径

分布的改善明显改善了壁面静压分布，使得外罩壁

面局部压差阻力减小；尽管外罩壁面附近低压高速

峰值降低，但是压力较低速度较高区域的面积有所

增大，因此摩擦阻力有所增大。压差阻力减小占主

导，因此局部阻力减小。

3.2.3 非设计工况

图 21给出了大攻角爬升条件下M1短舱和M2短
舱进气道出口面无量纲总压分布对比，由图可以看

出，M1短舱进气道出口（Aerodynamic interface plane，
AIP）最低无量纲总压为 0.72，M2短舱进气道出口最

低无量纲静压为 0.74，且相比于 M1短舱，M2短舱进

气道出口平面无量纲总压低于 0.77的区域明显减

小，即 M2模型大攻角条件下进气道内部流动分离减

小，这使得大攻角爬升条件下短舱进气道总压恢复

系数提高了 0.41%，进气道出口稳态周向总压畸变指

数降低了 8.82%，如表 2所示，其中 Δσ 0表示进气道稳

态周向总压畸变指数。进气道相关性能参数的定义

参见文献［23］。

图 22给出了马赫数为 0.82的飞行工况下，M1短
舱和 M2短舱壁面等熵马赫数分布云图。壁面等熵

马赫数可根据式（18）计算。

Ma ise = 2
γ - 1

é

ë

ê
êê
ê

ù

û

ú
úú
ú( )p t0

pw

γ - 1
γ

- 1 （18）

式中 pt0是自由来流总压，pw短舱壁面静压，γ是

比热比。

由图 22（a）可以看出，M1短舱最大截面附近最大

等熵马赫数为 1.2，与巡航条件下壁面压力系数分布

类似，最大截面等熵马赫数云图呈“带状”分布，在短

舱斜下方凸起位置附近出现了压缩波。由图 22（b）
可以看出，M2短舱最大截面附近最大等熵马赫数仅

为 1.1，且最大截面附近等熵马赫数云图呈“片状”分

布，短舱斜下方凸起位置附近没有压缩波。

Table 2 Intake performance in climb condition with high

angle of attack

Model
M1
M2

σi
0.977
0.981

Δσ0
0.170
0.155

Fig. 21 Nondimensional total pressure distribution on

aerodynamic interface plane of M1 and M2 model

Table 1 Nacelle performance in cruise condition

Model
M1
M2

σi
0.999
0.999

DL，p/%
100
93.9

DL，f/%
100
102.4

DL/%
100
95.5
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表 3给出了马赫数为 0.82飞行工况下的短舱气

动性能对比，由表可以看出，两个模型进气道总压恢

复系数均为 0.999。相比于 M1短舱，M2短舱最大截

面前后 1m内外罩局部壁面压差阻力减小了 7.4%，摩

擦阻力增大了 3.1%，总阻力减小了 5.5%。与表 1中
的数据对比显示，飞行马赫数增大，短舱外罩壁面附

近气流流动速度增大，曲率波动导致的短舱壁面压

差阻力增加量变大，作为主导因素使得短舱壁面局

部总阻力增加量变大。

4 结 论

本文建立了曲率连续的非轴对称短舱气动型面

参数化设计方法，从气动型面曲率半径分布、设计工

况和非设计工况的流动特性及气动性能三个方面对

使用所建立的方法与基于圆锥曲线方法设计的 UHB⁃
PR短舱进行了对比研究，主要结论如下：

（1）与基于圆锥曲线的设计方法相比，本文建立

的曲率连续的非轴对称短舱气动型面参数化设计方

法避免了短舱前缘、外罩最大截面附近轴向曲率半

径的波动及进气道内部周向曲率半径的波动，可以

设计出曲率半径分布更为光顺的短舱气动型面。

（2）短舱气动型面曲率连续可以有效避免马赫

数为 0.8的巡航工况和马赫数为 0.82的飞行工况下

外罩最大截面附近的壁面压力波动和等熵马赫数

波动，使得外罩壁面局部阻力分别降低了 4.5%和

5.5%。

（3）基于 LiCST曲线设计的进气道可以减小大攻

角爬升条件下进气道内部的流动分离，使得进气道

总压恢复系数提高了 0.41%，稳态周向总压畸变指数

降低了 8.82%。
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