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基于适航符合性的短舱风扇一体化迎角与
侧风特性
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（1.  中国民航大学 安全科学与工程学院，天津 300300；
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摘　　　  要：    以某小型涡扇发动机为研究对象，采用数值模拟方法对 0°、15°、25°迎角和±10、±20、±30 m/s的

90°横向侧风条件下短舱风扇一体化的特性及流场进行研究。结果表明：随着迎角的增大，相同风速条件下

逆向侧风对短舱进气道和风扇性能的负面影响更大，依据机动性、风速和喘振 /失速特性的适航条款要求，得

到迎角为 25°时，短舱风扇一体化性能可承受的正、逆向侧风范围分别约为 0～23 m/s和 0～18 m/s，相应得到

侧风速度为±30 m/s时，所允许的机动迎角范围分别约为 0°～3°和 0°～2°。
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Integrated attack angle and crosswind characteristics of nacelle-and-fan
based on airworthiness compliance
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Abstract:   By  taking  turbofan  engine  as  the  research  object， the  characteristics  and  flow  field  of
nacelle  and  fan  integration  under  the  conditions  of  0°，15°，25°  attack  angle  and  90°  crosswind  of  ±10，
±20 m/s and ±30 m/s were studied by numerical simulation. The results showed that with the increase of
attack angle， the negative effect of the reverse crosswind on the performance of the nacelle inlet and fan
was  greater  under  the  same  wind  speed.  According  to  the  airworthiness  clause  requirements  of
maneuverability，wind  speed  and  surge/stall  characteristics，when  the  attack  angle  was  25°， the  forward
and reverse  crosswind ranges that  the  nacelle  and fan integration performance can withstand were about
0−23  m/s  and  0−18  m/s， respectively， and  when  the  crosswind  speed  was  ±30  m/s， the  allowable
maneuvering attack angle ranges were about 0°−3° and 0°−2°，respectively.

Keywords:   inlet distortion；surge/stall；nacelle inlet；fan；airworthiness compliance

进气道直接与发动机进口风扇或压气机相连

接，大迎角（angle of attack，AOA）、大侧滑角的机

动飞行姿态会引发进气畸变，进而影响下游部件

的工作特性。另外，侧风也是影响发动机压缩部
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件稳定性的因素之一，危害较大[1]。《运输类飞机

适航标准》（CCAR-25-R4）[2] 第 25.143条操纵性与

机动性（h）、第 25.237条风速（a）、第 25.1091条进

气（a）以及《航空发动机适航规定》（CCAR-33-R2）[3]

第 33.65条喘振/失速特性分别对发动机的进气品

质，起飞、爬升状态下的机动迎角、侧风起飞风速

以及发动机工作包线内的喘振裕度提出了明确

要求。

目前，Federal Aviation Administration（FAA）的

联邦航空条例和 European Aviation Safety Agency
（EASA）的适航标准是世界上民用航空器合格审

定的两大权威规章，我国的适航规章主要借鉴于

FAA的联邦航空条例。适航规章在欧美各国最

初的诞生，就是源于各航空工业巨头自身产品遵

循的企业规范和行业标准[4]。我国航空器研制初

期由测绘仿制起步，基于以往军机型号研制经验

建立的研发体系导致在进行民机项目研发、适航

条款的符合性验证和试飞取证时，存在现有规范

和标准不能完全覆盖适航规章要求的情况，故须

额外开展适航条款解析和技术攻关工作。

欧美基于成熟的设计研发和适航管理体系，

从 20世纪初便开始了民机或发动机的大侧风、

大迎角研究。Hall等 [5] 和 Vunnam等 [6] 发现侧风

引起进气道气流分离具有相当大的迟滞性，且起

飞条件下侧风引起的进气道内涡流影响更为严重。

Liou等 [7] 研究发现低速飞行时，侧风对边界层吸

入式进气道的影响只保持在短距离范围内。Kennedy
等[8]、Carnevale等 [9] 和 Cao等 [10] 指出：风扇的存

在允许在更高的迎角下工作且风扇离短舱唇口位

置越近，稳定工作范围提升越大。

国内学者对侧风引起的地面涡生成机理、发

展过程以及对进气畸变的影响方面进行了大量且

深入的研究[11-14]。同时，随着大飞机项目的不断

推进，国内民机大侧风相关研究也得到了长足的

发展。Xie等[15] 研究指出发动机安装在离飞机中

心线更远的径向位置能承受更大的起飞迎角和马

赫数。马建等[16] 指出通过计算流体力学（CFD）

模拟可对尾吊布局民机发动机适航取证试飞起到

参考作用。刘凯礼、代小强等[17-18] 指出进气道的

侧风畸变主要受到典型的气流分离与再附以及地

面吸入涡等复杂流动现象的影响，相对来流马赫

数越小，反推气流越容易被发动机吸入，横向侧

风风速的增加，进一步加大了被发动机吸入的可

能性。

由上述研究背景可知，当前对大涵道比涡扇

发动机进气畸变的问题研究多集中于迎角或侧风

单一影响因素，也并未考虑侧风风向与风扇旋向

的相互作用，且国内研究内容尚未见到考虑适航

标准的符合性要求，同时，现有适航条款的符合

性要求也是针对单一迎角或侧风条件。因此，依

据现有适航标准，并结合设计规范和标准，开展

迎角和侧风组合因素条件下涡扇发动机性能及其

对相关条款的符合性研究，有助于理解适航条款

的安全意图，同时，得到满足适航条款符合性的

工作条件，对局方审定试飞工作提供数据支持和

建议，以保证大侧风环境下飞机起降的安全性。

因此，本文以某小型大涵道比涡扇发动机为

工程背景，利用数值模拟方法，基于适航条款的

符合性要求，开展迎角与侧风影响下涡扇发动机

短舱进气道与风扇特性的研究。 

1    数值模拟方法
 

1.1   研究对象及物理模型

本文以某型大涵道比涡扇发动机作为研究对

象，物理模型主要包括短舱进气道、风扇和出口

导叶（outlet guide vane，OGV），不考虑内涵道结构，

物理模型及所处计算域如图 1所示。风扇及 OGV
相关参数如表 1，图中 Di 为短舱进口处内径。
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i
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图 1    发动机物理模型

Fig. 1    Engine structure physical model
  

表 1    风扇与 OGV设计参数

Table 1    Design parameters of fan and OGV

设计参数 数值

风扇数 14

转速/（r/min） 13 069

风扇叶顶间隙 0.5

风扇展弦比 1.46

OGV数 40

总增压比 1.19
  

1.2   计算网格及无关性验证

整个计算域网格分为三部分，如图 2所示，第

一部分计算域为发动机外流场，对该部分网格采

用 ICEM生成全三维流场结构化网格。为准确模
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拟附面层内的复杂流动，对进气道内壁面及短舱

外壁面处网格进行加密，保证近壁面 y+满足湍流

模型要求。同时，对进气道的入口、短舱唇口及

外涵喷口处等流场参数变化较为剧烈区域的网格

进行适当加密，保证能够准确捕捉到进气道内部

气流的复杂流动（绕流分离）现象。外计算域网格

总数约为 387万。第二部分和第三部分计算域为

风扇及 OGV，网格采用 Turbogrid模块生成，整体

采用结构化网格。其中全周风扇网格数为 352万，

全周 OGV网格数 393万，一体化模型网格总数约

为 1 132万。

为验证数值计算结果与计算网格数量的无关

性，对整个计算域进行了不同节点网格数的计算，

得到了短舱进气道的总压恢复系数 σ、风扇的压

比 π*和效率 η*随网格数量 n的变化关系曲线，如

图 3所示，可以看出，当网格数大于 944万时，各

参数随着网格数量的增加基本保持不变，总压恢

复系数最大偏差 0.01%，压比最大偏差 0.06%，效

率最大偏差 0.33%。因此，本文采用 1 132万量级

的网格数满足无关性要求。 

1.3   数值方法

本文研究所用发动机的第一级风扇和 OGV
之间的轴向距离较大，动静叶之间的相互干涉作

用较弱。考虑节省计算资源时间，本文采取定常

数值计算。数值模拟采用的 CFD软件为 ANSYS
Fluent，在湍流模型的选择方面，发现在计算过程

中，随着迎角的增大，算例采用 shear stress trans-
port（SST）k-ω模型会先于采用标准 k-ε模型发生

分离。文献 [19]在进行短舱试验与数值模拟的

对比过程中也发现，在同一迎角情况下，随质量

流量（下文简称流量）系数减小，采用 SST k-ω模

型的数值模拟结果会先于试验发生分离。而文

献 [20]通过对腹下 S弯进气道进行试验和数值

研究，在数值方法中采用标准 k-ε模型，得到地面

状态和低速大迎角状态（迎角为 35°）下进气道的

沿程静压仿真结果与试验得到的静压分布相当吻

合。另外，文献 [21]在研究唇口几何参数对短舱

进气性能的影响研究中采用了标准 k-ε模型，数

值校核结果与试验结果较为吻合。根据对不同湍

流模型计算结果的对比，并参考上述文献的研究

方法，本文最终采用标准 k-ε模型。

边界条件设置如图 4，计算域内发动机的上、

下、前、后外边界均为压力远场边界，远场给定环

境压力和温度，来流马赫数为 0.4，暂不考虑地面

效应和高空低雷诺数效应，发动机两侧的外边界

分别给定速度进口和压力出口，侧风风向改变时，

两边界条件设置相应调换，即计算逆向侧风工况

时，将正向侧风时的速度进口改为压力出口，相

应的压力出口改为速度进口，速度进口给定侧风

风速，压力出口给定外环境压力和温度。来流及

侧风风向如图 5所示（俯视图视角），依据 CCAR-
25-R4第 25.143条操纵性与机动性条款（h）的要

求，迎角取 0°、 15°和 25°；依据 CCAR-25-R4第

25.237条风速条款（a）的要求和 ARJ-21飞机侧风

 

(a) 发动机表面及子午面网格

(b) 风扇及OGV网格

图 2    计算网格

Fig. 2    Computational grid
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图 3    网格无关性验证

Fig. 3    Grid independence verification
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审定试飞最大抗侧风数据（25 m/s）[1]，本文将侧风

速度分别设置为±10、±20、±30 m/s的 90°横向侧

风，±表示侧风风向。 

1.4   数值校核

为验证上述数值方法和边界条件的有效性，

对一个亚声速短舱进气道模型的压力分布进行了

计算，并和试验结果[22] 进行了对比。风洞试验在

NASA兰利研究中心的 16尺跨声速风洞中进行，

试验获得了三个 NACA-1系列短舱进气道的压力

分布，本文所选进气道模型为 NACA-1-85-100模

型，整流罩长度比（整流罩长度与整流罩最大直径

之比）为 1.0，短舱唇口收缩率为 1.009。
风洞试验通过节流锥来控制流量系数，数值

计算过程中通过调节背压来调控流量系数，流量

系数定义为：

φ =
ṁ1

ρ∞u∞A1
（1）

ṁ1 ρ∞ u∞其中 为进气道捕获的流量， 和 为气流的密

A1度与速度， 为短舱唇口面积。

数值校核的进气道模型所处计算域尺寸及计

算方法与文中第 1.3节保持一致，校核结果如图 6
所示，给出了两种工况进气道内外壁面的压力系

数（Cp）分布，横坐标 Z/Dmax 为短舱轴向位置与短

舱最大直径的比值，每幅图的上支曲线代表短舱

进气道外壁面参数，下支代表内壁面参数，可以

看出进气道的数值模拟结果与试验结果整体较为

吻合。
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图 6    进气道壁面压力数值校核结果

Fig. 6    Numerical verification results of inlet wall pressure
 

ṁ

利用发动机虚拟仿真试验平台提取的 100%
设计转速下压比和效率特性试验数据[23]，对本文

的数值方法进行校核，结果如图 7所示。数值计

算的压比和效率随换算流量 的变化趋势与试验

结果基本一致。效率最大偏差为 2.08%，压比最

大偏差为 2.84%，近失速流量偏差为 1.26%。总体

来看，风扇特性的数值模拟结果与试验结果符合

较好。

 

Pressure outlet
(velocity inlet [+])

Pressure outlet

Interface 1
(freestream/fan)

Interface 2
(fan/OGV)

Mass flow inlet
(outer culvert
nozzle exit)

Incoming
flow direction

Attack angle

Far fieldPressure outlet
(velocity inlet [−]) 

(OGV outlet)

图 4    边界条件

Fig. 4    Boundary conditions
 

Incoming

flow direction

crosswind [−]

crosswind [+]

90° reverse

90° positive

图 5    来流与侧风方向示意图

Fig. 5    Schematic diagram of incoming flow and

crosswind direction
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综合对比短舱进气道和风扇两部分的数值校

核结果，本文采取的网格数量、边界条件和湍流

模型满足研究对象的计算需求。 

2    计算结果分析
 

2.1   基于适航符合性的进气道特性及流场分析 

2.1.1    进气条款符合性要求

CCAR-25-R4第 25.1091条进气（a）发动机和

辅助动力装置的进气系统，应满足下列要求：在

申请合格审定的每种运行条件下，必须能够供给

该发动机和辅助动力装置所需的空气量。

总压损失对发动机推力的影响较大，通常，总

压恢复系数减小 1%，可使发动机推力大致损失

1.25%[24]。通过计算不同迎角和侧风条件下进气

道的总压恢复系数来评定短舱进气道的性能。

进气道总压恢复系数定义如下：

σ =
p∗ave
p∗∞

（2）

p∗ave p∗∞其中 为进气道出口截面平均总压， 表示远

前方自由来流总压。

《飞机设计手册》第 5册：民用飞机总体设计

中指出民用发动机进气系统的设计要保证进气道

在发动机各工作状态下总压恢复系数高，尤其在

低速地面起飞时，一般均要求进气道的总压恢复

系数大于 99%[25]，因航空发动机的符合性在设计

阶段就已经被确定，故本文以此数据作为衡量进

气道供气品质是否满足适航条款符合性的基准参数。 

2.1.2    进气道特性分析

σ Vc

取距离风扇前 0.143Di 处截面为进气道出口

的气动界面（aerodynamic interface plane，AIP）。图 8
分别为 AIP处总压恢复系数 随侧风速度 和迎

角的变化规律，其中，虚线表示正向侧风（positive
crosswind，PC），实线表示逆向侧风（reverse cross-
wind，RC），下文相关标识与此一致。观察图 8（a），
可知同一迎角条件下，随着侧风速度的增大，进

气道总压恢复系数减小；同一侧风速度时，总压

恢复系数随迎角的增大也出现相应变化，且当迎

角和侧风达到某一临界值以后，相同风速而不同

风向的侧风对进气道性能影响存在差异。其中，

15°和 25°工况条件，在侧风大于 20 m/s时，不同风

向导致的进气性能差异愈加明显，25°迎角时，正

向 30 m/s侧风相对于无侧风和均匀来流条件总

压恢复系数分别下降 0.76%和 0.98%，逆向 30 m/s
侧风条件分别下降 0.98%和 1.20%。

由图 8（a）可知，0°和 15°条件下，0～30 m/s侧
风范围内各工况点的总压恢复系数均大于 99%，

可认为上述工况范围内短舱进气道的进气品质符

合 CCAR-25-R4第 25.1091条进气（a）的符合性要
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图 7    风扇特性数值校核结果

Fig. 7    Numerical verification results of fan characteristics
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求。故可相应根据虚线与总压恢复系数曲线的交

点所对应的横轴数值大致得出满足进气条款符合

性要求的侧风范围，即 25°迎角条件下，在满足进

气条款符合性要求前提下，进气道可承受的正向

90°侧风范围约为 0～27 m/s，相应可承受的逆向

90°侧风范围约为 0～24 m/s。
由于侧风属于气象环境问题，属于不可控因

素，而迎角属于可操控因素，故也相应给出不同

侧风条件下，可保证进气符合性的机动迎角范围。

依据图 8（b）可得侧风速度为 10 m/s和 20 m/s时，

迎角在 0°～25°范围内满足进气条款符合性要求。

相应的侧风速度为 30 m/s时，满足进气条款符合

性要求的机动迎角范围约为 0°～23°，侧风为−30 m/s
时，相应的机动迎角范围约为 0°～20°。 

2.1.3    进气道流场分析

图 9给出了不同迎角和侧风条件下等流量工

况点 AIP总压恢复系数云图（畸变图谱），下游风

扇旋向为顺时针方向。同一迎角条件下，随着侧

风速度的增大，AIP出现“月牙形”畸变区，且范围

随侧风速度的增大而增加，相同风速不同风向条

件的畸变区位置不同；相应的同一侧风速度条件

下，随着迎角的增大，AIP也出现相应的结果，侧

风引起流场畸变的程度随着迎角的增大而加剧。

另外，随着迎角的增大，相同风速而风向相反的

侧风对流场畸变影响的差异愈发明显。其中，可

以明显看出 25°迎角、侧风大于 20 m/s时，AIP的

畸变范围有明显不同，逆向侧风导致的畸变范围

和低压区明显大于正向侧风情况。
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图 9    AIP总压恢复系数云图

Fig. 9    Total pressure coefficient contour of AIP
 

图 10给出迎角为 25°，侧风速度为 30 m/s时，

短舱进口位置的极限流线和速度流线图。30 m/s

侧风情况下进气道内均出现不同程度的分离流，

从风扇前分离区域的空间流线可以看出，逆向侧

风条件所形成的空间环涡的体积比正向侧风更大，

形成这一现象的原因为不同风向的侧风与风扇旋

向之间的耦合作用导致。在 25°迎角无侧风条件

下，进气道内原就存在一定程度的流场畸变，畸

变区轴向速度降低，在下游风扇的旋转作用下有

切向流动趋势，该区域流体趋于不稳定状态。随

着侧风速度的增加，进气道内流场畸变程度加剧，

畸变区气流轴向速度依然较低，而侧风与下游风

扇的共同作用下使切向速度进一步增加，当侧风

增大至临界值，畸变区内气流在逆压梯度作用下

不能继续附着在进气道壁面，从而产生流动分离。

由于风扇旋向固定（顺时针方向），在进气道的畸

变区域范围内，正向侧风与该位置处风扇旋转的

切线速度相同，从而促进气流沿风扇旋向流动；

而逆向侧风与该位置风扇旋转的切向速度相反，

从而增大了畸变区气流沿风扇旋转方向流动的逆

压梯度，因此，在侧风速度的增大过程中，逆压梯

度导致逆向侧风相对正向侧风引起气流分离的更

早且分离更加严重，最终导致不同风向对进气道

和风扇的性能产生不同程度的影响。 

2.2   基于符合性的风扇级特性及流场分析 

2.2.1    喘振/失速符合性要求

CCAR-33-R2第 33.65条喘振/失速特性：发动

机在工作包线内的任何一点上，起动、功率或推
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力的变化、功率的增大或推力的加力、极限的进

气畸变或进气温度，不得引起喘振或失速达到出

现熄火、结构失效、超温或发动机功率或推力不

能恢复的程度。《航空发动机适航审定》（AC-33-

AA-2021）第 33.65条喘振 /失速特性条款要求解

析/规章安全意图指出：申请人应该通过试验或试

验和分析的组合，证明发动机在工作包线内起动

和运行不会发生危害性的喘振，且具有足够的喘

振裕度[26]。 

2.2.2    风扇特性分析

不同迎角与侧风条件下进气道内流场畸变

势必与下游风扇的稳定运行密切相关，图 11给

出马赫数 Ma为 0.4，不同迎角和侧风条件下风扇

效率和压比特性曲线，图中 SM（surge margin，SM，

量符号记为 Ms）为喘振裕度。0°和 15°迎角工况，

不同侧风对风扇的效率和压比的数值影响较小，

但明显使风扇的失速点提前，而对堵塞点基本无

明显影响，风向对风扇性能影响不明显，仅在 15°
迎角、侧风大于 20 m/s和 25°迎角不同侧风工况

下表现出逆向侧风影响效果大于正向侧风。在

25°迎角时，随着侧风速度的增大，风扇的效率和

压比有明显不同程度的下降，且失速点和堵塞点

均有所提前，特性线整体向左下方移动，逆向侧

风相比正向侧风对风扇性能的恶化效果极为明

 

(a) Vc=30 m/s

(b) Vc=−30 m/s

图 10    风扇进口极限流线与速度流线

Fig. 10    Fan inlet limit streamline and speed streamline
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显。其中，正向 30 m/s侧风工况下，相比无侧风

条件峰值效率点效率下降 5.55%，压比下降 2.83%；

相比均匀来流条件峰值点效率下降 7.18%，压比

下降 3.93%。逆向 30 m/s侧风相比无侧风条件峰

值效率点和压比分别下降 7.91%、3.58%，相对均

匀来流条件峰值效率和压比分别下降 9.92%、

4.74%。

喘振裕度是指稳定边界线和共同工作线上的

压比之差除以共同工作线上的压比，按等换算转

速且考虑换算流量变化影响的定义式为：

Ms =

(
π∗s/ṁs

π∗o/ṁo
−1

)
×100% （3）

ṁs π∗s ṁo

π∗o

式中 和 分别为近失速工况流量和总压比，

和 分别为设计工况流量和总压比。图 12为不

同情况下风扇喘振裕度随侧风和迎角的变化关系。

同一飞行迎角条件下，风扇稳定裕度随侧风速度

的增大而减小，且迎角越大降低幅度越大。其中，

部分情况下不同风向的侧风对风扇稳定裕度的影

响表现出明显差异，同一迎角情况下，逆向侧风

使得风扇稳定裕度的降低幅度较正向侧风更大。

其中，25°迎角、30 m/s和−30 m/s侧风相对于无侧

风情况喘振裕度分别下降 30.84%和 34.07%，相

对于均匀来流情况喘振裕度分别下降 38.42%和

41.64%。

依据风扇/压气机的最低喘振裕度要求（图 12
中与纵坐标轴相交虚线） [1]，并结合 CCAR-33-R2
第 33.65条喘振/失速特性的符合性要求，由图 12（a）
可得，迎角为 0°，侧风速度为 0～30 m/s条件下风

扇满足喘振/失速特性的符合性要求。15°迎角条

件，风扇满足符合性要求前提下可承受的正向 90°
侧风范围约为 0～27 m/s，相应逆向 90°侧风范围

约为 0～26 m/s。同理，25°迎角条件下，风扇可承

受的正向 90°侧风范围约为 0～23 m/s，逆向 90°侧
风范围约为 0～18 m/s。

由图 12（b）不同侧风条件下，风扇喘振裕度

随迎角的变化关系可得，侧风速度在 0、±10、20 m/s
条件下，风扇在 0°～25°迎角范围内的喘振裕度满

足喘振/失速特性条款符合性要求。侧风速度为

−20 m/s时，风扇喘振裕度所允许的机动迎角范围

约为 0°～24°，相应侧风速度为±30 m/s时，所允许

的机动迎角范围分别约为 0°～3°和 0°～2°。
以上分别讨论了进气道和风扇性能对进气和

喘振/失速特性条款符合性要求前提下的稳定运

行范围，因航空发动机的符合性要求每个部件和

子系统均满足符合性要求，借鉴安全科学原理中

风险管理的木桶原理——系统的整体安全性取决

于系统的薄弱环节[27]，故建议进气道与风扇一体

化条件下满足相应条款符合性的工作范围应取两

部件单独讨论结果的交集。因此，基于以上分析，

短舱进气道与风扇一体化性能满足上述条款符合

性要求的侧风和迎角条件以风扇部件的分析结果

为准。 

2.2.3    风扇流场分析

图 13为不同迎角、侧风工况等流量点风扇

99%叶高 S1 流面熵和相对马赫数分布情况，通过

熵值可以反映相应条件下风扇流场中的损失情

况。均匀来流条件下，风扇各通道损失情况基本

一致，风扇各通道内损失主要是由于风扇叶顶的

泄漏流引起。随着迎角的增大，畸变区域（图中

红框标记区域）内风扇叶顶泄漏流的起始位置向

叶片前缘移动，损失进一步增大，迎角为 25°时，

泄漏流起始位置已提前至叶片前缘（白色虚线）

 

60

50

40

30

20

10

0
−5 0 5 10 15 20 25 30 35

M
s/%

AOA of 0°, PC
AOA of 0°, RC
AOA of 15°, PC

AOA of 15°, RC
AOA of 25°, PC
AOA of 25°, RC

Vc/(m/s)

(a) 风扇喘振裕度随侧风风速的变化关系

60

50

40

30

20

10

0
−5 0 5 10 15 20 25 30

M
s/%

AOA/(°)
(b) 风扇喘振裕度随迎角的变化关系

Vc=20 m/s
Vc=−20 m/s
Vc=30 m/s
Vc= −30 m/s

Vc=0 m/s
Vc=10 m/s
Vc=−10 m/s

图 12    风扇喘振裕度特性

Fig. 12    Fan surge margin characteristics
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位置。造成这种现象的原因为：迎角增大导致进

气道流场总压畸变，畸变区内的低能流体轴向速

度减小，切向速度增大，进口气流角增大，诱发泄

漏流起始位置向叶片前缘移动，且泄漏加剧，同

时，相应风扇通道内相对马赫数相比非畸变区有

所降低，如图 13（b）所示。其中，25°迎角、30 m/s
侧风工况，由于进气道内产生流动分离，且分离

流卷起形成环涡，风扇吸入该部分流体，使得相

应风扇通道产生大片低速区，堵塞严重，导致主

流难以通过，损失大幅增加。由于分离区流量大

幅降低，从而导致流量在分离区的两侧汇集，因

流道收缩效应引起该部分流量加速在分离区两

侧的风扇通道内形成激波，如图 13（b）中黑色虚

线框标记，故图 13（a）中分离区两侧标识区域的

熵增则是因通道激波和风扇叶顶泄漏流的相互

干涉引起。因此，同流量点时，不同迎角和侧风

引起的进口流场畸变甚至流动分离导致部分风

扇通道内堵塞和激波-叶顶泄漏流的干涉作用导

致风扇效率和压比降低。侧风不仅引起风扇通

道内损失增加，在存在迎角的基础上还使得受畸

变影响的风扇通道位置和数量发生改变，前文由

风扇特性分析可知相同风速，而不同风向的侧风

对风扇的影响不同，逆向侧风导致的气动损失明

显大于正向侧风，且迎角越大差异越明显，相应

地从 25°迎角、30 m/s侧风工况可明显看出，此时

逆向侧风引起的熵增量和影响范围明显大于正

向侧风，而该差异是由不同侧风导致进气道流场

畸变程度不同所导致。
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图 13    风扇 99%叶高 S1 流面熵和相对马赫数分布

Fig. 13    Entropy and relative Mach number distribution of fan 99% blade height S1 flow surface
 

相关研究指出，叶顶通道的堵塞是引起压气

机失速的关键因素[28-29]。图 14所示为均匀来流、

25°迎角和 25°迎角且 30 m/s侧风条件近失速工况

点 99%叶高 S1 流面相对马赫数云图和相对速度

流线。从图 14（a）可以看出，均匀来流条件下，高

背压引起的风扇通道内出现大面积的低速区，低

速区内流体的切向流动阻碍主流区的通过，从而

引起的叶片通道堵塞加剧引发风扇失速。而观察

图 14（b）的 25°迎角工况，由前文分析可知，该工

况下由于风扇吸入进气道内的畸变流体导致局部

风扇叶顶泄漏增强，泄漏流在风扇吸力面堆积形

成低速区，同时，在高背压作用下，更大程度地引

起流道堵塞，诱导该位置叶片提前失速。观察

图 14（c）的 25°迎角、30 m/s侧风情况，此时进气

道内存在流动分离并卷起形成涡流，风扇吸入该

部分流体，导致风扇前流体存在局部回流和大程

度的切向流动。同时，在高逆压梯度作用下该部

分流体下游的风扇通道内堵塞严重，主流不能顺

利通过风扇通道而转为切向流动甚至出现一定程

度的逆流，最终引发失速。观察图 14（d）中 25°迎

角、−30 m/s侧风近失速点工况，其流动结构与

图 14（c）基本相同，故失速机制与正向侧风工况
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相一致。另外，对比图 14（c）和图 14（d）可明显看

出逆向 30 m/s侧风导致的风扇通道内切向流动

和逆流效应相比正向侧风更严重，所以导致逆向

侧风情况下风扇的裕度更低。 

2.2.4    OGV性能分析

ω

不同迎角、侧风条件下 OGV总压损失系数

特性如图 15所示。同一飞行迎角条件下，OGV
的总压损失系数 随着侧风速度的增大而增大，

在 0°和 15°迎角条件下，相同风速不同风向的侧

风对 OGV总压损失系数的影响差异不明显，同

一侧风速度的总压损失系数曲线基本重合。25°
迎角条件下，随着侧风速度的增大，侧风的不同

风向引起的差异逐渐凸显，在侧风速度为 30 m/s
时，风向所导致的总压损失系数差异最为突出；

其中，在大约 25%～55%叶高范围内逆向侧风造

成的 OGV总压损失大于正向侧风，而在约 55%～

85%叶高范围内，正向侧风的影响要略大于逆向

侧风。另外，同一迎角情况下，不同侧风对叶尖

和叶根位置的总压损失影响差异不明显，但均大

于无侧风情况。 

2.2.5    OGV流场分析

图 16所示分别为 25°迎角、±30 m/s侧风等流

量点和近失速点 OGV吸力面极限流线、叶顶速
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图 14    近失速工况风扇 99%叶高 S1 流面相对马赫数和速度流线

Fig. 14    Relative Mach number and velocity streamline of fan 99% blade height S1 flow surface near stall
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图 15    OGV总压损失系数沿叶高变化曲线

Fig. 15    Variation curve of OGV total pressure loss coefficient

along blade height
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度流线和出口密流云图，图中 AVD为轴向速度

密流（axial velocity density）。如图 16（a）和图 16（c）
所示，在等流量点工况下，进气道内流场畸变向

下游的发展过程中对静叶流通能力造成的影响主

要体现在：OGV的叶顶位置流量（密流）有一定程

度的降低，且逆向侧风的影响更大，这与前文进

气道和风扇部分的分析结论一致。然而，在近失

速点工况下，对比可发现 OGV叶顶低密流面积

扩大，堵塞效应增强，原因该工况下进气道内气

流发生分离引起风扇吸入低能流体，该部分流体

向下游传递过程中主要集中于部分范围内 OGV
的叶顶位置，从而导致静叶在该位置处的流动能

力减弱。同时，由于风扇和 OGV的扩压作用，在

节流的过程中，逆压梯度作用使处于该范围内导

叶的叶顶位置发生角区分离。如图 16（b）和图 16（d），
从近失速点工况的极限流线和速度流线可看出叶

顶位置正向侧风影响下的角区分离比逆向侧风更

加严重，结合前文图 14风扇近失速点的流场情况，

可知 25°迎角、30 m/s侧风工况，一体化条件下失

速的始发位置为风扇叶顶。
 
 

AVD/(kg/(m2·s)) 0 30 60 90 Mach number 0 0.2 0.4 0.6

(a) Vc=30 m/s, 等流量工况点 (b) Vc=30 m/s, 近失速工况点

(c) Vc=−30 m/s, 等流量工况点 (d) Vc=−30 m/s, 近失速工况点

图 16    OGV吸力面极限流线及出口密流（AOA为 25°）

Fig. 16    OGV suction surface limit streamline and outlet dense flow （AOA of 25°）
 
 

3    结　论

依据适航条款对迎角和侧风影响下短舱、风

扇和出口导叶整体性能和流场的研究，针对本文

研究对象，有如下几点结论：

1） 依据 CCAR25-R4第 25.143条操纵性和机

动性（h）、第 25.237条风速（a），并结合第 25.1091

条进气（a）以及 CCAR33-R2第 33.65条喘振/失速

特性的符合性要求，建议进气道与风扇一体化条

件下满足相应条款符合性的工作范围应取两部件

单独讨论结果的交集。得到迎角为 15°时，满足

符合性要求前提下可承受的正向侧风范围约为
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0～27 m/s；逆向侧风范围约为 0～26 m/s。25°迎
角条件下，可承受的正、逆向侧风范围分别为 0～
23 m/s和 0～18 m/s。相应地，侧风速度为−20 m/s
时，短舱和风扇一体化可承受的机动迎角范围为

0°～24°；侧风速度为±30 m/s时，可承受的机动迎

角范围分别约为 0°～3°和 0°～2°；本文研究的其

他工况下，一体化性能均能同时满足相应适航条

款的符合性要求。

2） 同一迎角条件下，短舱进气道、风扇和OGV
的性能随着侧风速度的增加而降低，且在迎角的

增大过程中，相同风速不同风向的侧风对各部件

性能的影响表现出明显差异。其中，25°迎角、

±30 m/s侧风条件下相对于无侧风条件总压恢复

系数分别下降 0.76%和 0.98%，相对于均匀来流

分别下降 0.98%和 1.20%；风扇喘振裕度相对于

无侧风情况分别下降 30.84%和 34.07%，相对于

均匀来流情况裕度分别下降 38.42%和 41.64%。

3）  迎角和侧风引起的进口流场畸变导致进

气道性能下降，进而使畸变区风扇通道内低能流

体堆积引起的堵塞和激波-叶顶泄漏流的干涉作

用导致风扇效率和压比降低，且风扇叶顶通道的

堵塞进一步导致风扇失速。25°迎角、30 m/s侧风

条件下，短舱、风扇和 OGV一体化的失速首发位

置为风扇叶顶。

由于民用运输类飞机的特定布局，发动机与

机翼、机身和短舱吊挂结构等部件之间存在较强

的相互干扰作用，且机身两侧发动机的风扇旋向

固定，当侧风绕过机身且受机翼、吊挂等结构干

扰时，势必会放大侧风对两侧发动机风扇性能的

影响差异。因此，后续将继续对飞发一体化条件

下侧风、迎角对机身两侧发动机风扇影响及机理

的研究，为民机的大侧风试飞取证提供建议。
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