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摘　　　要：采用反设计方法研究双锥Ｂｕｍｐ压缩面设计技术，该方法实质是融合运动间断边界在运动网格

条件下对轴对称欧拉方程组求解．为避免激波捕获法对激波型面位置求解误差，应用计算域分块的方法预估

第２道激波，在此基础上采用流线追踪法生成Ｂｕｍｐ压缩面；结合平面机身设计一双锥Ｂｕｍｐ实例，运用计算

流体力学仿真手段对其进行黏性数值模拟．研究结果表明：①该模型流场结构仍保持较强的附面层扫掠能

力；②在来流马赫数为２．０条件下，相比传统的正圆锥乘波体Ｂｕｍｐ压缩面设计，新型设计方法可使Ｂｕｍｐ外

压缩系统总压恢复系数提高０．０４左右，为Ｂｕｍｐ进气道性能提高奠定基础．
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ａｄｏｐｔｅｄ　ｈｅｒｅ　ｃａｎ　ｍａｋｅ　ｔｈｅ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　Ｂｕｍｐ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｓｙｓ－
ｔｅｍ　ｉｎｃｒｅａｓｅｓ　０．０４ｃｏｍｐａｒｅｄ　ｔｏ　ｔｈｅ　ｔｒａｄｉｔｉｏｎａｌ　Ｂｕｍｐ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ　ｓｕｒｆａｃｅ　ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｃｏｎｅ
ｗａｖｅｒｉｄｅｒ　ｄｅｓｉｇｎ，ａｌｓｏ　ｌａｙｓ　ｔｈｅ　ｆｏｕｎｄａｔｉｏｎ　ｆｏｒ　ｉｍｐｒｏｖｉｎｇ　ｔｈｅ　Ｂｕｍｐ　ｉｎｌｅｔ　ｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ．

Ｋｅｙ　ｗｏｒｄｓ：Ｂｕｍｐ　ｉｎｌｅｔ；ｄｙｎａｍｉｃ　ｄｉｓｃｏｎｔｉｎｕｉｔｉｅｓ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ａｒｉｔｈｍｅｔｉｃ；

ｉｎｖｅｒｓｅ　ｄｅｓｉｇｎ　ｎｕｍｅｒｉｃａｌ　ｍｅｔｈｏｄ；ｄｙｎａｍｉｃ　ｄｉｓｃｏｎｔｉｎｕｉｔｉｅｓ　ｆｉｔｔｉｎｇ；

ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ｆｌｕｉｄ　ｄｙｎａｍｉｃ（ＣＦＤ）

　　２０世纪９０年代，美国开展了面向２１世纪需
求的“先进紧凑型进气系统”研究项目（ａｄｖａｎｃｅｄ
ｃｏｍｐａｃｔ　ｉｎｌｅｔ　ｓｙｓｔｅｍ，ＡＣＩＳ）．在综合比较皮托式
进气道、Ｂｕｍｐ进气道（Ｂｕｍｐ　ｉｎｌｅｔ）和Ｃａｒｅｔ进气
道（Ｃａｒｅｔ　ｉｎｌｅｔ）各项指标后，认为Ｂｕｍｐ进气道在
质量、成本、维护性和生存力等方面具有综合优
势［１－２］．该项研究造就了美国的Ｆ３５无隔道进气
道（ｄｉｖｅｒｔｅｒｌｅｓｓ　ｓｕｐｅｒｓｏｎｉｃ　ｉｎｌｅｔ，ＤＳＩ）及 Ｘ３２下
颌式进气道２种Ｂｕｍｐ进气道［３－４］．在国内Ｂｕｍｐ
进气道又称为蚌式进气道、凸包进气道、无隔道进
气道，这些名称从不同侧面反映出Ｂｕｍｐ进气道
的特点．
Ｂｕｍｐ进气道是基于乘波体理论采用正圆锥
锥形流方法进行设计的［５－１０］，此方法设计的进气
道波系结构为１道锥面斜激波加１道封口正激
波，本质上是两波系进气道．根据进气道波系配置
原则，在相同来流马赫数下，增加激波数目是提高
超声速进口段总压恢复系数的主要途径之一．为
此国内外研究人员在尝试研究三波系Ｂｕｍｐ进气
道，Ｋｉｍ 等提出了斜板加凸包的三波系设计思
想［１１－１３］，吴晴等研究出了运动间断边界拟合算法
（ｄｙｎａｍｉｃ　ｄｉｓｃｏｎｔｉｎｕｉｔｉｅｓ　ｂｏｕｎｄａｒｙ，ＤＤＢ）［１４－１５］并
在面向流体的通用仿真系统（ｆｌｕｉｄ　ｏｒｉｅｎｔｅｄ　ｃｏｍ－
ｂｉｎｅｄ　ｕｎｉｖｅｒｓａｌ　ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ　ｓｙｓｔｅｍ，ＦＯＣＵＳＳ）基
础上添加了ＤＤＢ模块ＦＯＣＵＳＳ－ＤＤＢ，可精确计
算双锥流场的激波位置，使双锥三波系Ｂｕｍｐ进
气道设计成为可能．
本文在ＦＯＣＵＳＳ－ＤＤＢ基础上开展双锥三波

系Ｂｕｍｐ进气道外压缩系统设计研究与性能分
析，旨在验证其设计可行性并评估性能优势．首
先测试了ＤＤＢ算法计算双锥流场准确性，在此
基础上给出了Ｂｕｍｐ进气道双锥压缩面设计方
法．初步构建了Ｂｕｍｐ进气道外压缩系统，对比
研究了单／双锥压缩面的气动性能．结果表明：
与单锥外压缩系统相比，双锥Ｂｕｍｐ压缩面可使
外压缩系统总压恢复系数提高约０．０４，具有较
大的潜力．

１　ＤＤＢ算法简介

如图１（ａ）所示，三角区域ＯＢＡ 为初始计算
区域，ＯＢ 为运动激波边界，ＢＡ 为牵连边界，ＯＡ
为柔性壁边界或固定壁面边界．运动激波边界

ＯＢ指定为超声速来流条件，其参数可利用兰
金·雨果（Ｒ－Ｈ）关系和远场来流参数获得，边界

ＢＡ为牵连边界，物理参数设置为远场边界，其运
动方式受边界ＯＢ，ＯＡ约束，一旦计算结果收敛，
激波边界ＯＢ由运动间断边界条件约束而停留在

图１　运动间断拟合（ＤＤＢ）计算域划分及边界条件

示意图

Ｆｉｇ．１　Ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎ　ｒｅｇｉｏｎ　ａｎｄ　ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ

ｏｆ　ＤＤＢ　ａｒｉｔｈｍｅｔｉｃ

３８
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某一稳定位置．计算过程中，当流场每一步隐式迭
代完成后，其边界会随之发生移动，此时还需利用

Ｄｅｌａｕｎａｙ背景网格方法重新生成计算域内网格．
流场收敛后计算域ＯＢＡ 的区域不再变化，运动
激波边界位于真实激波所在位置，计算域内流场
为波后流场．如果边界ＯＡ指定为柔性壁，亦可根
据边界ＯＡ上的压力分布来反求匹配型面．该算
法实质是在动网格基础上利用运动激波间断边界

条件反求气动定常问题中的激波精确型面，避开
了计算流体力学正问题中激波求解的精度问题．
图１（ｂ）为本文设计双锥Ｂｕｍｐ算例时采用

的轴对称面的计算域分块示意图，为捕获双锥流
场中第２道激波的精确型面位置，把计算域划分
为２块．边界１，２，３均采用运动激波边界条件，边

界４，５为固定壁面边界条件，边界６采用远场边
界条件．由于存在激波间断，捕获法对于激波模拟
精度不高，计算结果会导致流线跟踪法生成的型
面精度不够以致影响压缩面气动性能；采用计算
块分区处理可以避免计算激波位置的无黏通量，
在２块计算域重合部分即边界２上的左右参数通
过Ｒ－Ｈ条件约束．

ＤＤＢ算法经过多种算例考核，精确性已得到
验证，可计算二维及轴对称脱体激波问题、三波交
汇等问题，详见文献［１４－１５］．图２为采用ＤＤＢ算
法和软件Ｆｌｕｅｎｔ对双锥轴对称流场无黏数值模
拟的对比图．计算条件：来流马赫数为２．０，第１
道锥角１０°，第２道锥角２５°．由图可见，ＤＤＢ预测
激波位置精确，两波交汇点位置清晰明确．

图２　无黏流场结果对比

Ｆｉｇ．２　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｉｎｖｉｓｃｉｄ　ｆｌｏｗ　ｆｉｅｌｄ　ｒｅｓｕｌｔｓ

２　双锥Ｂｕｍｐ型面设计

２．１　单／双锥压缩面波系匹配角分析

Ｂｕｍｐ压缩面从本质上来说属于外压式进气
道，在设计双锥压缩面时，合理选择２道锥面角度
是决定其性能高低的关键，因此在确定型面角度
前有必要简略讨论多波系匹配理论［１６］．对于具有
多道斜激波、１道正激波的多波系进气道，其通过
全部ｎ道激波的总压恢复系数σｓ 如式（１）所示，
关于该式的推导结果可以详见文献［１６］．

σｓ＝ｐ
＊
ｎ

ｐ＊
ｏ
＝∏

ｎ－１

ｉ＝０

ｐ＊ｉ＋１
ｐ＊ｉ

（１）

　　以多波匹配理论为优化基础，采用ＤＤＢ算法
设计并计算了无黏条件下不同锥角双锥、单锥总

压恢复系数性能，图３给出了单、双锥波角匹配性
能特性．图３（ａ）中横坐标为第２道锥的角度，该
图表示当第１道锥角固定时，总压恢复系数随第

２道锥角改变的变化规律．图３（ｂ）表示单锥总压
恢复系数随锥角变化的关系．对比图３（ａ）、图３
（ｂ）可以看出，单锥设计的Ｂｕｍｐ进气道在锥角接
近２８°时无黏总压恢复系数最高接近０．９２，这是
因为其一斜一正波系结构决定了其唇口处正激波

前马赫数过高，造成损失加大．而双锥设计其总压
恢复系数理论值在第１锥角为２０°、第２道锥角接
近３０°时最高可达０．９６，性能提升十分明显，增加
近０．０４．

２．２　设计思路及实例

Ｓｅｔｐ　１　设来流马赫数为２．０，利用ＤＤＢ算
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图３　锥面波波系配置特性 （Ｍａ＝２．０）

Ｆｉｇ．３　Ｍａｔｃｈｉｎｇ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｎｅ

ｗａｖｅ　ｓｙｓｔｅｍ（Ｍａ＝２．０）

法可获得任意双锥生成体（如第１、第２锥角分别
为１０°和２５°）下的精确近似锥形流场和激波
位置．
图４给出了第１道锥面长度为１的上述双锥

生成体的轴对称面近似锥形流场．图４为双锥流
场压力线分布图．从图中亦可清楚看出第１道锥
具备典型锥形流特征，压力波由顶点发出，呈放射
状向锥后传递信息．图４中两波交汇点是双锥

Ｂｕｍｐ进气道外唇口的设计的约束条件，即外唇
缘点的高度不能超过该点．理论上说若将外唇口
设于此点，则此点为双锥 Ｂｕｍｐ进气道三波交
汇点．
Ｓｔｅｐ　２　分别取前缘线高度为Ｙ＝０．３和Ｙ＝

０．５，沿三维波面追踪流线，生成Ｂｕｍｐ压缩面模
型，如图５、图６所示．

图４　双锥压力等值线

Ｆｉｇ．４　Ｉｓｏ－ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｉｐｙｒａｍｉｄ

图５　双锥流场生成的２种Ｂｕｍｐ正视图

Ｆｉｇ．５　Ｆｒｏｎｔｉｓｐｉｅｃｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｗｏ　Ｂｕｍｐ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｏｎ

ｓｕｒｆａｃｅｓ　ｃｒｅａｔｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｂｉｐｙｒａｍｉｄ　ｆｌｏｗ

从图６中可以看出三维Ｂｕｍｐ压缩面上存在
明显的折线，位于黑色闭合曲线区域内．这是因为
初始流场为双波系结构，故沿流线不总是等熵压
缩过程，流线穿越第２道近似锥面波时再次压缩，
并产生偏折．因此Ｂｕｍｐ压缩面不再是光滑的连
续曲面，而是分段转折的曲面．需要进一步说明的
是Ｂｕｍｐ压缩面第２道波正是从该折线位置产生
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图６　双锥流场生成的２种Ｂｕｍｐ压缩面俯视图

Ｆｉｇ．６　Ｐｌａｎｆｏｒｍｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｔｗｏ　Ｂｕｍｐ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｓｉｏｎ

ｓｕｒｆａｃｅｓ　ｃｒｅａｔｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｂｉｐｙｒａｍｉｄ　ｆｌｏｗ

的，气流经过第２道曲面激波后进一步被压缩，马
赫数降低，从而有效减弱唇口前正激波强度及激
波附面层干扰．
对比不同高度前缘线生成的Ｂｕｍｐ压缩面可

以得出前缘高度对Ｂｕｍｐ压缩面的形状的影响，

从图５、图６可看出在第１道锥长度一定的情况
下，以三波交汇点长度截断Ｂｕｍｐ压缩面，则前缘
线高度越低，生成的Ｂｕｍｐ总长度越大（起点前移
所致）、Ｂｕｍｐ高度越高．

３　双锥Ｂｕｍｐ计算结果

根据２．１节所述，本文选取双锥模型设计角

度分别为第１锥角为２０°，第２锥角为３０°．单锥模
型的设计锥角选取压缩性能最好的２８°．分别对

其进行黏性计算分析其气动特性．为方便分析性
能，采用平面机身来代替真实机身．双锥凸包高度
为０．２２６ｍ，长度为０．５８ｍ，半宽度为０．３２４ｍ．唇
口高度０．４４２ｍ，唇口为尖唇口设计．采用软件

Ｆｌｕｅｎｔ对其进行数值模拟，湍流模型选用ｋ－ｗ
ＳＳＴ模型，近壁面网格满足该湍流模型的ｙ＋的
要求．图７给出了２种Ｂｕｍｐ压缩面、平面机身以
及唇口三维网格视图．对比图７（ａ）和图７（ｂ）可以
明显看出在交界处有１道压缩面折线．

图７　不同Ｂｕｍｐ模型网格示意图

Ｆｉｇ．７　Ｍｅｓｈｅｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　Ｂｕｍｐｓ

图８给出了２种Ｂｕｍｐ对称面上的马赫数分
布等值线，图８（ａ）可以看到清晰的“二斜一正”的
波系组织，在Ｂｕｍｐ前缘处产生１道三维锥面激
波，随后在型面折线处产生第２道“近似锥面波”，
最后于唇口前形成正激波．图８（ｂ）存在“一斜一
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图８　不同Ｂｕｍｐ模型对称面上马赫数云图

Ｆｉｇ．８　Ｉｓｏ－Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｎ　ｓｙｍｍｅｔｒｙ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ｂｉｐｙｒａｍｉｄ　Ｂｕｍｐ　ａｎｄ　ｓｉｎｇｌｅ　Ｂｕｍｐ

图９　双锥Ｂｕｍｐ上的附面层特征

Ｆｉｇ．９　Ｂｏｕｎｄａｒｙ　ｌａｙｅｒ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃ　ｏｎ　ｂｉｐｙｒａｍｉｄ　Ｂｕｍｐ

正”的波系结构，导致唇口正激波前平均马赫数比
双锥要高．
双锥Ｂｕｍｐ压缩面不仅压缩效率有明显提

高，其附面层扫掠效果同样存在．图９通过涡量云
图和Ｂｕｍｐ上的极限流线，展示了其附面层发展
和扫掠的特征．从图９（ａ）可看出沿Ｂｕｍｐ展向，
附面层向两侧扫掠并增厚；沿Ｂｕｍｐ流向，附面层
增厚现象得到一定程度的抑制．可以明显地观察
到附面层及低能流沿Ｂｕｍｐ型面折线方向在唇口
外堆积，Ｂｕｍｐ上的低能流得到了有效的扫掠．图

９（ｂ）中Ｂｕｍｐ压缩面及机身上的极限流线，也说
明了同样的问题．
图１０分别给出了单、双锥设计下的唇口处总

压恢复系数及马赫数分布等值线图．双锥在唇口

处具备相对较低的马赫数及相对较高的总压恢复

系数．原因是波系组织相对合理，经过外压缩后，
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图１０　双锥Ｂｕｍｐ唇口处马赫数与总压恢复系数

Ｆｉｇ．１０　Ｉｓｏ－Ｍａｃｈ　ｎｕｍｂｅｒ　ａｎｄ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ
ｃｏｎｔｏｕｒｓ　ｏｎ　ｌｉｐ　ｐｌａｎｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｉｐｙｒａｍｉｄ　Ｂｕｍｐ

在唇口处流体的主流部分其激波损失很小，唇口
右下方的近壁面处低能气流影响范围有限，故总
压损失较低．
表１给出了在来流马赫数为２．０条件下唇口

处总压恢复系数的黏性计算与无黏计算结果对

比．该模型三维黏性计算结果为０．９５５，仅比理论
设计低不到０．０１，非常接近于理想最优设计；相
比单锥设计，在三维黏性条件下双锥总压恢复系
数可提高０．０４左右．

表１　总压恢复系数有黏／无黏结果对比

Ｔａｂｌｅ　１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎ　ｏｆ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｅｃｏｖｅｒｙ　ｃｏｎｔｏｕｒｓ

ｏｆ　ｖｉｓｃｉｄ　ａｎｄ　ｉｎｖｉｓｃｉｄ　ｆｌｏｗｓ

方案 轴对称无黏结果 三维黏性结果

双锥Ｂｕｍｐ　 ０．９５９　 ０．９５５

传统正圆锥Ｂｕｍｐ　 ０．９１９　 ０．９１４

４　结　论

本文采用ＤＤＢ算法反求待设计型面的激波
位置，生成单、双锥Ｂｕｍｐ几何型面及唇口，运用

ＣＦＤ手段进行黏性计算，结论如下：

１）ＤＤＢ拟合算法可以精确求得多波系中激
波型面位置，该方法在工程应用价值较大，可为

Ｂｕｍｐ进气道压缩面的设计提供强有力工具．
２）在来流马赫数为２．０的情况下，相对传统
正圆锥设计，双锥Ｂｕｍｐ压缩面唇口处总压恢复
系数提高约０．０４左右，同时仍具备较强的附面层
扫略能力；从流场结构来看，双锥压缩面前１道锥
仍能保持典型锥形流的特点，后１道锥流场不再

与锥形流流场保持一致，单纯依赖传统设计方法
无法得到此高性能压缩面．
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