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摘　要：在设计短舱外罩型线时，希望尽可能使其表面边界层保持层流状态，以减小摩阻，提高有效载荷。理解边界层

的转捩机制，并准确预估转捩发生的位置，有利于有效评估不同外罩型线设计方案。以巡航状态下 3种不同外罩型线

的通气短舱为研究对象，采用线性稳定性理论分析了边界层稳定性特征，并综合考虑 T-S波和激波诱导分离泡这两种

转捩机制，预测了不同外罩型线下短舱边界层的转捩位置。结果表明，逆压梯度越大，T-S波越不稳定，流动分离的位

置也越靠前。因此，设计时应尽可能保持大范围的顺压梯度并减小逆压梯度，这将有利于推迟转捩发生。此外，针对风

洞实验中的短舱缩比模型，比较了预测的转捩位置与实验转捩位置，发现两者的转捩线在形态上非常一致，进一步证

实了预测方法的有效性。
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Transition prediction of boundary layers over an engine nacelle with
different outer covers
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Abstract: In  the  design  of  the  nacelle  outer  cover  profile,  it  is  crucial  to  maintain  the  boundary  layer's
laminar  state  to  minimize  wall  friction  and  enhance  payload  capacity.  Understanding  the  boundary-layer
transition  mechanisms  and  accurately  predicting  the  transition  front  is  fundamental  to  effectively  evaluate
different  designs  of  the  nacelle.  In  this  work,  we  focus  on  the  stability  characteristics  of  boundary  layers  over
nacelle  with three different  outer  covers  under  cruise conditions.  Considering transition mechanisms correlated
with  the  T-S  waves  and  the  shock  wave-induced  separation  bubbles,  the  transition  fronts  are  predicted.  The
results indicate that as the unfavorable pressure gradient increases, T-S waves become more unstable, leading to
earlier boundary-layer separation. Therefore, maintaining a relatively large range of favourable pressure gradient
as  well  as  reducing  unfavorable  pressure  gradient  will  delay  the  boundary-layer  transition.  In  addition,  for  a
scaled  nacelle  model,  the  predicted  transition  front  and  that  obtained  in  wind  tunnel  tests  are  morphologically
similar, confirming the validity of the prediction method.
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0    引　言

大型客机采用大涵道比涡扇发动机，随着短舱尺

寸增大，发动机所受阻力在全机阻力中所占比重逐渐

增大。由于层流状态下壁面摩擦阻力（摩阻）明显低

于湍流状态，若使短舱表面边界层尽可能保持层流状

态，则有利于减小短舱摩擦阻力，从而提高客机的经

济性 [1]。因此，需要对短舱外罩型线进行优化设计，

以使表面边界层尽可能层流化。在短舱设计中，准确

预测短舱表面边界层转捩发生的位置，有助于有效评

估短舱外罩型线的设计方案。

γ-Reθ

国外有关短舱层流化设计的研究开展较早 [2-3]。

20世纪 90年代，Radespiel等[2] 将翼型的自然层流设

计方法应用到短舱设计上，通过合理设计短舱外形，

使得层流区长度达到了短舱弦长的 60%，以空客

A320巡航飞行状态为基准，发现短舱减阻效果可达

飞机总阻力的 3.5%。何小龙等[4] 采用自由变形技术

（extended free-form deformation, EFFD）将短舱形状参

数化以实现对短舱气动外形的优化设计。Li等 [5] 通

过优化二维短舱的型线参数，生成三维短舱，使短舱

层流区所占面积从 16%增至 23%，壁面摩阻降低了

约 1.5%。曹凡等[6] 提取短舱的 3个基准面，采用类别

形状函数参数化方法，结合 转捩模型和遗传算

法建立了自然层流短舱的自动优化流程。

γ-Reθ

目前，专门针对短舱边界层开展转捩位置预测的

研究相对较少。Lin等 [7] 采用以雷诺平均纳维-斯托

克斯（Reynolds-averaged Navier-Stokes, RANS）方程为

基础的 转捩模型对短舱表面边界层进行了转捩

预测，所得结果与实验相比在整体趋势上基本相符，

但转捩位置存在明显偏差。Vermeersch等 [8] 结合欧

拉方程和边界层方程获得基本流场，基于二维流动中

由当地平均流特征参数建立的 T-S波（Thermal-Sonic
Wave）增长率模型计算N 值，用来预测转捩位置。孟晓轩

等 [9] 基于不可压缩线性稳定性方程，将 eN 方法与

RANS求解器耦合，分析了雷诺数、攻角等因素对

CRM（center of rotation module）短舱（表面大部分是湍

流）转捩影响的规律。在课题组之前的工作中[10]，曾

针对一种自然层流化设计的通气短舱，基于可压缩线

性稳定性理论，细致分析了短舱边界层中的横流模态

和 T-S波的稳定性特征，并采用 eN 方法研究了来流

攻角和马赫数对转捩位置的影响规律。其中，转捩位

置随巡航马赫数（0.8～0.89）增大而后移的规律，与杜

玺等 [11] 在德国 ETW（European Transonic Windtunnel）
中开展的实验观察到的结果一致。

上述研究仅对短舱边界层中 T-S波引起的转捩

进行了讨论，但实际上，短舱流动中还存在另一种转

捩机制，即由激波诱导产生的分离泡引起的转捩。在

短舱表面，气流局部加速产生激波，激波诱导边界层

分离，分离泡极不稳定，很容易转捩为湍流。从机理

上来看，流动分离后剪切层内存在 K-H（Kelvin-
Helmholtz）不稳定性[12-14]，层流分离泡对上游扰动起

到了空间放大器的作用 [15]，即上游扰动在分离泡剪

切层中快速放大，发生非线性作用，使转捩快速发

生。因此，对于短舱边界层，即使 T-S波的增长不足

以触发转捩，层流分离泡也可能成为触发转捩的因素。

综上，本文细致讨论了短舱边界层中上述两种转

捩机制，给出了具体的转捩预测方案。由于 T-S波在

顺压梯度下更稳定[16]，从短舱层流化设计的角度，希

望外罩型线尽可能保持较长的顺压区，从而推迟 T-
S波转捩发生的位置。为了考察短舱不同外罩型线

对转捩位置的影响，本文选取了 3种不同外罩型线的

短舱为研究对象，综合考虑 T-S波和层流分离泡两种

触发转换的机制，采用 eN 方法预测转捩发生的位

置。此外，还针对短舱的缩比模型，对比了转捩预测

结果与风洞实验结果。 

1    短舱边界层的主要转捩机制和预测
方法

对于一般的三维边界层，主要的不稳定波有 T-
S波和横流不稳定性。本团队 [10] 前期曾对巡航状态

下短舱边界层的稳定性开展研究，发现由于短舱流动

横流速度分量很小，横流不稳定性弱，T-S波在边界

层中占主导地位。因此，本文不再考虑横流失稳的情

况。那么，当 T-S波增长较弱时，激波诱导产生的分

离泡可能成为触发转捩的因素。图 1给出了短舱表

面边界层中 T-S波和分离泡转捩的示意图。

 
 

T-S wave

Boundary layer

Laminar separation 

bubble

图 1    短舱表面边界层主要转捩机制示意图

Fig. 1    Sketch of transition mechanisms in the boundary layer
over a nacelle

  

1.1   T-S 波引起的转捩

短舱边界层的转捩过程可以描述为：首先，外界

扰动通过感受性过程激发边界层中的 T-S波 [10]；随
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后，T-S波经历一个较长的线性增长过程，当幅值达

到一定程度时，在非线性作用下，更多扰动被激发，

促使边界层从层流转捩为湍流。线性稳定性理论为

扰动波的线性演化提供了成熟的理论框架。目前，工

程上广泛应用的 eN 方法就是基于该理论，通过描述

边界层中不稳定波的线性演化来预测转捩。

根据线性稳定性理论，将流场分解为基本流与小

扰动的叠加，小扰动可以写成如下的行进波形式[17]：

q′ (ξ,η,ζ, t) = q̂(η)ei(αξ+βζ−ωt)+ c.c. (1)

q′ q̂(η)

q̂(η)

其中： 代表任一物理量的扰动量； 为扰动的形

状函数；c.c.代表共轭复数；对于空间模式，ω 为实数，

表示频率，α、β 为复数，其实部 αr、βr 分别表示扰动波

沿 ξ、ζ 方向上的波数，虚部–αi、–βi 分别表示扰动波

沿 ξ、ζ 方向上的增长率。将式（1）代入线性化的 N-
S方程中，减去平均流满足的方程，可得到关于 的

特征值问题。对于一般的三维边界层，扰动往往是三

维的，采用 O-S（Orr-Sommerfeld）方程求解特征值时，

需要补充额外的条件使特征值唯一。由于 α、β 存在

相容关系[18-19]，在实际应用中，可取 βi = 0。
若不稳定波在中性点处的幅值为 A0，其幅值放

大因子 N 为：

N = ln
(

A
A0

)
=

w ξ
ξ0
−αids (2)

其中，s 表示沿着扰动的传播路径，即群速度方向。对

于以流向为主的流动，扰动波传播的群速度方向和无

黏流线很接近，可采用无黏流线方向近似代替扰动传

播方向[10]。不同频率的 T-S波增长程度不同，根据实

验和经验确定转捩阈值 Ncri，最先达到这一阈值的扰

动为触发转捩的关键扰动，其对应的位置就是预测的

转捩位置 xT。
需要说明的是，在复杂构型的三维边界层中应

用 eN 方法时，需要将计算网格下的流场转换到无黏

流线与壁面法向所构成的网格上。相关的处理方法

已在之前的工作[10] 中给出。

eN 方法在翼型边界层转捩预测方面已经得到了

广泛的应用 [20-22]。为了验证本文方法和程序的有效

性，选取 NLF 0416翼型进行转捩预测并与实验结果

进行对比。计算工况为Ma = 0.1，翼型弦长 c 为60.902 cm，

以该长度为特征长度，对应的雷诺数为 Re = 4×106。
计算网格如图 2所示，流向和法向分别布置了 145和
217个网格点，其中边界层内分布 70～90个网格点。

利用开源计算流体力学（Computational Fluid Dynamics,

CFD）程序获得层流基本流场，采用 eN 方法预测翼型

上表面的转捩位置。
  

图 2    NLF 0416 翼型计算网格

Fig. 2    Mesh for NLF 0416 airfoil
 

在不同升力系数下比较采用 eN 方法和实验所得

到的转捩预测结果，如图 3所示。其中，空心和实心

圆分别为实验中传感器给出的层流和湍流的位置，即

实际的转捩位置发生在二者之间。从图中可见，取

Ncri = 8，不同升力系数下给出的转捩位置完全位于实

验测得的层流和湍流之间，验证了 eN 方法是可靠的。

  

x/c

0.25 0.35 0.45 0.55
−0.2

0

0.2

0.4

0.6

0.8 Laminar

Turbulent

N
cri
=8

C
L

图 3    不同升力系数下采用 eN 的转捩预测位置与

实验结果[23] 的比较

Fig. 3    Predicted transition locations based on eN method in
comparison with experimental measurements under

different lift coefficients[23]

  

1.2   层流分离泡引起的转捩

短舱头部附近的顺压梯度会导致流体加速，致使

流体局部超过声速，在短舱中部出现一道弱激波。同

时，激波带来的逆压梯度使得短舱边界层发生流动分

离，并且在分离后很快转捩为湍流。在分离后，湍流边

界层重新附着在短舱表面，从而形成回流区域，即分离

泡。当边界层出现流动分离时，eN 方法便不再适用。

分离泡主要分为短气泡和长气泡两种类型。一

般来说，长气泡在低雷诺数（Re=104～105）流动中很

常见 [24]，例如涡轮机叶片和小型无人飞行器的机翼

周围的流动；而在高雷诺数下，层流分离泡的范围很

小，约为弦长的 1%[25]。Owen和 Klanfer[26] 提出了根
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Reδ∗

Reδ∗ ⩾ 450

据分离时边界层雷诺数 的大小来判断气泡类型

的经验准则：当 时，分离泡是短气泡，反之

则为长气泡。

分离泡的分离点 xL 和再附点 xM 可由壁面摩擦

系数 Cf=0的点来确定，如图 4所示，分离泡位于

xL 和 xM 之间[27]。壁面摩擦系数定义为：

C f =
τw

1
2
ρeu2e

, τw =

[
µ

(
∂u
∂y

)]
w

(3)

其中，ρe、ue 分别为边界层外缘的密度和速度，τw 为壁

面局部剪应力，μ 为动力黏度。

 
 

Reattachment point:

xM

Laminar separation 

bubble

Separation point:

xL

0

x

Cf

图 4    层流分离泡及对应的壁面摩擦系数曲线示意图

Fig. 4    Schematic diagram of a laminar separation bubble and
the corresponding wall friction coefficient

 

前文讨论中提及，分离泡转捩的机理主要是因为

分离引起的剪切层容易发生 K-H（Kelvin-Helmholtz）
失稳，使得扰动可以快速放大并触发转捩。在较高雷

诺数下，分离泡扰动波的增长大小在实际中并不关

键，因为分离泡长度很小，转捩只发生在非常小的范

围内；相反，在低雷诺数下，长气泡的情况中，从边界

层失稳、扰动波激发到转捩为湍流是一个较长的过

程，需要专门研究分离泡的转捩机理和转捩位置预

测。显然，对于短舱流动，由于雷诺数很大，从转捩预

测的角度来看，分离泡的转捩机理不是关注的重点。

为了简化计算，近似地采用分离点的位置作为分离泡

触发转捩的位置，这在分离泡尺度远小于短舱长度的

情况下是合理的。

图 5给出了短舱边界层转捩预测的流程图。具

体为：在短舱基本流场的基础上，确定流动分离的位

置 xL，对于 xL 之前的流场，采用线性稳定性理论计

算 T-S波的 N 值。若 N 值达到转捩阈值 Ncri，则确定

转捩位置 xT；若 T-S波的放大因子未达到转捩阈值

Ncri，则转捩位置近似地取为分离位置 xL。 

2    不同外罩型线短舱边界层的转捩预测
 

2.1   模型和计算工况

通气短舱的示意图如图 6（a）所示。短舱表面由

如图所示的前缘线将其分为内表面和外表面。坐标

原点位于前缘线平面的中心，x 轴沿短舱轴线方向。

 

T-S wave 
Laminar

separation bubble

N=N (x, f ), x<xL xL=x|Cf=0

N≥Ncri xtr=xL

xtr=min x (f|N=Ntr)

Base flow 

No

Yes

f

图 5    短舱边界层转捩预测的流程

Fig. 5    Workflow for transition prediction of a nacelle
boundary layer
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θ=180°

Nac01

Nac02

Nac03

(a) 短舱模型示意图

(b) 3 种不同短舱外罩型线的比较

图 6    短舱示意图及不同短舱外罩型线的比较

Fig. 6    Nacelle model and comparison of different nacelle covers
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短舱左右对称，将短舱顶部（背风面）记为 θ = 0°，底
部（迎风面）记为 θ = 180°。

以 3个不同外罩型线的短舱为研究对象，分别记

为 Nac01、Nac02和 Nac03。图 6（b）给出了这 3种短

舱顶部和底部外罩型线的比较。其中，Nac03在文献

[10]中已有探讨。Nac01和 Nac02下垂角（短舱型线

顶部和底部前缘的连线与铅垂线的夹角）接近，约为

5°；Nac03下垂角较小，约为2°。在θ = 0°处，Nac01整体较

厚。从外表面流向曲率来看，Nac03曲率变化最大，

Nac01次之，Nac02最平缓。在 θ = 180°处，3种短舱

构型曲率变化程度相近。

短舱总长度均为 5.5 m。考虑巡航状态下的流动

条件，飞行高度为 11 887 m，马赫数为 0.85，攻角为

5°，侧滑角为 0°，来流温度为 216.65 K，以来流物理量

定义的单位雷诺数为 5.58×106/m。 

2.2   基本流场

基本流场采用中国航空工业西安航空计算技术

研究所开发的WiseManPlus软件计算[28]。由于短舱中

下部往往存在流动分离，若全部采用层流模式计算基

本流场，需要较长时间才能收敛。为了提高计算效

率，在短舱流动中后部（激波后）预设一个位置，在该

位置前采用层流模式，该位置后采用 S-A（Spalart-
Allmaras）湍流模式。预设的转捩位置在计算中保持

不变。在团队之前的工作中[10]，验证了流场的可靠性

和网格无关性，比较了层流结合湍流模式的方法与全

部采用层流模式得到的流场，发现两种方法所获得的

在预设的转捩位置前是一致的。

从短舱表面流动转捩的角度，只关注边界层分离

位置及在此位置前 T-S波是否能够引起转捩。以

Nac01为例，图 7给出了不同周向位置处分离泡附近

的流线分布，可以清楚看到分离泡所在位置，分离最

先发生在背风面，随着周向角度增大，分离泡位置逐

渐靠后。Nac02和 Nac03的情况与 Nac01类似，不再

赘述。
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图 7    Nac01 不同周向位置处分离泡附近的流线图

Fig. 7    Streamlines near the laminar separation bubble at different circumferential positions for Nac01
 

图 8展示了不同周向位置处 3个短舱表面压力

系数分布曲线对比。由此可见，在 θ = 0°处，Nac01和

Nac03的流动特点是：前缘附近很快达到吸力峰值，

下游完全处于逆压梯度区直到激波出现，且 Nac01的

逆压梯度比 Nac03更大，Nac02则在激波出现前保持

了一定的顺压梯度区；在 θ = 90°和 θ = 180°处，3种短

舱外形在激波前都保持了较长的顺压区。

由于分离泡与短舱表面气流加速引起的激波有

关，根据表面压力系数分布可以确定激波出现的大致

位置，将其与分离位置进行比较，如图 9所示。结果

显示，两者的位置非常接近。因此，在实际中，若 T-

S波增长不明显，也可由激波出现的位置作为转捩发
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图 8    不同周向位置处 3 个短舱压力系数分布的比较

Fig. 8    Comparisons of pressure coefficients for three nacelles at different circumferential positions
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生的近似位置。

为了展示短舱表面的流场速度剖面，以 Nac01为
例，选取了如图 10所示的 5条典型流线，分别为从唇

口 θ = 30°、60°、90°、120°、150°处出发的流线。由于横

流相对较强的区域出现在比较靠上游的位置，在每条

流线上选取一个如图 10中黑点所示的位置，具体为

Q1(1.000 m, −7.954 m, 1.646 m)、Q2(1.000 m, −1.517 m,
1.066 m)、Q3(1.005 m, −1.857 m, 0.157 m)、Q4(1.000 m,
−1.636 m, −0.838 m)和Q5(1.005 m, −0.921 m, −1.548 m)，
将速度矢量分别投影到无黏流线方向和垂直于流线

方向上，得到势流方向的速度分量 us 和横流速度分

量 uc。图 11（a、b）分别给出了 us和 uc 沿法向的分布，

可以发现，横流速度分量很小，不到来流速度的 3%。

  
Leeward, θ=0°

Windward, θ=180°

Line1: θ=30°

Line2: θ=60°

Line3: θ=90°

Line4: θ=120°

Line5: θ=150°

Q1

Q2

Q3

Q4

Q5

z

xy

图 10    Nac01 短舱侧面流线

Fig. 10    Streamlines on the side of Nac01
  

2.3   稳定性分析

从短舱周向 θ = 0°、90°、180°处各取一条从唇口

出发的无黏流线，沿无黏流线各站位处分析边界层的

不稳定性。图 12给出了 3种短舱边界层中 T-S波的

增长率云图，其中白色区域为 T-S波的衰减区，彩色

区域为增长区。可以看出，在 θ = 0°处，Nac01最不稳

定，Nac03次之，Nac02最稳定，与图 8（a）给出的压力

系数分布规律是一致的，即逆压梯度越大，边界层越

不稳定。在 θ = 90°处，Nac03最先出现不稳定区，增

长率也最大，而 Nac01出现不稳定区的位置最靠后，

对应的频率最低。在 θ = 180°处，3个构型出现不稳

定区的位置都比较靠后，且增长率比 θ = 0°和 90°位

置处显著减小。总体来看，压力梯度对 T-S波影响较

大，逆压梯度越大，T-S波越不稳定，反之，T-S波越

稳定。 

2.4   转捩预测

由中性曲线开始沿无黏流线积分 T-S波的增长

率，可以得到扰动放大因子 N 沿流向的分布，如图 13

所示。图中还给出了壁面压力系数沿流向的分布（蓝

色曲线），并标出了分离泡（ laminar separation bubble,

LSB）的位置。可以看出，在 θ = 0°处，Nac01和 Nac03

 

Shock

LSB

xy

z

图 9    Nac01 的激波与层流分离泡位置

Fig. 9    Position of the shock and the starting point of laminar
separation bubble on Nac01
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的逆压区内，T-S波表现出快速增长。其中，Nac01对
应 的 T-S波 所 能 达 到 的 N 值 最 大 （ 不 超 过 6） ，

Nac03次之，Nac02最小。在 θ = 90°处，3个构型下 T-
S波的 N 值均能达到 10以上，其中，Nac03的 N 值增

长最快，Nac01次之，Nac02的 T-S波增长最慢。在

θ = 180°处，分离位置靠近上游，T-S波的 N 值明显小

于 θ = 0°和 90°位置处的 N 值，其中取得最大 N 值的

是 Nac01构型，这说明，实际中该位置处的转捩很可

能由边界层分离决定。

采用类似的方法分析每个周向位置处的 T-S波

的 N 值曲线，对应给定的转捩阈值 Ncri = 3～8，可以

得到整个短舱的转捩线分布，如图 14所示。其中云

图表示壁面压力系数的分布，图中还标出了由分离泡

确定的转捩线，由 LSB表示。总体来看，3个构型下

分离泡出现的位置在短舱顶部（θ = 0°）更靠前，在底

部（θ = 180°）更靠后。从 T-S波给出的转捩线来看，

Nac01的转捩位置在顶部更靠前，在底部更靠后，而

Nac02和 Nac03最先发生转捩的位置在短舱 θ = 90°
附近，且相同 N 值下，Nac02的转捩位置明显比 Nac03
更靠后。对于 Nac02，T-S波在靠近底部的区域内无

法达到转捩阈值，因此，该区域内的转捩由边界层分

离决定。结合壁面压力系数分布云图可以看出，

Nac01和 Nac03在顶部具有明显的逆压区，不同 N 值

的转捩线在逆压梯度较大的区域分布较为集中；而对

于 Nac02，顶部逆压梯度小，转捩线分布较分散，这是

因为逆压梯度越大，T-S波越不稳定，相同流向距离

内幅值增长更快。Nac02转捩线相对更为分散，意味

着该模型对外界扰动的变化会更敏感，即外界环境中

小幅值扰动变化也会显著影响转捩位置。总的来看，

Nac03层流区范围最小，Nac02层流区范围最大。

为了更清楚地展示 3个短舱层流区的范围，以

Ncri = 6为例，图 15给出了短舱不同周向位置下转捩
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图 12    周向不同位置处短舱边界层中 T-S 波的增长率云图

Fig. 12    Growth rate contours of unstable modes for nacelle boundary layers at different circumferential positions
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位置到短舱前缘的距离（用 d 来表示），并标出了分离

泡的位置。可以看出，在靠近短舱顶部的区域内，

Nac02的转捩位置比另两个短舱显著靠后。Nac01和

Nac03在短舱顶部转捩位置相当，随着周向角增加，

Nac01的转捩位置比 Nac03更靠后。在短舱底部，T-

S波无法达到转捩阈值，实际的转捩位置由分离泡的
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图 13    周向不同位置处不同频率扰动得到的 N 值曲线沿流向的变化（LSB 代表分离泡的位置）

Fig. 13    Variations of the N-factor for different frequencies along the streamwise direction at different circumferential positions
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Fig. 14    Transition fronts under different criteria of N factor
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位置来确定。总体来看，Nac02的层流区范围更大，

其次是 Nac01，最次是 Nac03。
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Fig. 15    Distance of transition from the leading edge at different
circumferential positions

 

对于 T-S波转捩，eN 方法还可以给出触发转捩的

关键频率。对应图 15中的 T-S波转捩线，不同周向

位置处触发转捩的 T-S波的频率如图 16所示。可

见，对于一个特定的短舱，频率随周向位置的变化趋

势和转捩线刚好相反，即转捩位置越靠上游，对应的

T-S波的关键频率越高。但总的来看，3个短舱关键

频率的范围相差不大，Nac02比 Nac01和 Nac03略低，

在 1～3 kHz，而 Nac01在 1.5～4 kHz，Nac03在 1.5～

5 kHz。
 

3    短舱实验模型的转捩预测

在风洞中开展转捩实验的短舱为 1/10缩比模

型，长度为 0.55 m，外罩型线与 Nac01～03均不同。

实验在中国航空工业空气动力研究院高雷诺数风洞

中完成，来流马赫数为 0.85，攻角为 7°，基于发动机

模型弦长（0.55 m）的雷诺数为 1.3×107。实验短舱的

计算模型如图 17所示。与前文研究的通气短舱的不

同之处是，实验短舱简化了进排气系统。在短舱内部

增加了一个通气内涵（图 17中的橙色部分），其作用

是调节短舱内气流的流量系数，使之与特定状态下带

动力短舱的流量系数一致，从而获得与带动力短舱外

罩和进气道基本相同的压力分布与激波形态 [29]。根

据实验条件，流量系数取 0.7。
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Outer cover
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θ=180°

Plug
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图 17    实验短舱计算模型的半模视图

Fig. 17    Nacelle computational half model for wind tunnel test
 

按照第二节的思路，采用线性稳定性理论对短舱

模型边界层的稳定性进行分析，结果如图 18所示。

由图中的壁面压力系数分布可以看出，不同周向位置

上均不存在明显的逆压梯度区。沿 θ = 0°和 θ = 180°
的流线上，T-S波的 N 值很小，不超过 3。而 T-S波增

长较大的区域在 θ = 90°附近，N 值可达 10以上。

对应于给定的转捩阈值（Ncri = 3～8），可以得到

整个短舱的转捩线分布，如图 19所示。可以发现，最

先发生转捩的位置在短舱 θ = 90°附近，由 T-S波主

导。当转捩阈值 Ncri ＞ 5时，在靠近顶部和底部的区

域内，转捩将由激波诱导的分离泡决定。

由于目前无法获得实验中短舱转捩线对应的确

切空间位置，因而无法将实验测得的转捩位置与预测

结果进行直接比较。为此，调整图 19中短舱所在空

间位置，使之视觉上尽可能和实验中短舱固定的位置

相近，从而在定性上比较两者转捩线的形态。图 20
分别给出转捩阈值 Ncri = 5预测得到的结果和风洞实
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图 16    由 eN 方法给出的短舱不同周向位置处触发转捩的

关键频率

Fig. 16    Critical frequency of the T-S wave triggering transition
at different circumferential positions by the eN method
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验得到的结果。在实验中，转捩位置的测量采用低温

温敏漆（TSP）技术，基于发光分子的热猝灭效应，根

据颜色的变化来判断转捩位置，浅红色为层流区域，

深红色为湍流区域。TSP 喷涂在短舱 10%～50%的

区域，由于风洞中存在一些灰尘杂质，且在前缘处加

热不均匀，使得涂层开始处出现高阴影区，该区域下

游的浅色区域为层流区。实验中激波出现的位置由

压力传感器测量结果（这里没有给出）进一步确认。

可见，风洞实验中短舱顶部和底部在激波出现前均保

持了很大范围的层流区，激波出现后，流场很容易转

捩为湍流。预测给出的 T-S波转捩线与风洞实验中

转捩线的形态一致。在短舱顶部和底部附近，T-S波
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图 18    实验短舱模型不同频率扰动得到的 N 值曲线沿流向的变化

Fig. 18    Variations of the N-factor for different frequencies along the streamwise direction for the experimental model
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图 20    预测的转捩位置与风洞实验结果的比较

Fig. 20    Comparison of the predicted transition location and the experimental observations in the wind tunnel test
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无法达到转捩阈值，该区域处的转捩由分离泡的起始

位置确定（蓝色虚线所示），两者在整体趋势上是相

近的。这也说明，本文采用的短舱预测方法是可靠的。 

4    结　论

本文以发动机短舱表面边界层为研究对象，分析

了其主要的转捩机制，预测了不同外罩型线下短舱边

界层的转捩位置，并针对短舱的缩比模型，给出了转

捩预测结果与风洞实验结果的比较。主要得到以下

结论：

1）  巡航状态下，短舱边界层中主要的转捩机制

是 T-S波失稳及分离泡引起的转捩。因此，对短舱边

界层进行转捩预测时，可采用 eN 方法预测由 T-S波

引起的转捩位置，若 T-S波的增长很小，不足以触发

转捩，则由分离泡的起始位置确定转捩位置。

2）  不同外罩型线短舱转捩的结果表明，对于同

一周向位置，逆压梯度越大，T-S波越不稳定，流动分

离的位置也越靠前。需要注意的是，逆压梯度小的构

型，不同转捩阈值得到的转捩线分布更加分散。这意

味着转捩位置会对外界环境中扰动的变化更加敏感。

3）  对于短舱缩比模型，预测给出的 T-S波转捩

线及分离泡转捩线在形态上与风洞实验结果高度一

致，证实了预测方法的可靠性。

本文在短舱边界层中采用 eN 方法进行转捩预测

时，个别地方仍需要人工干预，后续可以进一步优化

流程，以实现更高效和自动化的转捩预测。此外， 在
与风洞短舱自然转捩实验结果的对比中，只进行了定

性的比较，未对实验结果做进一步处理，后续拟开展

更细致的定量比较，以获得实验条件下适用于短舱边

界层的转捩判据。
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