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现代大型运输机主要采用涡轮风扇发动机，翼吊或尾

吊布置。为了提高经济效益，巡航速度为800-970km/h，

飞行Ma=0.75-0.90之间，称为高亚声速飞行。在这个飞行

速度范围内，飞机达到速度和效益的统一，即速度不低且

能耗少。



一
亚声速大展弦比机翼绕流现象

在高亚声速飞机中，常会在局部区域达到或超过声速，这时会

出现激波。在机翼上部气流速度大，可能出现激波。飞机出现激波

将产生较大的激波阻力。在飞机设计中把阻力随Ma数突然增大情

况，称为阻力发散马赫数。一般阻力发散马赫数随机翼后掠角的增

大而增大，随机翼厚度的增大而减小。
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大型窄体干线中短程喷气客机

机身直径3.70m，航程5700km，

巡航速度842.4km/h(Ma=0.78)，

二级座舱150座，起飞重量77.0吨。

A320
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我国自行研制的战略运输机运20

巡航速度800km/h

上单翼、4发翼下吊、

后掠超临界翼、 正

常式、高平尾布局
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速度越高的后掠角

越大，一般客机的后掠

角在250—450之间。
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为了使机翼具有良好的气动外形，并且使结构重量

尽可能的轻。所谓良好的气动外形，是指升力大、

阻力小、稳定操纵性好。

后掠翼
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与平直翼相比，后掠翼虽然提高了阻力发散马赫数，

可以在阻力增加的不大情况下，提高飞机的速度，但升力

有所减小，阻力有所增大，升阻比减小了，因此在低速飞

行时尽量不采用后掠翼。
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为了进一步提高亚声速运输机阻力发散Ma数，采用 超

临界翼型。与普通翼形相比，这种翼形前缘较厚、较钝，上

翼面较平坦，下翼面接近后缘向下凹曲。这样使气流绕过前

缘时速度增大不多，提高了阻力发散马赫数，可以减小飞机

后掠角，减轻飞机重量。
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另外后掠的机翼，由于增大了展向流动速度，导致翼尖容易

失速，因此在设计时需要采用扭转的机翼。

在高亚声速客机机翼设计中，多数采用后掠、扭转、变厚度

的超临界机翼。
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对于亚声速可压流流过机翼绕流，与低速不可压流动

情况相比，机翼对流动的扰动在竖向上大些，即压缩性 使

机翼绕流在竖向产生的扰动，要比低速不可压流的为强，

传播得更远。
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取x轴与未经扰动的直匀来流一致，即在风轴系中，流场各点

的速度为 ，可以将其分成两部分，一是前方来流 ，

一是由于物体的存在，对流场产生的扰动，设为 ，故：
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假设：流动满足小扰动条件

非跨声速流动，即 不太接近于1，故 不是小量；M


2
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
−

非高超声速流，即 不是很大。M


此时，运动方程可简化为：
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对于无旋流动，有扰动位函数存在，方程成为
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时，令 ，上面方程为1M
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该方程是线性二阶偏微分方程，故称为全速位方

程的小扰动线化方程。
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对机翼等扁平物体，只取一次近似得
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该式与不可压流动压强系数线化公式完全一样，

压强系数仅决定于x向的扰动速度。



对于机翼，根据前面仿射变换关系，X向不变，Z向缩小，

，故相应机翼之间平面几何参数存在以下关系：Z βz=
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可见，对应不可压流中的机翼，其展弦比变小，后掠角

变大，而根梢比不变。
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亚音速和对应不可压机翼平面形状之间的关系
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