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摘　　　要：由于压缩系统的喘振和旋转失速问题是航空发动机在运行过程中经常遇到的两类气动不稳定

现象，针对中国民航规章（ＣＣＡＲ）中３３．６５条的失速／喘振特性条款进行了解析。并以Ｒｏｔｏｒ６７为研究对象，

从适航审定的角度出发，建立了一种侧风影响下发动机喘振／失速裕度的快速预估方法。该方法的结果表明：

当侧风速度为３５ｍ／ｓ时，起飞状态的喘振裕度下降了５．１％，着陆状态的喘振裕度下降了１９．８％。
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　　失速／喘振问题严重影响航空发动机的气动

性能与运行安全，自发现至今一直受到行业内的

极大关注，是阻碍叶轮机械技术进步的一大难

题［１３］。为保证航空发动机在研制、生产、使用阶

段不发生危害性的失速／喘振，在《航空发动机适

航规定》（ＣＣＡＲ３３Ｒ２）
［４］中明确提出了失速／喘

振符合性验证的适航要求。我国相较于欧美，由

于起步较晚，对如何确定降稳因素，及降稳因素对

失速／喘振的影响规律仍缺乏清晰的认识和系统

的研究［５］。其中，侧风作为影响航空发动机气动

稳定性的因素之一，危害性较大，是造成许多事故

的“元凶”。例如，２００８年１２月２０日，美国大陆

航空１４０４号航班在起飞过程中遭遇侧风，致使飞

机冲出跑道并起火，造成多人受伤。因此，为了保

证航空发动机在生产、使用等阶段的符合性，在适

航审定中也应当对侧风进行重点研究。

目前，国外不少学者都研究过侧风对航空发

动机产生的影响：Ｃｏｌｉｎ等
［６］研究了不同湍流模型

对模拟侧风引起的总压畸变准确度的影响，发现

考虑转捩的湍流模型能够准确地模拟跨声阶段的

畸变特征。而在国内，也有刘浩等［７］通过数值仿

真研究了侧风与地面涡的影响关系，并给出了判

断地面涡存在与否的分界线方程。尽管有许多研

究侧风的学术成果［８１２］，但大多集中在侧风对进

气畸变的影响，涉及侧风对航空发动机气动稳定

性影响的研究较少。

因此，本文从适航审定角度出发，发展了一套

侧风影响下航空发动机喘振裕度的快速预估方

法。在此基础上，总结关键步骤，建立了侧风影响

下航空发动机失速／喘振的适航审定方法，并明确

了其在符合性验证过程中的定位，完善了失速／喘

振适航条款的审定流程。

１　失速／喘振相关适航条款及分析

１１　犆犆犃犚关于失速／喘振的适航条款解析

中国民用航空局令第２０７号令声明，自２０１２

年１月１日起，施行《航空发动机适航规定》

（ＣＣＡＲ３３Ｒ２）。其中，第３３．６５条对航空发动机

失速／喘振做出规定，其实质要求是：①确保航空

发动机在全飞行包线内起动和运行时，不会出现

危害性的喘振，具有足够的喘振裕度及功率或推

力响应。②具备在起飞功率或推力下承受喘振的

能力，不会引起无法恢复的损伤。

１２　适航符合性验证思路

根据３３．６５条款的规定，结合《航空燃气涡轮

发动机稳定性设计与评定技术》ＧＪＢ２２４２００５
［１３］

中提出的航空发动机失速／喘振适航审定程序，总

结得出适航符合性验证的一般思路：①确定影响

民用航空发动机气动稳定性的主要因素，并采用

模型、计算等方法得到不同影响因素对气动稳定

性的影响规律；②结合分析气动稳定性的多因素

综合分析方法判断出全飞行包线内面临的危险

点；③依照适航规章及条款的要求，模拟危险点的

真实环境，设计符合性试验进行验证；④在长期的

适航符合性验证过程中对已有的适航条款进行补

充和修订。适航符合性验证思路如图１所示。

图１　适航符合性验证思路

Ｆｉｇ．１　Ａｉｒｗｏｒｔｈｉｎｅｓｓｃｏｍｐｌｉａｎｃｅｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｉｄｅａｓ

在民用航空器型号取证的过程中，最为关键

和重要的一项工作就是通过符合性试验验证，从

图２
［１４］与表１

［１５］中可以看出，航空发动机全飞行

包线内典型状态点（犃～犌）的数目众多，并且每个

典型状态点影响气动稳定性的主要因素也不完全

相同，如果逐点进行符合性试验验证，不仅成本过

高且花费时间长，所以需要在试验前判断出飞行

０５５１
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包线内面临的危险点，且为了缩短适航审定的周

期，通常在此阶段对于计算速度的要求要高于准

确性。因此，发展一种能够快速筛选出飞行包线

内面临危险点的审定方法，是具有实际工程意义

的。图２中 犕犪为飞行马赫数，犎 为高度，下标

ｍａｘ和ｍｉｎ分别表示最大值和最小值。

图２　航空发动机飞行包线及典型状态点
［１４］

Ｆｉｇ．２　Ｆｌｉｇｈｔｅｎｖｅｌｏｐｅａｎｄｔｙｐｉｃａｌｓｔａｔｕｓｏｆａｅｒｏｅｎｇｉｎｅ
［１４］

表１　典型状态及影响气动稳定性的主要因素
［１５］

犜犪犫犾犲１　犜狔狆犻犮犪犾狊狋犪狋狌狊犪狀犱犿犪犻狀犳犪犮狋狅狉狊犪犳犳犲犮狋犻狀犵

犪犲狉狅犱狔狀犪犿犻犮狊狋犪犫犻犾犻狋狔
［１５］

阶段 典型状态 主要影响因素

犃－犌 滑跑状态 畸变／功率瞬变／功率提取

犌－犉 爬升状态 畸变／功率瞬变／雷诺数

犉－犈 快速爬升状态 雷诺数／畸变／功率瞬变

犈－犇 巡航状态 功率瞬变／畸变／功率提取

犇－犆 下降状态 畸变／功率瞬变／雷诺数

犆－犅 减速状态 功率瞬变／畸变／功率提取

犅－犃 着陆状态 雷诺数／功率瞬变／畸变

１３　犆犆犃犚中关于侧风的适航条款解析

ＣＣＡＲ第２５．２３７条
［１６］中规定了对侧风的审

查要求：“应制定在干跑道上对起飞和着陆演示是

安全的９０°侧风分量，该分量必须至少为２０节（１０

ｍ／ｓ）或０．２犞ｒｓｏ（取大者，但不必超过２５节（１２．８

ｍ／ｓ），犞ｒｓｏ为基准失速速度）”。条款实质上是对

局方审查的指标做出了规定，如果工业方能够满

足条款规定的审定要求，表明航空发动机具有抵

抗侧风的能力。

若想证明飞机具有在大侧风等特殊气象环境

下的运营能力，不能仅局限于条款规定的固定内

容，需要考察更极端、恶劣的情况。例如，中国商

用飞机有限责任公司的 ＡＲＪ２１７００客机为了增

强航线运营和市场竞争力，远赴冰岛开展大侧风

试飞。最终，验证到的最大侧风速度为４８．７节

（２５ｍ／ｓ），超过设计目标，圆满完成侧风包线拓展

审定试飞任务。以此为鉴，无论是在科学研究还

是适航审定中，扩展侧风审定的范围对保证航空

发动机在各种极端工况下安全运行是具有积极意

义的。

２　不同侧风速度对进气畸变度与

畸变范围的影响规律

　　研究侧风等进气畸变类影响因素时，考虑到

非均匀气体流经压气机时的气流掺混和畸变衰

减，可以认为压气机出口均匀，后面部件基本不受

畸变影响，因此本文将主要关注侧风对压气机部

件的影响。为了确保航空发动机在全飞行包线内

都能安全运行，参照ＣＣＡＲ第２５．２３７条的要求，

选取起飞、着陆两种危险状态，并扩展侧风量的选

取范围，以此来研究极端工况下侧风对航空发动

机气动稳定性的影响。

２１　数值模拟方法

为了准确地模拟侧风对压气机进口畸变产生

的影响，需要在压气机进口周围设置一个足够大

的外场保证侧风完全发展，在建立计算域时选择

１０倍特征长度作为外场上下边界，沿风向边界长

度设置为２０倍特征长度，以保证进气畸变是由侧

风的单一因素引起的。考虑到 ＮＡＳＡＲｏｔｏｒ６７

与目前先进的发动机风扇设计相似，是具有较高

压比与效率的跨声速风扇转子，常用于理论与科

学研究中，因此本文采用Ｒｏｔｏｒ６７作为研究对象，

并且在数值模拟中相应地调整轮毂和机匣的几何

尺寸。唇口模型可见图３，具体尺寸如表２所示。

图３　短舱唇口模型

Ｆｉｇ．３　Ｍｏｄｅｌｏｆｎａｃｅｌｌｅｌｉｐ

在ＩＣＥＭ 中建立几何模型并划分网格，并在

靠近短舱壁面的区域进行加密，最终网格总数约

１５５１
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为２８０万，计算域整体及部分网格如图４所示。

数值模拟软件使用Ｆｌｕｅｎｔ１７．０，计算采用控制方

程为能量方程，离散格式使用２阶迎风格式，湍流

模型选取ＳＳＴ（ｓｈｅａｒｓｔｒｅｓｓｔｒａｎｓｐｏｒｔ）湍流模型

进行计算。

表２　短舱唇口模型及尺寸

犜犪犫犾犲２　犕狅犱犲犾犪狀犱狊犻狕犲狅犳狀犪犮犲犾犾犲犾犻狆

参数 数值

风扇平面到唇口犔／ｍｍ ２１０

风扇轮毂半径犚１／ｍｍ ８８

短舱内壁半径犚２／ｍｍ ２５６．９

短舱外壁面半径犚３／ｍｍ ３１６．９

图４　ＩＣＥＭ结构化网格

Ｆｉｇ．４　ＩＣＥＭｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｇｒｉｄ

图５　计算域边界条件及尺寸

Ｆｉｇ．５　Ｂｏｕｎｄａｒｙｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓａｎｄｓｉｚｅｏｆ

ｃｏｍｐｕｔｉｎｇｄｏｍａｉｎ

　　计算域如图５所示，整体尺寸为狓×狔×狕＝

７０００ｍｍ×６０００ｍｍ×１５０００ｍｍ，其中右侧面为

侧风流入计算域的速度进口边界，左侧面为压力

出口边界。考虑到外场足够大，因而将长方体的

其余４个面均设置为壁面。短舱从后面边界伸长

到计算域中，并且将风扇所在平面设置为计算域

的压力出口，通过改变侧风进口面中条件来模拟

不同侧风速度；侧风出口面设置出口边界静温为

２８８Ｋ，静压为１０１３２５Ｐａ，侧风速度为１０ｍ／ｓ时，

计算得到出口总温应设置为２８８．０５Ｋ。再根据

压气机在起飞（最大状态为１００％狀ｃｏｒ，狀ｃｏｒ为换算

转子转速）和着陆（慢车状态为６０％狀ｃｏｒ）时的流

量，推算风扇所在平面的出口静压。

２２　不同侧风速度的计算结果

为了模拟自然条件下最危险、最极端的情况，

本文选取从１０ｍ／ｓ开始到３５ｍ／ｓ（１２级风速度为

３２．７ｍ／ｓ）６种不同侧风速度（犞）。模拟起飞时的

压气机流量选取在设计点３３．２５ｋｇ／ｓ；模拟着陆

时，在慢车状态的压气机特性线上，选取与设计点

流量裕度相同的工作点２１ｋｇ／ｓ，在Ｆｌｕｅｎｔ中的模

拟结果如图６和图７所示。可以发现，在起飞时，

侧风会在进口处产生总压畸变，在出口的气动测

图６　起飞时不同侧风速度的风扇所在平面总压云图

Ｆｉｇ．６　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｆａｎｐｌａｎｅｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｒｏｓｓｗｉｎｄｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓａｔｔａｋｅｏｆｆ

量截面（ＡＩＰ）会产生“月牙形”的畸变；并且随着

侧风速度的增加，低压区的面积会逐渐增加，当

侧风速度较大时气流经过进气锥也会发生分

２５５１
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图７　着陆时不同侧风速度的风扇所在平面总压云图

Ｆｉｇ．７　Ｔｏｔａｌｐｒｅｓｓｕｒｅｃｏｎｔｏｕｒｓｏｆｆａｎｐｌａｎｅｕｎｄｅｒ

ｄｉｆｆｅｒｅｎｔｃｒｏｓｓｗｉｎｄｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓｏｎｌａｎｄｉｎｇ

离。而在着陆时，由于航空发动机处于慢车状

态，转速较低，航空发动机流量较小，此时航空

发动机的进口马赫数较低，抽吸能力较弱，与高

转速时相比，更容易发生分离，低压区的面积会

更大。

２３　侧风速度对畸变范围的影响规律

为了客观、具体地评价侧风的影响，需要将进

气畸变量化，包括畸变范围（以下简称α），其定义

为：畸变区域的面积与航空发动机进气区域的面

积的比值。处理计算结果，得到畸变范围随着侧

风速度的改变如表３所示。

侧风速度影响畸变范围的规律如图８所示。

由于计算域都属于外流，没有考虑压气机旋转效

应对上游流场的影响，因此畸变是对称的，并且随

着侧风速度的增加，畸变范围也在增大。

２４　侧风对畸变度的影响规律

要量化进气畸变，还需要对畸变发生的强烈

程度进行评价，平行压气机模型中采用畸变度

（φ）这一参数，定义如下：

表３　不同侧风速度的畸变范围

犜犪犫犾犲３　犃狉犲犪狅犳犱犻狊狋狅狉狋犻狅狀狅犳犱犻犳犳犲狉犲狀狋犮狉狅狊狊狑犻狀犱狏犲犾狅犮犻狋犻犲狊

犞／（ｍ／ｓ）
α

起飞 着陆

１０ ０．１１０ ０．２７７

１５ ０．１６５ ０．３６０

２０ ０．１９０ ０．４００

２５ ０．２００ ０．４３０

３０ ０．２４０ ０．４６０

３５ ０．３２２ ０．５６３

图８　畸变范围随侧风速度的变化规律

Ｆｉｇ．８　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｃｒｏｓｓｗｉｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｏｎａｒｅａ

ｏｆｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ

φ＝
狆

１１－狆


１２

狆

１

（１）

式中狆

１１和狆


１２为进气道出口非畸变区与畸变区的

总压，狆１ 为该截面的总压。

处理计算得到的结果，得到不同侧风速度下

的畸变度如表４所示。

表４　不同侧风速度的畸变度

犜犪犫犾犲４　犇犲犵狉犲犲狅犳犱犻狊狋狅狉狋犻狅狀狅犳犱犻犳犳犲狉犲狀狋犮狉狅狊狊狑犻狀犱狏犲犾狅犮犻狋犻犲狊

犞／（ｍ／ｓ）
φ

起飞 着陆

１０ ０．１０５ ０．０３８

１５ ０．１１３ ０．０４３

２０ ０．１２６ ０．０５９

２５ ０．１３９ ０．０６９

３０ ０．１６０ ０．０７８

３５ ０．１６９ ０．０８０

３５５１
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　　计算得出的侧风速度影响畸变度的变化规律

如图９所示。可以看出：畸变度会随着侧风速度

的增加而逐渐增加，导致压气机进口的不均匀度

增加，在同一流量点附近工作时，更大的侧风速度

更加容易导致压气机失稳。

图９　畸变度随着侧风速度变化的规律

Ｆｉｇ．９　Ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｃｒｏｓｓｗｉｎｄｖｅｌｏｃｉｔｙｏｎｄｅｇｒｅｅ

ｏｆｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎ

结合不同侧风速度下畸变度φ、畸变范围α

的变化规律，可以借助平行压气机模型计算某一

侧风速度下压气机的稳定裕度。

３　不同侧风条件下航空发动机稳定

裕度的计算

　　为了评估侧风对气动稳定性的影响，需要建

立进气畸变与稳定裕度之间的关联。平行压气机

模型不仅能评估进气畸变对气动稳定性的影响，

并且模型计算速度快，能够满足快速预估侧风对

气动稳定性影响的需求。

３１　平行压气机模型计算

平行压气机模型作为一种评估进气畸变对航

空发动机性能影响的简化模型，从１９５９年Ｐｅａｒ

ｓｏｎ与 Ｍｃｋｅｎｚｉｅ
［１７］提出以来就得到专家学者们

的重视。Ｍａｚｚａｗｙ
［１８］基于平行压气机模型建立

了预测周向进气畸变对压气机性能影响的多级模

型。Ｒｅｉｄ
［１９］将平行压气机模型的理论扩展到预

测周向总压畸变所引起的稳定裕度的降低。

Ｋｏｒｎ
［２０］则以试验验证了考虑失速迟滞的平行压

气机模型的准确性。

国内，李志平、王孟琦［２１］最早将平行压气机

模型应用到适航审定，在评定畸变对喘振裕度的

影响时发挥了重要作用。朱振坤等［２２］借鉴平行

压气机的思想，建立部分处理机匣的预估模型，并

得到试验结果的验证。胡骏等［２３］基于平行压气

机假设，建立了分析大涵道比涡扇发动机的进气

畸变问题的模型，并且发展了计算总温与总压畸

变的计算分析方法。

文中采用的平行压气机模型是在经典模型的

基础上，由胡骏等［２３］发展得到的改型平行压气机

模型，对进气的畸变有了明确的定义，采用两个参

数描述进口总压畸变水平，并且给出了选择子压

气机进口总压的方法，如图１０所示。

图１０　平行压气机模型子压气机进出口参数示意图

Ｆｉｇ．１０　Ｉｎｌｅｔａｎｄｏｕｔｌｅｔｐａｒａｍｅｔｅｒｓｏｆｓｕｂｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

ｉｎｐａｒａｌｌｅｌｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｍｏｄｅｌ

图１０中的狆

１ 、犜


１ 、犿

·

１ 和狆

２ 、犜


２ 、犿

·

２ 分别

是压气机的进、出口总压、总温和流量。假设子压

气机１是无进气畸变，子压气机２有进气畸变，则

狆

１１、犜


１１、犿

·

１１和狆

２１、犜


２１、犿

·

２１分别是非畸变区压气

机的进、出口参数，狆１２、犜

１２、犿

·

１２和狆

２２、犜


２２、犿

·

２２分

别是畸变区压气机的进、出口参数。

由于侧风主要产生总压畸变，因此本文忽略

总温畸变的影响，具体进口参数计算过程如下：

１）子压气机进口参数计算

ａ）流量连续方程

（１－α）
狆

１１狇（λ１１）

犜
槡 １１

＋α
狆

１２狇（λ１２）

犜
槡 １２

＝
狆

１狇（λ１）

犜
槡 １

（２）

式中狇（λ）为气动函数，λ１、λ１１、λ１２ 分别为压气机总

进口、子压气机１和子压气机２进口的速度系数。

ｂ）根据面积平均法

狆

１ ＝ （１－α）狆


１１＋α狆


１２ （３）

　　联立以上３个方程可以获取子压气机１、２进

口参数：狆１１、犜

１１、犿

·

１１、狆

１２、犜


１２、犿

·

１２。

２）根据均匀进气的特性线得到参数计算

ａ）假设子压气机进口流量为工作点，根据进

出口及气动函数求解子压气机出口静压狆２１、狆２２。

ｂ）由平行压气机模型理论的第一条基本假

设，可以得到

４５５１
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狆２１ ＝狆２２ ＝狆 （４）

　　通过改变假设的子压气机工作点，调整出口

静压满足平行压气机出口静压相等的假设，可以

获取子压气机的出口参数：狆２１、犜

２１、狆


２２、犜


２２。

３）求解压气机总的出口参数

ａ）出口混合时动量守恒

犿
·

２犞２ ＝ （１－α）犿
·

１１犞２１＋α犿
·

１２犞２２ （５）

　　ｂ）出口混合时能量守恒

犿
·

１犎 犜（ ）２ ＝ （１－α）犿
·

１１犎 犜（ ）２１ ＋α犿
·

１２犎 犜（ ）２２

（６）

式中犎（犜）为总焓，犜
２ 、犜


２１、犜


２２分别为压气机

总出口和子压气机出口的总温。

按照上述平行压气机模型的计算过程进行迭

代，最后得到平行压气机模型求解的出口参数以

及畸变条件下压气机的特性曲线。

３２　平行压气机程序的验证

检校算例选择文献中ＮＡＳＡＲｏｔｏｒ６７的数值

模拟［２４］作为验证，将该压气机１００％狀ｃｏｒ的特性线

以及相关参数输入到平行压气机模型（ＰＣＭ）中进

行计算，并与ＣＦＤ得到的数据进行对比，验证平

行压气机算法的可行性，结果见图１１。

图１１　ＣＦＤ计算与平行压气机模型计算的特性对比

Ｆｉｇ．１１　Ｃｏｍｐａｒｉｓｏｎｏｆｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓｂｅｔｗｅｅｎ

ＣＦＤａｎｄｐａｒａｌｌｅｌｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒｍｏｄｅｌ

为了保证在不同工况下航空发动机均能在稳

定状态下工作，需要保证工作线上的点均远离失

稳边界，本文采用喘振裕度（δ）这一指标衡量航空

发动机工作时的气动稳定性，具体定义为

δ＝
πｓ／犿

·

ｓ

π０／犿
·

０

－（ ）１ ×１００％ （７）

式中犿
·

ｓ、πｓ 分别为不稳定边界的流量和压比；

犿
·

０、π０ 分别为设计点的流量和压比。

分析可得，平行压气机模型计算得到特性与

ＣＦＤ模拟结果的规律一致，计算在失速点的流量

误差不超过１％。但是平行压气机模型的计算压

比与绝热效率均比ＣＦＤ计算值偏高，其原因可能

是在平行压气机简化假设中，没有考虑畸变区与

非畸变区的掺混；并且在平行压气机模型分配子

压气机流量时，畸变区的子压气机率先失稳，此时

认为整台压气机失稳，会导致计算得到的失稳边

界流量略大于ＣＦＤ结果。

在１００％狀ｃｏｒ特性线上计算压气机的喘振裕

度，ＣＦＤ 与平行压气机模型计算结果分别为

δＣＦＤ＝６．４４％和δＰＣＭ＝６．２７％，相差０．１７％，相对

误差 为 ２．６４％，这 表 明 平 行 压 气 机 模 型 在

１００％狀ｃｏｒ下能够较准确地估计畸变进气时压气机

的喘振裕度。平行压气机模型的计算是在基本假

设的前提下，通过输入畸变条件和压气机原始特

性线进行计算，并不会因为转速的改变而对计算

结果产生本质的影响，因此，可以认为平行压气机

模型在其他转速下仍具有较好的准确性。

３３　侧风影响下的压气机稳定裕度

将文中第２．３节与２．４节中得到的畸变范围α

与畸变度φ的随侧风速度的变化规律代入到平行压

气机模型中进行计算，即可得到不同侧风速度下压气

机的特性曲线，并将外场数值计算时流量点作为工作

点，计算出对应的喘振裕度，如图１２、图１３所示。
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图１２　起飞时均匀进气与畸变进气的特性曲线

Ｆｉｇ．１２　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｓｏｆｕｎｉｆｏｒｍｉｎｔａｋｅａｎｄ

ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｉｎｔａｋｅａｔｔａｋｅｏｆｆ

图１３　着陆时均匀进气与畸变进气的特性曲线

Ｆｉｇ．１３　Ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｃｕｒｖｅｓｏｆｕｎｉｆｏｒｍｉｎｔａｋｅａｎｄ

ｄｉｓｔｏｒｔｉｏｎｉｎｔａｋｅｏｎｌａｎｄｉｎｇ

根据畸变进气的特性曲线计算得到喘振裕度

如表５所示，可以看出：当侧风速度逐渐增加时，

喘振裕度会迅速下降，这表明侧风会严重影响航

空发动机的气动稳定性。并且由于低转速时，压

比较低，压气机抗畸变能力较弱，因此，着陆时侧

风对气动稳定性的影响更为明显。图１４、图１５

中虚线与纵坐标的交点表示压气机允许的极限喘

表５　不同侧风速度的喘振裕度

犜犪犫犾犲５　犛狌狉犵犲犿犪狉犵犻狀狅犳犱犻犳犳犲狉犲狀狋犮狉狅狊狊狑犻狀犱狏犲犾狅犮犻狋犻犲狊

犞／（ｍ／ｓ）
δ／％

起飞 着陆

０ ８．７０ ２２．５０

１０ ６．９６ １５．４０

１５ ５．９８ １２．４０

２０ ５．５０ ８．４０

２５ ５．３０ ６．６８

３０ ４．８０ ５．７０

３５ ３．６０ ２．７０

图１４　起飞时喘振裕度与侧风速度的关系

Ｆｉｇ．１４　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆｓｕｒｇｅｍａｒｇｉｎａｎｄｃｒｏｓｓｗｉｎｄ

ｖｅｌｏｃｉｔｙａｔｔａｋｅｏｆｆ

图１５　着陆时喘振裕度与侧风速度的关系

Ｆｉｇ．１５　Ｒｅｌａｔｉｏｎｓｈｉｐｏｆｓｕｒｇｅｍａｒｇｉｎａｎｄｃｒｏｓｓｗｉｎｄ

ｖｅｌｏｃｉｔｙｏｎｌａｎｄｉｎｇ
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振裕度大小，与横坐标的交点则代表了工作允许

的最大侧风速度。喘振裕度下降到极限值所对应

的速度即为极限侧风速度。

由表５及图１５可得，当侧风速度为３５ｍ／ｓ

时，起飞状态的喘振裕度下降了５．１％，着陆状态

的喘振裕度下降了１９．８％。

４　航空发动机气动稳定性的适航

审定方法应用流程

　　为有序地开展航空发动机失速／喘振的适航

工作，亟需发展一套航空发动机失速／喘振适航审

定方法。首先，需要确定各个影响因素对航空发

动机气动稳定性的影响规律，以侧风为例，总结预

估侧风对气动稳定性影响方法的关键步骤，结合

１．２节的适航符合性验证一般流程，具体如下：

１）据航空发动机的型号，基于试验或计算方

法得出均匀进气条件下压气机的压比流量以及

绝热效率流量特性及几何参数。

２）获取航空发动机短舱尺寸，ＡＩＰ轴向位置

以及该处轮毂与机匣的直径。

３）获取航空发动机设计点发动机的进口条

件：设计点流量（飞行马赫数）、大气条件等。

４）建立外流场计算域，模拟不同侧风进气条

件的进气畸变，得到畸变范围α与畸变度φ 随侧

风变化的规律。

５）在平行压气机模型中计算不同侧风速度

下的航空发动机特性曲线，并得到喘振裕度与侧

风速度的关系。

侧风与整个适航符合性验证流程的关系如

图１６所示，在确定了包含侧风的多种影响因素

对稳定裕度的影响规律后，结合分析气动稳定

性的多因素综合分析方法，在全飞行包线内确

定出航空发动机面临的危险点。再按照已有的

适航审定条款，设计符合性试验进行验证。最

后，在长期的数据和经验积累中，不断修正和完

善适航审定标准。

图１６　侧风影响下适航符合性验证流程

Ｆｉｇ．１６　Ａｉｒｗｏｒｔｈｉｎｅｓｓｃｏｍｐｌｉａｎｃｅｖｅｒｉｆｉｃａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｓｓｕｎｄｅｒｔｈｅｉｎｆｌｕｅｎｃｅｏｆｃｒｏｓｓｗｉｎｄ

５　结　论

本文将起飞、着陆状态中，９０°侧风影响下的

Ｒｏｔｏｒ６７作为研究对象，进行了适航审定方法的

探究与符合性验证的思路设想。

１）通过建立外场模拟真实侧风环境，计算得

出畸变度及畸变范围与侧风速度的对应关系：侧

风速度由１０ｍ／ｓ增加到３５ｍ／ｓ，起飞／着陆时的

畸变范围和畸变度都增大；在起飞时侧风对畸变

度影响较大，在着陆时对畸变范围影响较大。

２）借助平行压气机模型计算不同畸变度与

畸变范围对喘振裕度的影响，从而建立了侧风速

度对喘振裕度的影响规律：起飞时均匀进气时喘

振裕度为８．７％，而侧风速度从１０ｍ／ｓ增加到３５

ｍ／ｓ时，喘振裕度由６．９６％下降到３．６％；着陆时

均匀进气时喘振裕度为２２．５％，而侧风速度从１０

ｍ／ｓ增加到３５ｍ／ｓ时，喘振裕度由１５．４％下降到

２．７％。可见侧风在着陆时喘振裕度损失更显著，

７５５１
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对气动稳定性的影响更为明显。

３）依据中国民用航空规章中的航空发动机

适航条例，发展了侧风影响下航空发动机失速／喘

振适航审定方法，并且给出了适航符合性验证的

整体思路与流程，明确了该适航审定方法的地位。

对进行进气畸变类降稳因素的适航审定具有指导

意义。

本文针对侧风引起的进气畸变进行了适航审

定方法的研究，但考虑到降稳因素的种类众多，对

气动稳定性影响的形式也有所不同，为了完善适

航审定体系，未来亟需推进对降稳因素的研究，为

最终进行符合性试验奠定基础。
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