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耦合转捩自动判断的机翼粘性绕流计算

与优化设计

摘　要：具有边界层转捩自动判断功能的三维雷诺平均Navier-Stokes方程(RANS)方程求解器是自然层流机翼设计的必要

手段。将一种基于线性稳定性理论的NTS/NCF转捩判断方法与RANS求解器耦合,以提高求解器的计算精度。通过求解三维

稳定性方程，然后使用包络线方法计算对应Tollmien-Schlichting不稳定性的NTS，使用固定β方法计算对应横流不稳定性的

NCF，然后根据转捩阀值(NTS)tr和(NCF)tr判断转捩位置。在上述工作的基础上，开展了自然层流机翼平面形状优化的气动减

阻设计研究。
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飞机设计中，提高飞行器性能的同时减少飞机对环境

的污染（如二氧化碳的排放）已经成为飞机设计师的一个重

要的任务，完成这个任务的关键就是要减小飞机的飞行阻

力。一般来说，典型的后掠机翼运输机在巡航状态下，其摩擦

阻力占总阻力的35%[1]，所以在各种减阻技术中，通过保持机

翼表面较大范围的层流流动来减小摩擦阻力实现减阻的潜

力最大。设计中想要保持大范围层流的自然层流机翼必须有

可靠的转捩判断方法。换句话说，给出准确判断边界层流动

转捩位置的方法是自然层流机翼设计的关键技术。

由于从层流到湍流的转捩过程非常复杂，目前为止还

不能从机理上对转捩进行完全的解释。不过，通过半个多

世纪的理论与实验研究，对转捩机理的认识不断深入，发

展了许多边界层转捩判断方法。在这些方法中，由Smith，

Gamberoni[2]和Van Ingen[3]提出的基于线性稳定性理论的

eN转捩预测方法在航空工业中得到了广泛的应用。在eN转

捩预测方法被成功地用于二维边界层流动转捩判断之后，

Malik、Mack、Arnal以及 Cebeci等人[4-7]将eN转捩预测方法推

广应用于三维问题中。近几十年来，德国宇航中心（DLR）、
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法国宇航研究院（ONERA）等研究机构均开展了相关研究，

将转捩判断方法与三维RANS求解器耦合以提高计算精度。

Krumbeim[8],[9]将eN数据库方法与RANS求解器耦合来提高机

翼与三维增升装置计算的精度。Perraud等人[10]在RANS求解

器中加入了简化的转捩判断工具。他们所使用的是简化的eN

转捩判断方法和转捩判断经验准则。

本文将一种NTS/NCF转捩判断方法耦合到三维RANS求

解器中来提高求解器的精度。NTS/NCF转捩判断方法需要计算

两个N值，一个对应流向速度型的Tollmien-Schlichting (TS)扰

动，就是NTS，另一个对应横流速度型的横流扰动，就是NCF。这

里两个N值不是用简化的eN转捩判断方法或者转捩判断经验

准计算得到的，而是通过求解三维线性稳定性方程得到的。

基于高可信度CFD的气动优化设计研究，面临优化时

间过长的问题。传统的优化方法难以进行全局优化设计，而

基于代理模型的优化设计方法具有效率高、优化具有全局性

的特点，因而在气动设计中发挥着越来越重要的作用。本文

采用基于Kriging代理模型的优化设计方法[11-13]，开展自然层

流机翼减阻设计。
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1 耦合转捩判断的RANS求解器
在求解三维RANS方程的过程中使用eN方法判断转捩

点位置是一个迭代的过程。每次迭代的过程包括三个步骤，

下面进行详解的介绍。

1.1 三维RANS求解器

本文所采用的是课题组开发的三维非定常可压缩

RANS方程求解器 [14]，求解器采用有限体积法进行空间离

散，LU-SGS方法进行时间推进，多重网格技术加速收敛，湍

流模型采用SA湍流模型。在边界层理论中，压力沿着壁面法

向的方向导数为零，因此，可以用RANS方程计算得到的壁

面压力分布作为1.2节求解边界层方程的外边界条件。

1.2 三维层流边界层方程求解器

使用eN方法对机翼绕流进行转捩判断需要层流边界层中

的速度型与温度型。一般有两种方法获得速度型与温度型，一

种是通过直接求解RANS方程得到，另一种是通过求解边界

层方程得到。本文采用后一种方法来获得速度型与温度型，因

为前一种方法需要在边界层区域内布置大量的网格点才能获

得准确的边界层信息，这样会带来非常大的计算量[15]。为了求

解任意机翼的边界层，采用非正交贴体坐标系为求解机翼边

界层方程的坐标系统，引入“BOX”方法对方程进行了数值

离散，采用牛顿法线化非线性方程组，块消去法求解线化后

的控制方程组。

1.3 转捩判断

本文求解空间模式的三维稳定性方程。采用eN方法判断

边界层转捩可分两个步骤进行：第一步，计算中性曲线，中性

曲线是稳定区域和不稳定区域的分界线，且其上的扰动拥有

最长的放大历程，计算出中性曲线就可以得到最有可能导致

边界层转捩的扰动；第二步计算扰动累积放大因子N，通过

求解稳定性方程得到中性曲线上不同频率的扰动振幅的放

大率，按照某种积分策略对扰动放大率沿着扰动传播路径进

行积分，即可得到扰动累积放大因子N。根据事先给定的转

捩放大因子Ntr判断边界层的转捩位置。对扰动放大率不同

积分策略就形成了不同的eN转捩判断方法。

1.3.1 包络线方法

求解三维线性稳定性方程需要补充额外的条件，即复波

数α和β之间的关系式。这里补充的CS特征值关系式由Cebeci

和Stewartson[7]利用波包理论并采用鞍点法推导得到。该特征

关系式表明扰动沿着∂α/∂β为实数的方向增长，可以沿着这一

方向计算幅值放大因子。∂α/∂β与扰动方向ϕ关系如下：
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利用包络线方法计算累积放大因子N的公式如下：
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式中： f是无量纲化频率ω*/2π,ω*是无量纲化圆频率，x0对应

中性曲线上扰动放大率为0的x位置。一旦扰动积累放大因子

N超过事先给定的临界值Ntr，认为转捩发生。

通过研究发现，对于TS波不稳定性导致的转捩，包络线

方法可以给出可靠的临界值Ntr。因此我们使用包络线方法

计算流向速度型不稳定扰动的累积放大因子NTS。然而对于

CF波不稳定性导致的转捩，此方法计算出来的N因子变化范

围很大，很难给出临界值。

1.3.2 固定β方法

在这种N值积分策略中，通过搜索一系列不同有量纲频

率f的扰动及其不同有量纲展向波数βr以获得最不稳定的扰

动在最不稳定的展向波数下的累积放大因子N。N因子积分

公式如下：
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第一步仍然采用CS特征关系式来计算绝对中性曲线

“zarf”来获得一系列的不稳定扰动频率f。然后求解每一个固定

频率 f 的中性曲线，获得一系列的最有可能导致转捩的波数βr。

由于需要考虑非常多的f与β的组合关系，计算量非常巨

大。本文仅仅计算频率为0Hz时的扰动。因为频率为0时的横

流波，即横流驻波是导致三维边界层转捩的主要原因。

通过这种方法计算出的N因子变化范围较小，可以给出

可靠的临界值Ntr。所以通过这种方法来计算由横流速度型

不稳定扰动的累积放大因子NCF。

1.3.3 NTS/NCF方法

这种方法显式的将TS扰动与CF扰动分开，使用两个临

界值(NTS)tr与 (NCF)tr来判断转捩点。对于一个给定的问题，用

两套方法同时对该边界层进行分析，分别计算出NTS与NCF。

如果预测TS波的转捩方法计算得到的累积放大因子先达到

事先给定的转捩放大因子(NTS)tr，那么认为该边界层的转捩

由TS波主导；如果是预测CF波的转捩方法计算得到的累积

ϕ
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利用包络线方法计算累积放大因子N的公式如下：
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放大因子先达到事先给定的转捩放大因子(NCF)tr，那么认为

该边界层的转捩由CF波主导。

1.4 耦合策略

将RANS求解器、层流边界层方程求解器和eN转捩判断

方法耦合起来，其耦合流程如图1所示。第一步，由固定转捩

开始RANS方程的计算。初始转捩位置尽量靠近机翼的后缘

从而为边界层转捩预测方法提供足够大的层流范围。当流场

解基本收敛时，通过翼面的压力分布计算出用于求解三维

层流边界层方程的边界层外边界参数值。第二步，调用三维

层流边界层方程求解模块，计算出沿流向的每个边界层站位

处的沿物面法向分布的速度型、温度型以及它们沿物面法向

的一阶、二阶导数值。同时，由层流边界层方程求解得到层流

分离点。第三步，调用基于稳定性理论的转捩预测模型，可确

定边界层转捩位置。第四步，如果转捩未在分离前发生，将边

界层方程计算得到的层流分离点作为边界层转捩点的一个

近似。第五步，将最新的边界层转捩信息反馈给RANS方程

求解器。重复前五步直至机翼边界层的转捩位置不再发生变

化，此时可认为机翼边界层的转捩位置收敛，流场计算流程

不再调用机翼边界层预测模块。依据收敛的转捩信息继续

RANS方程的迭代求解，直至达到流场最终收敛标准。

 图4、图5和图6给出了实验测量得到的有限翼展后掠机

翼的气动特性与计算得到的结果的比较，计算分别采用了全

湍流计算和自由转捩计算。通过与实验数据的比较可以看出，

全湍流计算和自由转捩计算出的升力系数都与实验数据吻合

良好，不过考虑转捩的计算结果吻合的更好，如图4所示。

图5给出了全湍流计算和自由转捩计算出的阻力系数

与实验数据的比较。考虑转捩的计算结果与实验值吻合较

好，而全湍流计算结果与实验数据存在较大偏差。在图6的升

阻特性中也显示了相同的情况。

 

2 基于Kriging模型的优化设计方法
2.1 Kriging模型

Kriging模型是由Krige [17] 提出的一种统计学插值模型，

并由Sacks [18] 最早应用于计算机实验设计与分析。随后被作

图1  RANS求解器与转捩判断方法耦合流程

Fig.1  Flow Chart of  the RANS solver coupled with the transition
               prediction method
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为一种代理模型技术广泛应用于响应值的预测以及优化与

分析中。本文采用普通Kriging模型。

该模型中，系统响应值对应如下随机过程：

( ) ( )y zβ= +x x                                                               (5)

式中： y(x)为未知的Kriging模型，β为全局趋势模型（这里为

待定常数）；式右端第二项z(x)为静态随机过程，代表局部偏

差。预测近似模型可写为：

T 1ˆ̂ˆ ( ) ( )sy β β−= + −r x R y 1                                             (6)
式中：ys为样本点响应量矩阵； 1表示全为1的列向量；R为样

本点相关矩阵，即：

 ( ) ( )( , )i j n n

ij
R ×  ∈ R x x R:=                                            (7)

式中：n为样本点个数，R(x(i)，x(j))表示任意两个样本点x(i)和x(j)

间的相关函数，本文采用如下相关函数：

 ( ) ( ) ( ) ( )

1
( , ) ( , )

vn
i j i j

k k k k
k

R R θ
=

= −∏x x x x                              (8)

式中：
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1 15 30         0 0.2

1.25(1 )             0.2< <1 ,  
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k k k
i j
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k

R
ξ ξ ξ

ξ ξ ξ θ
ξ

 − + ≤ ≤


= − = −
 ≥

x x
                                                                                        (9)

此外,r(x)为样本点和预测点之间的相关向量： 

 (1) (2) ( ) T( ) [ ( , ), ( , ),... ( , )]nR R R=r x x x x x x x                   (10)

式(1)中的未知常数β的估计值β可由广义最小二乘法得到：

 T 1 1 T 1ˆ ( ) sβ − − −= 1 R 1 1 R y                                                  (11)       
方差由下式求得：

T
2

ˆ̂(Y ) ( )ˆ s

n
β βσ − −

=
1       R y 1                                           (12)

式(8)中相关参数θ可通过极大似然估计得到,即

 2arg max[ln( ln ln )]n σ= − −θ R                                  (13)

2.2 模型加点方法

（1） 最大化Expected Improvement (EI)

设样本点集中的最优目标函数值为ymin，假设随机变量Y(x)

服从均值为y(x)，标准差为s(x)的正态分布，Y(x)~N[y(x)，s2]，其中

y(x)为Kriging预测值，s2为Kriging均方误差(MSE)。在x处目标函

数相对的改进量为I = ymin-Y(x)>0，于是 I 的期望值由下式给出：

 min min
min

ˆ̂ˆ( ) ( ) ( )       >0
[ ( )]

0                                                              =0

y y y yy y s s
E I s s

s

ϕ                     ϕ− − − += 


x
  

                                                                                       (14)

当存在约束g(x
→)>gmin时，约束函数跟目标函数也建立

图4  有限翼展后掠机翼的升力系数计算结果与实验值比较

Fig 4  Comparison between measured and computed lift  
                     coefficients of the finite back-swept wing

 图5  有限翼展后掠机翼的阻力系数计算结果与实验值比较

Fig 5  Comparison between measured and computed drag
                   coefficients of the finite back-swept wing

图6  有限翼展后掠机翼的升阻特性计算结果与实验值比较

Fig 6  Comparison between measured and computed lift to drag
                ratios of the finite back-swept wing
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Kriging模型，并也假定G(x)服从均值为ĝ(x)，标准差为s(x)的
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假设约束函数与目标函数独立无关，则满足约束的EI

值如下：
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若含有多个约束则应乘以每一个约束函数满足约束的

概率。

（2） 最小化代理模型 (MP)

用优化算法寻找代理模型上目标函数的最小值，其约

束处理直接采用遗传优化算法中的约束处理方法。本文中，

参照Deb[19]的做法，使用实数编码、模拟二进制交叉算子和

含参数的变异算子。约束处理方法如下：首先将所有约束统

一为g≥0，并进行标准化，然后取下列函数作为遗传算法中

的适应度函数：
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其中，m是约束个数，<  >表示如果符号内部是正数则返回0，反

之返回该数的绝对值；ymax是群体中目标函数的最劣值。

2.3 算法流程图

本文发展一套基于Kriging模型的优化设计程序[20]。首

先，用试验设计生成设计空间内的初始样本点，这里使用了拉

丁超立方（LHS）方法；其次通过并行计算获得这些样本点的

真实响应值以节省计算时间；再次，利用这些样本点及其响应

值，建立目标函数和约束函数的Kriging模型，使用遗传算法

(GA)进行优化，寻找目标函数的最小值，或EI的最大值点，并

将新获得的点的真实值计算出来，加入已有的样本点中，重新

建立Kriging模型进行优化。本文优化方法的流程图如图7所

示。
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图8  基准机翼与优化机翼外形以及转捩线位置的比较

Fig.8  Comparison between planforms and transition lines of the 
                baseline wing and the optimal wing
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4 结论
本文研究了一个改变平面形状的自然层流机翼减阻设

计算例。结果表明，本文发展的自动转捩判断的RANS求解

器可以用于自然层流机翼气动设计。下一步研究将进行改变
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Simulations of the Viscous Flow around Swept Wings and Optimization Design
Using the RANS Solver with Automatic Transition Prediction

SONG Wenping*, ZHU Zhen, ZHANG Kun, HAN Zhonghua

National Key Laboratory of Science and Technology on Aerodynamic Design and Research, School of Aeronautics, 

Northwestern Polytechnical University, Xi'an 710072, China

Abstract: The Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS) solver which can predict the boundary layer transition is a 

necessary means for the drag reduction design and the natural laminar flow wing design. A dual N factor (NTS/NCF) transition 

prediction method based on the linear stability theory was coupled to the three-dimensional RANS solver to improve the 

accuracy of the solver. By solving the three dimensional linear stability equations, the instability NTS which corresponds to 

the Tollmien-Schlichting was calculated based on the envelope strategy, and the NCF which corresponds to the crossflow 

instability was gotten based on the fixed β strategy. Then, the transition position was predicted with the transition N factors 

(NTS)tr and (NCF)tr being determined according to the experimental data. With the developed method, the drag minimization of 

a baseline natural laminar flow (NLF) wing by changing the wing planform is studied.

Key Words: transition prediction;  eN method; RANS solver; Kriging model; optimization
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Simulations of the Viscous Flow around Swept Wings and Optimization Design
Using the RANS Solver with Automatic Transition Prediction
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Abstract: The Reynolds-Averaged Navier-Stokes (RANS) solver which can predict the boundary layer transition is a 

necessary means for the drag reduction design and the natural laminar flow wing design. A dual N factor (NTS/NCF) transition 

prediction method based on the linear stability theory was coupled to the three-dimensional RANS solver to improve the 

accuracy of the solver. By solving the three dimensional linear stability equations, the instability NTS which corresponds to 

the Tollmien-Schlichting was calculated based on the envelope strategy, and the NCF which corresponds to the crossflow 

instability was gotten based on the fixed β strategy. Then, the transition position was predicted with the transition N factors 

(NTS)tr and (NCF)tr being determined according to the experimental data. With the developed method, the drag minimization of 

a baseline natural laminar flow (NLF) wing by changing the wing planform is studied.
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