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要!利用基于改进的延迟分离涡模拟!

:TTFY

"方法%对亚声速和超声速来流条件下某
Y

形模型进气

道进行了非定常计算%研究了发动机喘振所产生的瞬时高压波形对锤击波传播规律的影响
)

结果表明#锤击波

产生后沿进气道迅速向前传播%运动过程中锤击波的运动速度基本保持不变%但强度不断增强
)

同时受气流离

心力的影响%

Y

形进气道弯曲段半径较大一侧壁面受到的锤击波气动荷载值更大
)

发动机喘振所产生的瞬时

高压的加载梯度增加使得锤击波传播速度及强度增强%而压力卸载方式对锤击波强度的影响不明显
)

在亚声

速和超声速来流条件下%增加瞬时高压峰值均使得锤击波荷载强度显著增强%并近似符合二次函数分布规律%

而且超声速来流条件下锤击波强度较亚声速来流更强
)

关
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现代飞机因为机头上要安装电子设备等重要

部件%所以已经很少选用机头进气道%代之采用的

是两侧或腹部进气道(

$

)

)

由于总体布局和隐身性

能等多方面的需要%进气道的内管道大多呈现
Y

形
)

国内外不少学者对
Y

形进气道的内外流场进

行了研究%研究表明二次流是
Y

形进气道的主要

流动特征
)

当
Y

形进气道内出现锤击波时%流动状

态变得更为复杂
)

锤击波通常被认为是发动机喘

振或突然空中停车时%在进气道出口截面产生瞬

时高压%高压向进气道上游推进%形成的一道高强

度前传压力波
)

锤击波的峰值压力最高可达到自

由来流总压的
"

倍(

".0

)

%该压力峰值产生的气动荷

载对进气道结构设计产生很大的影响
)

同时由于

Y

形进气道存在弯曲段%受离心力作用锤击波经

过弯曲段产生更大的气动荷载%因此有必要对
Y

形进气道中锤击波产生'发展的过程展开深入地

研究
)

进气道内锤击波是由于发动机喘振产生的瞬

时高压所引起%因此确定发动机喘振发生时所产

生的瞬时高压随时间的变化规律对锤击波的研究

是至关重要的
)

国内外对此已有一定的研究%

X'Q(L

等(

1

)研究了
BW$$C

发动机的喘振%提出喘

振发生时%进气道出口截面压力值的变化规律符

合正弦函数变化规律%整个过程持续时间为
!#

>8

&

ELQQ

等(

%

)认为压力的升高是瞬时的&

;,M8'5

等(

/

)认为压力的升高为线性增加%持续时间在
!

>8

左右&

BNNL-8N-'>

等(

C

)则认为压力的线性升高

过程持续时间可达到
"#>8

%压力降低过程也是线

性的
)

可以看出对于喘振发生时%进气道出口截面

压力随时间变化规律并没有公认的统一结论
)

另

外%在飞行状态下测量发动机喘振在进气道与发

动机交界面上的产生的瞬时高压也是非常困难

的
)

随着计算流体力学!

;WT

"的发展%

;WT

已经

成为飞机进气道设计研究的重要手段
)

尤其近年

来计算机性能的大幅度提高%和一些湍流模型的

提出%数值模拟的计算速度和计算精度得到了极

大的提升
)

因此本文将选取多个不同瞬时高压变

化规律%应用成熟商业软件
YN,-44>h

%采用基于

+L5NL-YYZJS

$

湍流模型的改进的延迟分离涡

模拟!

:TTFY

"方法%对带有前机身的
Y

形进气道

内锤击波的传递过程'进气道气动荷载随锤击波

位置变化规律以及锤击波强度与进气道出口截面

瞬变压力波形的关系进行数值模拟分析%为
Y

形

进气道的结构强度优化设计提供一定的理论指导

和设计依据
)

:

"

数值计算方法
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式中
4

为守恒变量%

0

4

为对流矢通量%

0

V

为黏性

矢通量%

&

为源项%

)

为控制体%

RH

为面元
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!

个方向的速度&
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式中
@

为垂直于面元
RH

的逆变速度%

D

为压力%

Y

为总焓
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式中
!

为面元
RH

的外法向矢量%

'

#

%

'

%

%

'

&

为其
!

个方向上的分量&

*

"

$

为黏性应力%

6

为导热系数%

3

为温度
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式中
/L

为体积力%
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%
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%
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为其在
!

个坐标

方向的分量
)
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为热通量密度(
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方法

湍流模拟采用基于
YYZJS

$

模型的
:TTFY

方法(

$$

)

)

该方法求解的
J

和
$

方程与
YYZJS

$

模

型方程形式相似%唯一不同的是
:TTFY

模型的
J

方程中湍动能耗散项
/

J

计算方式发生了改变%
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其具体公式如下#
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式中
&

为密度%

J

为湍动能%

<

为时间%

5

为速度向

量%

3

为黏度%

3

N

为湍流黏度%

!

J

为湍动能生成

项%

/

J

为湍动能耗散项%

$

为湍流耗散比%

#

_

#=#%0

%

?

TFY

为比例系数
)

由于
YYZ

存在
JS

2

与
JS

$

两个分支%所以比例系数
?

TFY

采取两个分支分别

较准%然后通过
+L5NL-

(

$"

)提出的混合函数
F

$

将

两者结合起来
):TTFY

方法相比最初
TFYC%

(

$!

)

及
TTFY

!延迟分离涡模拟"

(

$2

)方法%在保留了

TFY

类方法优点的同时成功克服了对数律不匹

配'网格诱导分离'模型应力损耗等问题(

$0

)

)

:<=

"

数值方法验证

为了验证所使用的数值模拟方法的准确性%

对文献(

$1

)中的
Y

形进气道实验模型进行了数值

计算%计算时
Y

形进气道的几何参数和气动条件

保持与实验相一致
)

该模型进气道的几何外形如

图
$

所示%图中
P

为进气道中心线的曲率半径%

"

>,\

为圆弧夹角%

,

为进气道截面的圆心角%

L

$

为

进口半径%

L

"

为出口半径
)

图
$

"

Y

形进气道几何模型示意图

W7

G

)$

"

Y6LN4H'PY.RM4N

G

L'>LN-74>'RL(

风洞实验中%进气道入口平面中心点马赫数

为
#=1

%基于进气道入口直径的流动雷诺数为

"=1b$#

1

%应用多面体网格和
YYZ.:TTFY

方法进

行非定常计算
)

由于
Y

形进气道存在两个弯曲

段%流体在弯管内流动时%在曲壁形成的横向压力

梯度作用下产生了内旋运动%因此形成二次

流(

$%.$C

)

)

图
"

为出口截面的二次流流谱%从图中可

以清晰地看到一对明显的对涡存在
)

图
"

"

出口截面二次流流谱

W7

G

)"

"

W('S

9

,NNL-5'P8L4'5R,-

O

P('S75

'MN(LN4-'888L4N7'5

对非定常结果进行时间平均%得到进气道内

壁面
!

个周向角
1

_$#̂

%

C#̂

%

$%#̂

!

1

值定义见图

$

"位置处轴向压力系数!

?

9

"分布曲线
)

数值模拟

结果与实验值对比如图
!

所示%图中横坐标
Z

表

示距离入口截面的中心线长度%

,

表示入口直径
)

通过图中可以看出数值计算得到的压力系数分布

与实验值吻合得较好%说明本文所选用的多面体网

格数值方法可以准确地模拟
Y

形进气道内部流动
)

图
!

"

轴向压力系数分布

W7

G

)!

"

T78N-7QMN7'5'P,\7,(

9

-L88M-L4'LPP747L5N

;

"

计算模型

;<:

"

计算模型及网格划分

根据国外公开展出的飞机模型%设计了一个

C!1
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带有前机身的
Y

形进气道作为本文的研究模型如

图
2

!

,

"所示%模型尺寸约为
$#>b">b">

%图
2

!

Q

"为进气道几何外形%其截面几何形状如图
2

!

4

"所示%从进气道入口到喉道处呈现收缩趋势%

从喉道到下游呈现扩张趋势
)

计算域尺度为

1#>b"#>b"#>)

图
2

"

Y

形进气道对称面几何形状

W7

G

)2

"

Y

O

>>LN-

O9

(,5L

G

L'>LN-

O

'PY.RM4N

在进气道两侧壁面共设置了
$#

个压力监测

点%压力监测点分布及命名如图
0

!

,

"所示%同时

沿着进气道中心线布置了
!!/

个监测点用来捕捉

进气道内锤击波位置随时间的变化过程%如图
0

!

Q

"所示!图中间隔
$#

个点显示"

)

图
0

"

Y

形进气道内部压力监测点分布

W7

G

)0

"

T78N-7QMN7'5'P

9

-L88M-L>'57N'-75

G9

'75N8

'PY.RM4N

在划分网格时选用非结构化多面体网格%壁

面附近生成附面层网格%壁面第
$

层网格厚度为

0b$#

D1

>

%可以保证
%

h

!

$

%进气道内部多面体

网格尺度设置为
1>>

%总网格数目为
/##

万
)

进

气道对称面网格分布如图
1

所示
)

根据最终选定

的网格尺度%选定时间步长为
$b$#

D0

8

%保证在
$

个时间步内%流场信息传播距离小于最小网格尺

度%每个时间步中内迭代步数选取为
"#

步
)

图
1

"

Y

形进气道对称面网格分布

W7

G

)1

"

X-7RR78N-7QMN7'5'P8

O

>>LN-

O9

(,5L'PY.RM4N

;<;

"

计算工况

发动机喘振发生后通常在极短的时间内在进

气道出口截面产生一个较高的压力峰值之后迅速

降低
)

喘振发生前后进气道出口截面压力幅值的

比称为超压比!

'VL-,((

9

-L88M-L-,N7'

%

K<U

%量符

号记为
P

'

9

"

)

将喘振发生时进气道出口截面压力

突然上升阶段称为加载过程%压力下降阶段称为

卸载过程%根据不同的压力变化规律%共提出了

$#

种不同喘振超压比随时间变化波形%如图
%

所示
)

其中类型
$

!

类型
!

压力加载过程都在瞬间

完成%

K<U

最大值均为
$=/

%之后按照不同的函数

规律在
"#>8

内卸载恢复到原值&类型
2

!

类型
1

中按照不同的压力梯度加载%并保持压力变化总

时间为
"#>8

%超压比最大值仍为
P

'

9

_$=/

&类型

%

'类型
/

'类型
C

'类型
$#

与类型
!

相同%为瞬间

加载线性卸载%变化时间同为
"#>8

%但
K<U

最大

值不同%分别为
$=2

%

$=1

%

"=#

%

"=")
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形进气道锤击波荷载特性分析

图
%

"

不同喘振超压比变化规律

W7

G

)%

"

&,-7,N7'5,((,S'PR7PPL-L5N8M-

G

L'VL-,((

9

-L88M-L-,N7'8

本文分别计算了亚声速来流及超声速来流两

种条件下进气道锤击波荷载强度%其中亚声速来

流条件下来流马赫数
N(

o

_#=C

%飞行高度为
#

6>

%来流攻角为
#̂

&超声速来流条件下
N(

o

_

$=0

%飞行高度为
%6>

%来流攻角为
#̂

&针对不同

的来流马赫数及
P

'

9

随时间变化规律%共计算了

$0

种工况%详细工况见表
$

%表中
P

'

9

%

>,\

表示
K<U

最大值
)

表
:

"

计算工况

A&8'*:

"

G&'-#'&51"%&'-&+*+

工况

编号
N(

o

攻角$

!

^

"

换算流量$

!

6

G

$

8

"

P

'

9

变化规律
P

'

9

%

>,\

$ #=C # %%=%

类型
$ $=/

" #=C # %%=%

类型
" $=/

! #=C # %%=%

类型
! $=/

2 #=C # %%=%

类型
2 $=/

0 #=C # %%=%

类型
0 $=/

1 #=C # %%=%

类型
1 $=/

% #=C # %%=%

类型
% $=2

/ #=C # %%=%

类型
/ $=1

C #=C # %%=%

类型
C "=#

$# #=C # %%=%

类型
$# "="

$$ $=0 # %1

类型
% $=2

$" $=0 # %1

类型
/ $=1

$! $=0 # %1

类型
! $=/

$2 $=0 # %1

类型
C "=#

$0 $=0 # %1

类型
$# "="

=

"

计算结果及结论

=<:

"

不同马赫数
W

形进气道正常工作状态流场

在计算中先满足不同来流马赫数条件下给定

的换算流量%当流场稳定后得到进气道出口截面

的平均压力大小%当
N(

o

_#=C

时%进气道出口

截面平均压力值为
$"2%0%<,

%当
N(

o

_$=0

时%

进气道出口截面平均压力值为
$#C//1<,)

该压力

值即为喘振发生前进气道出口截面压力基准值%

P

'

9

的计算即以此值为基准
)

之后将进气道出口截

面条件设置为压力出口条件%并通过随时间变化

的函数表达式来设定类型
$

!

类型
$#

对应的压

力变化波形%以此来模拟发动机的喘振所产生的

压力变化
)Y

形进气道正常工作状态下%进气道对

称面流场马赫数分布云图如图
/

所示
)

从图中可

看出
N(

o

_#=C

时%除进气道唇口局部区域外%

进气道内外呈现高亚声速流动%整个流场均较为

平稳
)

当
N(

o

_$=0

时%在进气道前缘形成一道

斜激波%气流经过这道斜激波后在进气道入口处

形成一道正激波%此后气流变为亚声速流
)

在这两

种状态下%进气道出口没有明显的对涡存在
)

图
/

"

正常工作状态下
Y

形进气道对称面马赫数分布

W7

G

)/

"

+,4H5M>QL-4'M5NL-8'P8

O

>>LN-

O9

(,5L'P

Y.RM4NP'-5'->,(8N,NL

=<;

"

锤击波流场

进气道喘振发生时%发动机失速并在压气机

进口截面产生一个较强的压力脉冲%使得进气道

内形成一个向上游传递的锤击波
)

图
C

为工况
!

计算条件下%不同时刻
Y

形进气道内马赫数分布
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云图%从图中可以看出锤击波位置随时间!

<

"变化

过程
)

锤击波形成!

<_#=#08

时刻"后迅速向前传

播%使得进气道内流动受到强烈的阻碍%波后流速

大幅度降低并在壁面附近出现明显的回流
)

经过

#=#218

后锤击波由进气道入口推出
)

图
$#

为相

应时刻压力分布云图%由图中可知%锤击波扫过瞬

间形成高压区%波锋面位置产生很高的气动荷载%

严重威胁进气道的结构安全
)

在锤击波向前传播

过程中%由于受进气道横截面积大小的影响%进气

道的马赫数是增加的%锤击波扫过这些区域时%波

锋面的最高压力值也不断增强%另外受气流离心

力的影响%可以发现波锋面上压力分布是不均匀

的
)

下面将通过进气道内监测点的压力随时间变

化曲线来研究锤击波波锋面压力的变化及其对进

气道内壁面气动荷载的影响
)

图
C

"

不同时刻对称面流场马赫数分布云图

W7

G

)C

"

+,4H5M>QL-4'M5NL-8'P8

O

>>LN-

O9

(,5LP'-

R7PPL-L5NN7>L8

图
$#

"

不同时刻对称面流场压力分布云图

W7

G

)$#

"

<-L88M-L4'M5NL-8'P8

O

>>LN-

O9

(,5LP'-

R7PPL-L5NN7>L8

图
$$

为进气道壁面监测点压力随时间变化

曲线%其中压力幅值按照式!

$!

"进行无量纲化

D5

-

D

D('4,(L

!

$!

"

图
$$

"

壁面监测点
D5

值随时间变化曲线

W7

G

)$$

"

D5

VL-8M8N7>L'P>'57N'-75

G9

'75N8'5

NHLS,((

式中
D

为瞬时压力%

D('4,(L

表示进气道无锤击波作用

状态下%每个监测点当地压力时均值
)

D5

可以更加

直观地表明锤击波作用使得当地压力升高的倍数
)

通过各监测点得到的压力随时间变化曲线可

以看出%不同监测点压力值升高幅度有所不同%总

体上呈现出由后向前最大压力值逐渐升高的趋

势%与上述得到的锤击波前传过程强度增强的结

论相一致
)

由图
$$

可以看出
H

2

%

H

0

点的压力幅值

略高于
4

2

%

4

0

点的压力值%

4

"

%

4

!

最大值大于

H

"

%

H

!

最大值%且相差幅度更大
)

由图
0

!

,

"可知监

测点
H

2

%

H

0

%

4

"

%

4

!

均位于弯曲段半径大的一侧

壁面上
)

这说明锤击波经过弯曲段的时候%由于受

气流离心力的影响%波锋面上压力分布并不均匀%

在半径大的一侧壁面产生的峰值压力更大
)

由图

/

可知%监测点
H

$

附近的气流速度大于进气道内

的流速%当锤击波扫过该处时%产生相对于当地压

力约
"=!

倍的气动荷载
)

图
$"

为由进气道中心线上
!!/

个监测点的

监测数据绘制的压力时间分布云图
)

沿着进气道

中心线建立曲线坐标系%以进气道入口位置为原

点
)

在曲线坐标系下记进气道中心线长度
.

%监测

"21

JA
SP



"

第
!

期 张群峰等#

Y

形进气道锤击波荷载特性分析

点到进气道入口的距离为
#)

图
$"

中横坐标为

#

$

.

%

#

$

._#

表示进气道入口位置%

#

$

._$

表示

进气道出口截面位置&纵坐标为时间&图中颜色条

表示
D5

值的大小
)

从图中可以看到一道明显的由

进气道尾部向前传递的压力波%这就是进气道内

的前传锤击波
)

图中的高'低压锋面的斜率即表示

锤击波传播的速度%它可以近似看成当地声速与

当地流速的合速度
)

图中显示高'低压锋面近似为

一条直线%说明锤击波在进气道内向前传播过程

中传播速度变化较小可以近似看作为匀速传播%

该工况下锤击波前传速度约为
$/#>

$

8

%同时可以

看出在锤击波向前传递过程中%锤击波的波前波

后压力差逐渐增大%一直持续到
#

$

._#

附近%即

进气道唇口位置处%此时
D5

约为
")

当锤击波传

递到
#

$

.

+

#

位置处时波前波后压力差迅速减

小
)

这是因为此时锤击波已由进气道唇口推出%进

入到外流场中%因此其强度迅速衰减
)

图
$"

"

中心线监测点压力
.

时间分布云图

W7

G

)$"

"

<-L88M-LVL-8M8N7>L'P4L5NL-(75L

>'57N'-75

G9

'75N8

=<=

"

不同压力卸载方式对锤击波荷载影响

假定喘振发生时进气道出口截面超压比加载

方式相同但卸载方式改变%研究不同卸载规律对进

气道内锤击波荷载的影响%对应于工况
$

!

工况
!)

在瞬间加载情况下%选择了
!

种卸载方式%分

别对应图
%

!

,

"中类型
$

!

类型
!)

其中类型
$

卸载

方式符合余弦函数变化规律%类型
"

中压力最大

值持续一段时间之后线性卸载%类型
!

压力直接

线性卸载
)

卸载时间均保持为
"#>8

%

K<U

最大值

保持相同均为
$=/)

得到进气道壁面监测点压力

随时间变化曲线如图
$!

所示
)

从图中可以看出%计算得到各监测点压力变

化大体保持相同%压力升高幅度最大点均为
H

$

点%分别升高到
"=!%

%

"=2$

%

"=!1

倍
)

工况
"

中
H

$

图
$!

"

不同工况下壁面监测点
D5

值随时间变化曲线

!工况
$

!

工况
!

"

W7

G

)$!

"

D5

VL-8M8N7>L'P>'57N'-75

G9

'75N8'5NHL

S,((P'-R7PPL-L5N4,8L8

!

4,8L$

!

4,8L!

"

点压力最大幅值略高于另外两种工况%可能是因

为工况
"

中荷载维持最大值持续一段时间%使得系

统中能量输入有所增加%因此幅值有小幅度升高
)

但整体上进气道内锤击波荷载变化很小%因此不同

卸载方式对进气道内锤击波荷载产生较小影响
)

=<>

"

不同压力加载方式对锤击波荷载影响

假定
2

种不同的进气道出口截面压力加载方

式%分别对应于工况
!

!

工况
1)

使压力最大幅值相

同%整个压力变化过程持续时间均为
"#>8

%如图
%

!

Q

"所示%其中类型
!

压力变化梯度最大%压力增加

!21

JA
SP



航
"

空
"

动
"

力
"

学
"

报 第
!"

卷

最快%加载时长为
0>8

&类型
1

压力变化梯度最小%

加载时长为
$0>8)

这
2

种工况下%加载和卸载过程

中%进气道出口截面的时间平均压力是不变的
)

图
$2

为不同加载方式下进气道壁面监测点

压力随时间变化曲线
)

从图中可以看出%不同的加

载梯度下进气道内最高压力升高幅度并不相同%

工况
!

!

工况
1

压力分别升高到锤击波经过前压

力的
"=!1

%

"=$0

%

"=#2

%

$=/0

倍
)

呈现出随着加载

梯度的减小进气道内锤击波荷载最大值逐渐下降

的趋势
)

同时可以看出监测点
H

$

达到最大荷载的

时间并不相同%说明锤击波传递到
H

$

位置处的时

间不同%这意味着
2

种不同加载方式下锤击波在

进气道内传播的速度并不相同%下面将通过中心

线监测点得到的压力
.

时间分布云图来进一步研

究进气道内锤击波传播速度的变化规律
)

图
$2

"

不同工况下壁面监测点
D5

值随时间变化曲线

!工况
!

!

工况
1

"

W7

G

)$2

"

D5

VL-8M8N7>L'P>'57N'-75

G9

'75N8'5NHL

S,((P'-R7PPL-L5N4,8L8

!

4,8L!

!

4,8L1

"

图
$0

是不同加载方式下%锤击波波锋面位置

附近的当地声速分布云图%由图可知%当地声速随

着加载梯度的减小呈现出逐渐降低的趋势
)

图
$1

图
$0

"

不同工况流场声速分布云图

W7

G

)$0

"

Y

9

LLR'P8'M5R4'M5NL-8P'-R7PPL-L5N4,8L8

图
$1

"

不同工况中心线监测点压力
.

时间分布云图

W7

G

)$1

"

<-L88M-LVL-8M8N7>L'P4L5NL-(75L>'57N'-75

G

9

'75N8P'-R7PPL-L5N4,8L8
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形进气道锤击波荷载特性分析

为不同加载方式下进气道中心线监测点得到的压

力时间分布云图%从图中同样可以看出%锤击波强

度也随着加载梯度的减小呈现出逐渐降低的趋势
)

同时通过对图中斜率进行比较发现锤击波的传播

速度也不相同%分别为
$/#

%

$0C

%

$2C

%

$2">

$

8)

说明

加载梯度越大%进气道内部锤击波传播速度越快
)

由此可知%不同的超压比加载梯度会影响波

锋面附近的当地声速%从而影响锤击波在进气道

内的传播速度%同时显著地影响进气道锤激波的

最大荷载
)

加载梯度越大%锤击波运动速度越快%

锤击波产生的壁面压力荷载越强
)

因此在进气道

结构设计过程中需要得到尽可能准确的喘振超压

比的加载梯度
)

=<?

"

超压比最大值对锤击波荷载影响

假定加载方式均为瞬间加载%卸载方式均为

线性卸载%荷载变化时间保持为
"#>8

%但
K<U

最

大值不同
)

如图
%

!

4

"所示%类型
%

'类型
/

'类型
!

'

类型
C

'类型
$#

中
K<U

最大值分别为
$=2

%

$=1

%

$=/

%

"=#

%

"=")

之后保持上述
0

种工况加载规律不

变%将来流马赫数从
N(

o

_#=C

变为
N(

o

_$=0

%

分别对应工况
$$

!

工况
$0

%来研究不同来流马赫

数条件下%不同的超压比最大值对锤击波荷载的

影响规律
)

图
$%

为不同计算工况下得到的进气道壁面

监测点压力随时间变化曲线
)

从图中可以看出%随

着进气道出口截面喘振超压比最大值的增加%进

气道内由锤击波产生的最大压力荷载呈现明显的

升高趋势%将最大压力荷载
D5

值详细列于表
")

图
$/

为
D5

最大值随
K<U

变化趋势图%图中

离散点为数值模拟结果%曲线为图中点的拟合曲

线%发现
D5

最大值随
K<U

的变化趋势近似符合

二次函数变化规律
)

从图中还可以看出超声速来

流条件下
D5

最大值随
K<U

的变化趋势与亚声速

来流条件下相似%但是超声速来流条件下
D5

最大

值整体高于亚声速来流%整体升高约为
#=!)

图
$C

为不同超压比最大值下进气道中心线

监测点得到的压力时间分布云图%从图中可以看

出%在相同来流马赫数下%随着进气道出口截面超

压比最大值的增加%锤击波前后压力差增大%锤击

波强度增强
)

同时图中压力面斜率变大%表明锤击

波在进气道内传播速度随着
K<U

最大值的增加

而增快%锤击波速度变化趋势见表
!)

由图
$C

可知%当
K<U

最大值为
"=#

和
"="

时%锤击波在进气道入口附近呈现明显的振荡过

程%而且外流为超声速时%这种压力振荡的强度

更大
)
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Y

形进气道锤击波荷载特性分析

>

"

结
"

论

$

"由发动机喘振引发的锤击波在
Y

形进气道

内前传过程中%锤击波的传播速度保持不变%但强

度不断增强%进气道内壁受到的压力荷载逐渐增

大
)

同时由于
Y

形进气道存在两个弯曲段%受离心

力的影响%进气道壁面受到的压力荷载并不均匀%

半径较大一侧壁面受到的锤击波压力荷载值更大
)

"

"发动机喘振所产生的瞬时高压的不同卸

载方式对进气道内锤击波的强度及锤击波在进气

道壁面上产生的压力荷载值影响较小
)

!

"发动机喘振时产生高压的加载梯度会对

锤击波产生较大的影响%随着压力加载梯度的增

加%锤击波运动速度越快%锤击波产生的壁面压力

荷载越强
)

本文计算工况下锤击波传播速度由

$2">

$

8

增加到
$/#>

$

8

%压力荷载增加倍数由

$=/0

倍增加到
"=!1

倍
)

2

"同压力加载梯度相似%超压比
K<U

的最

大值也会对锤击波的强度产生较大的影响
)

随着

K<U

最大值的增加%锤击波最大压力荷载随之增

大%且近似符合二次函数的变化规律
)

同时不同

来流马赫数下%超声速来流锤击波压力荷载整

体高于亚声速来流锤击波荷载值%

D5

整体升高

约为
#=!)
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