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一
无限翼展斜置翼的超声速气动特性

超声速流中任一扰源发出的扰动只能对它后马赫锥内的流场产生影

响，所以对于有限翼展机翼的超声速绕流，机翼上某些部分就有可

能不受翼尖或翼根的影响，例如下图两种机翼的ABCD区域。
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一
无限翼展斜置翼的超声速气动特性

有限翼展机翼ABCD区域可看成无限翼展机翼的一部分，因此

左图ABCD区域的气动特性取决于其翼型的气动特性，右图则

取决于无限翼展斜置薄翼的超声速气动特性。

对一斜置角为χ 的无限翼展斜置翼，来流马赫数可分解为垂直

于前缘的法向分量和平行于前缘的切向分量：
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一
无限翼展斜置翼的超声速气动特性

本节研究 Ma∞n >1时无限斜置翼的超声速气动特性。

若不考虑气流粘性，则切向分量对机翼的气动特性

不产生影响，无限翼展斜置翼的气动特性主要取决于来

流马赫数的法向分量，且仅当 Ma∞n >1时斜置翼才具有超

声速绕流特性，否则即使 Ma∞ >1,无限斜置翼的绕流特性

仍为亚声速特性，不存在波阻力。



一
无限翼展斜置翼的超声速气动特性

根据第二章的结果，无限翼展斜置翼和正置翼之间的
压强系数和升力系数和波阻系数有如下关系
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一
无限翼展斜置翼的超声速气动特性

1. 无限斜置翼的压强系数和载荷系数公式

根据超声速翼型上下表面的压强系数公式，将其中的马赫数写为

法向马赫数Ma∞n，迎角写为法向迎角，表面导数写为法向导数，

得法向压强系数：
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将法向导数和法向迎角进行替换：
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一
无限翼展斜置翼的超声速气动特性

法向载荷系数为：
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根据无限斜置翼压强系数与法向压强系数的关系： 2
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可得无限斜置翼压强系数：
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和无限斜置翼载荷系数：
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一
无限翼展斜置翼的超声速气动特性

2. 无限斜置翼的升力系数公式

根据超声速翼型的升力系数公式，将其中的马赫数写为法

向马赫数Ma∞n，迎角写为法向迎角，得法向升力系数：
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根据无限斜置翼升力系数与法向升力系数的关系：
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一
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3. 无限斜置翼的波阻系数公式

法向波阻系数写为：
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对法向关系进行代换得：
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一
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根据无限斜置翼波阻系数与法向波阻系数的关系：
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得到无限斜置翼波阻系数公式为：
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如果上述波阻系数公式中的表面导数保持为法向导数

不作代换，则波阻系数公式还可表达为：



一
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式中第二项是无限斜置翼的零升波阻系数（用

翼面的法向导数表达）。
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根据上述超声速无限斜置翼气动特性公式计算的

升力线斜率随后掠角的变化和零升波阻系数随后掠角

的变化理论曲线见下图：



一
无限翼展斜置翼的超声速气动特性

从该图可见，与斜置翼的亚

声速绕流相反，增加后掠角却可

提高超声速斜机翼的升力线斜率

（左图）；同时在一定后掠角范

围内，增加后掠角将减小机翼的

零升波阻系数（右图）。这就是

为什么超声速飞行多使用后掠翼

的原因。



二
超声速薄机翼绕流的基本原理

1. 前后马赫锥的概念

为更好了解薄机翼超声速绕流的气动特性，先说明几个基本概念。

超声速流场内从任一点P 作两个与来流平行的马赫锥，P 点上游的

称为前马赫锥，下游的称为后马赫锥，如图：
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前马赫锥所围区域称为P点的依赖区，

在该马赫锥内所有扰源都能对P产生影响。
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二
超声速薄机翼绕流的基本原理

例如平板后掠翼上一点 P（x,0,z）仅受位于上游前马赫线内机翼
部分的影响，当P点位于机翼上方时P（x,y,z）,其依赖区是空间马
赫锥与机翼表面的交线范围区域。

后马赫锥所围区域称为P点的影响区或作用区，
在该马赫锥内所有空间点都会受到 P 扰动的影响。
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