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摘　 要：太阳能无人机普遍具有低雷诺数效应显著，对突风敏感的问题。 以此为背景，采用网格速度

法，对低雷诺数翼型 ＦＸ６３⁃１３７在低雷诺数下的阵风响应特性进行了研究。 首先，通过与实验数据和

参考文献对比，对低雷诺数下的数值模拟方法以及网格速度法进行了验证。 接着对 ＦＸ６３⁃１３７翼型在

不同雷诺数以及不同迎角下的阵风响应特性进行了数值模拟。 研究结果表明：在小迎角情况下，随着

雷诺数的减小，翼型表面分离泡变得饱满，翼型在阵风扰动下的升力系数增量减小，层流分离泡对阵

风响应幅值具有卸载作用。 在大迎角情况下，由于翼型进入失速区，升力系数增量在未达到阵风扰动

最大值时就开始下降。 并且在阵风扰动消失时，升力系数增量为负值。 同时，在有效迎角相同的上行

和下行时刻，翼型流场结构存在较大差异，翼型升力系数增量在上行时刻要大于下行时刻，形成一个

不封闭的迟滞环。
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　 　 由于在军事及民用上的特殊作用，近年来太阳

能无人机受到了极大关注［１］。 包括我国在内各个

大国，均投入了对太阳能无人机的研制。 从目前公

开的太阳能无人机型号来看，为了追求长时间留空

的目标，太阳能无人机一方面尽可能地增加太阳能

电池板的铺设面积；而另一方面尽可能地减轻机体

的结构重量，普遍具有大展弦比、小翼载荷的特点。
其往往采用超轻面密度结构，具有较大的弹性变形，
这也导致了太阳能无人机的气动弹性问题突出，对
突风敏感的问题。 美国“太阳神号”太阳能无人机，
就是在进行燃料电池测试时在太平洋上空遭遇阵风

紊流，进而导致了机体的解体。 美国 ＮＡＳＡ 在对联

结翼传感器飞机进行测试后指出，飞机结构设计由

阵风载荷主导，如果飞机的阵风载荷可以主动减少

到飞机定常操纵设计水平，那么机体可以减重

２０％。 由此可见，阵风载荷对太阳能无人机的影响

是其在结构设计过程中所必须考虑的重要一环［２］。
阵风载荷的准确计算对飞机的结构设计以及结构重

量有着至关重要的影响。
随着 ＣＦＤ技术的发展，目前相关学者采用 ＣＦＤ

方法对阵风响应现象进行了广泛的研究。 Ｄｉｌｌｓａｖｅｒ
等［３］对柔性飞机的结构刚度对阵风响应特性的影

响进行了研究，研究表明“Ｈｅｌｉｏｓ”这种大柔性飞机

在阵风的影响下，其很容易进入动力学不稳定状态。
Ｐａｔｉｌ［４］分别采用了时域与频域的方法对大柔性飞机

的阵风响应进行了研究。 Ｚａｉｄｅ［５］将网格速度法引

入来模拟阵风影响，并将非定常气动力降阶方法与

传统 ＣＦＤ方法进行比较，结果表明在亚声速与跨声

速阶段，降阶方法具有较好的计算精度。 在国内，詹
浩等［６］采用模态叠加法对弹性飞机的阵风响应进

行了研究。 许晓平等［７］通过设计舵面与阵风的同

期运动，对阵风减缓方法进行了研究。 综上所述，国
内外相关学者已经对阵风响应进行了比较系统的研

究，也取得了大量的成果。 但是，他们对阵风响应的

研究重点主要集中在非线性结构模型的准确建立

上，所建立的气动力模型通常采取解析方法或偶极

子法等简化的快速计算理论。 这些简化的气动模型

无法对低雷诺数下由于层流分离泡而出现的气动特

性恶化、气动力非线性等现象做出模拟。 在低雷诺

数条件下，翼型的阵风响应由于低雷诺数效应［８⁃９］
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而存在载荷卸载的现象，其升力系数的响应峰值要

大大低于常规雷诺数翼型。 对结构设计具有重要的

指导作用。 与常规雷诺数下的气动响应有很大的不

同。 因此很有必要采用精确的 ＣＦＤ方法，对低雷诺

数条件下的翼型阵风响应特性进行研究。
本文将基于此，通过引入网格速度法模拟阵风，

对不同雷诺数以及不同迎角条件下的阵风响应展开

研究，分析雷诺数效应以及大迎角所带来的气动力

非线性对阵风响应的影响。

１　 数值求解方法介绍及验证

１．１　 数值方法

本文采用 ＩＣＥＭ软件对低雷诺数翼型 ＦＸ６３⁃１３７
进行几何建模。 整体采用 Ｃ 型结构网格，在近壁面

进行附面层加密。 由于要进行低雷诺数计算，为了

精确捕捉附面层流动特征，消除网格带来的影响，第
一层网格距离以 Ｙ＋为 ０．５进行选取。 翼型前后远场

距离均取 ３０倍弦长。 近壁面网格如图 １所示：

图 １　 翼型近壁面网格

本文采取有限体积法对二维可压缩积分形式的

雷诺平均 Ｎａｖｉｅｒ⁃Ｓｔｏｋｅｓ（ＲＡＮＳ）方程组进行求解。
在控制方程中，采用二阶精度的 Ｒｏｅ 迎风离散格式

对流通量项进行离散，采用二阶精度的中心差分格

式对黏性通量项进行离散。 采用隐式 ＬＵ⁃ＳＧＳ
（ｌｏｗｅｒ⁃ｕｐｐｅｒ ｓｙｍｍｅｔｒｉｃ Ｇａｕｓｓ⁃Ｓｅｉｄｅｌ）进行时间离散。
１．２　 湍流模型

在低雷诺数模拟中，对附面层近壁面流动细节

的准确捕捉是模拟准确的关键。 γ⁃Ｒｅθｔ转捩模型是

Ｌａｎｇｔｒｙ和 Ｍｅｎｔｅｒ 基于流场当地变量提出的。 其在

两方程 ＳＳＴ模型的基础上通过增加了间歇因子 γ 和

转捩动量厚度雷诺数Ｒｅ θｔ２ 个变量，以此构造了 ２ 个

新的运输方程。 其中间歇 γ 的取值范围为 ０≤γ≤

１，代表了空间某点的流态为湍流的概率。 Ｒｅ θｔ用来

控制 γ 运输方程中的间歇因子的生成，保证方程的

封闭性。 主要的运输方程如下：
γ 的输运方程为

∂（ργ）
∂ｔ

＋
∂（ρＵ ｊγ）
∂ｘ ｊ
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Ｒｅθｔ 的运输方程为

∂（ρ Ｒｅ θｔ）
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与 ＳＳＴ模型的耦合方程为

∂
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上述运输方程中参数具体取值请参考文献［１０⁃１１］。
１．３　 网格速度法介绍及验证

本文通过引入网格速度法［１２］来模拟阵风的影

响。 与动网格方法通过物体边界的运动来获取边界

速度不同，网格速度法通过赋予网格速度，根据相对

运动的原理，相当于给物面边界一个反方向的速度

来模拟阵风的影响。 且在采用网格速度法模拟阵风

时，可以采用结构网格进行计算且网格不需要实时

更新。 相比于动网格方法，网格速度法具有较高的

计算精度与计算效率。 在进行 ＣＦＤ计算时，流域中

的速度可以用（４）式表示

Ｖ ＝ （ｕ － ｘｔ） ｉ ＋ （ｖ － ｙｔ） ｊ ＋ （ｗ － ｚｔ）ｋ （４）
式中， ｕ，ｖ，ｗ 是直角坐标系下的速度分量，而 ｘｔ，ｙｔ，
ｚｔ 指的是网格速度在 ３个方向上的分量。 当流域受

到一个向上的阵风干扰时，相当于在 ｚ 方向有一个

速度 ｗ ｉ 的突增，此时，流场的速度可以表示为

Ｖ ＝ （ｕ － ｘｔ） ｉ ＋ （ｖ － ｙｔ） ｊ ＋ （ｗ － ｚｔ ＋ ｗ ｉ）ｋ（５）
即

Ｖ ＝ （ｕ － ｘｔ） ｉ ＋ （ｖ － ｙｔ） ｊ ＋ （ｗ － （ ｚｔ － ｗ ｉ））ｋ （６）
从上式可以看出，在 ｚ 方向上速度的突增相当于给

网格一个向下的速度。
为了验证网格速度法的准确性， 本文采用

ＮＡＣＡ０００６翼型进行验证。 将网格速度法与动网格

方法进行相互验证，并与文献参考值进行比较。 设

定翼型在Ｍａ ＝ ０．３，迎角为０°的情况下，突然受到向

上的 ｗｇ ＝ ０．０８Ｖ∞ 的阵风干扰，使翼型的有效迎角突

８７１
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增 ０．０８ ｒａｄ（约 ４．５７°）。 定义无量纲时间为：Ｓ ＝
２Ｖ∞ ｔ ／ ｃ，其中 ｃ 指翼型的气动弦长。 翼型的阵风响

应曲线如图 ２ 所示。 由图 ２ 可知，通过网格速度法

的形式模拟阵风的影响与采用动网格方法的数值模

拟结果完全贴合，且与文献参考值也吻合较好，最大

误差始终保持在 ４％以内。 表明本文采用的网格速

度法能够精确地模拟阵风的影响。

图 ２　 升力响应计算结果与文献比较

１．４　 低雷诺数数值求解验证

在低雷诺数条件下，流动十分复杂，会发生转捩
－分离－再附等现象，形成长层流分离泡。 分离泡的

形态，位置等均会对翼型的气动特性产生较大的影

响。 对转捩位置的准确判断是模拟的关键所在。 本

文接下来对 γ⁃Ｒｅθｔ 转捩模型在低雷诺数条件下的数

值模拟能力进行验证。 以低雷诺数翼型 ＦＸ６３⁃１３７
为算例，参考美国伊利诺伊大学（ＵＩＵＣ） ［１３］低湍流

度亚声速风洞实验数据进行对比。 选取的计算状态

为：基于翼型弦长雷诺数为 Ｒｅ ＝ ３．５×１０５，计算迎角

范围为 α＝ －６° ～１２°，来流湍流度 Ｔｕ∞ ＝ ０．１％。 图 ３
给出了翼型升阻力计算结果与实验值的对比结果。

从图 ３可以看出，计算所得的升、阻力系数与实

验结果吻合较好，特别是升力系数模拟结果，与实验

值误差始终保持在 ５％以内。 总体来说，γ⁃Ｒｅθｔ转捩

模型对低雷诺数翼型绕流流场具有较好的模拟能

力。 表明本文采用的数值模拟方法能够准确捕捉低

雷诺数近壁面的流场细节，且具有较高的模拟精度。
１．５　 阵风计算模型介绍

本文采用的阵风使翼型在铅垂方向上受到一个

竖直向上的 １⁃ｃｏｓ型阵风 ｗｇ，采用的 １⁃ｃｏｓ型阵风表

达式参考文献［１４］，具体为

ｗｇ ＝ １
２
Ｗ０［１ － ｃｏｓ（２πｘ ／ ２Ｈ）］ （７）

式中， Ｗ０ 为阵风的幅值，本文取 ０．１ 倍自由来流速

图 ３　 升阻力系数与实验结果对比

度，使翼型的有效迎角增加 ５．７１°。 Ｈ 指阵风的离散

尺度，本文参考文献［１４］，取 １２．５ 倍翼型弦长。 具

体的 １⁃ｃｏｓ阵风速度型如图 ４所示。

图 ４　 １⁃ｃｏｓ型阵风速度型

２　 计算结果分析

２．１　 雷诺数对阵风响应影响研究

针对不同雷诺数条件下，低雷诺数翼型 ＦＸ６３⁃
１３７的阵风响应特性展开研究。 选取了雷诺数分别

为 １．０×１０５，３．０×１０５，５．０×１０５，１．０×１０６ 的 ４ 种计算

９７１
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状态。 图 ５所示即为采用前文所述的阵风模型，在
０°迎角下，４ 种计算状态下升力系数增量随无量纲

时间的变化图。 其中，纵坐标表述的为升力系数在

受到阵风扰动之后的增加量。

图 ５　 １⁃ｃｏｓ型阵风升力系数响应

从图 ５ 可见，翼型升力系数阵风响应的整体趋

势在采用经验算法 ＯＮＥＲＡ以及 ＣＦＤ算法的各个雷

诺数下相一致，且与所采用的阵风速度型相吻合。
但是翼型升力系数随阵风响应的幅值在不同计算状

况下显示出了较大的不同。 采用 ＯＮＥＲＡ 方法计算

的升力响应幅值要明显大于 ＣＦＤ 在各个雷诺数下

的计算结果。 而在 ＣＦＤ计算结果中，随着雷诺数的

增大，其升力系数响应峰值随之增大。 且在雷诺数

从 １０万增加到 ３０万的过程中，这种变化更为明显。
在雷诺数从 ３０ 万增长到 ５０ 万及 １００ 万的过程中，
升力系数响应的变化幅度随之减小。 这主要跟在雷

诺数 Ｒｅ＝ １．０×１０５ 时，低雷诺数效应显著有关。 在

雷诺数在 １０万量级时，低雷诺数所造成的气动力非

线性现象显著，气动特性恶化，升力线斜率也随之减

小。 而随着雷诺数的增大，气动特性得到改善，翼型

升力线斜率随之增大。 故随着雷诺数的增大，升力

系数响应幅值也在同时增大。 而采用 ＯＮＥＲＡ 算法

所得出的升力系数响应由于无法考虑雷诺数对翼型

气动特性的影响，故其计算的升力系数较为理想，整
个响应幅值要远大于采用 ＣＦＤ计算所得到响应值。
２．２　 翼型阵风响应流场特征分析

低雷诺数翼型 ＦＸ６３⁃１３７ 在不同雷诺数下的阵

风响应特性表现出了一定的区别。 这跟其在不同雷

诺数下气动特性不同相关。 本文选取了比较具有代

表性的雷诺数分别为 １．０×１０５ 及 １．０×１０６ 的 ２ 种算

例分析其流场特征。 图 ６所示为上述 ２个雷诺数计

算状态下翼型阵风响应周期内不同时刻的流场图。
其中 ＫＴ 表示湍动能，其表征流动的湍流强度大小。

图 ６　 Ｒｅ 为 １．０×１０５ 时，不同时刻流场结构图

从图 ６和图 ７中可以看出，在不同的雷诺数下，
翼型的流场结构有较大的区别。 在雷诺数为 １．０×
１０５ 时，翼型上下表面存在饱满的层流分离泡结构。
在翼型上表面，层流分离泡的影响范围达到了 ０．５
倍翼型弦长左右，且分离泡一直延续到了翼型后缘。
而当雷诺数增加到 １．０×１０６ 时，虽然翼型的上下表

面依然存在层流分离泡，但是可以明显看出，其分离

泡结构很短薄，只存在于翼型弦长中部很小的范围
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　 图 ７　 Ｒｅ 为 １．０×１０６ 时，不同时刻流场结构图

之内。 其翼型上表面分离泡影响区域只占到整个翼

型弦长的 ０．０５倍。
而在相同雷诺数下，在阵风响应周期的不同时

刻内，其流场结构也表现出了一定的区别。 在 ２ 个

不同雷诺数状态下的计算结果均表现出随着阵风周

期分离泡位置移动的特点。 可以看到，在雷诺数为

１．０×１０５ 时，随着阵风扰动幅值的增加，翼型有效迎

角逐步增加，翼型上表面的层流分离点逐渐前移，在
阵风扰动强度达到最大时，其上表面流动分离点也

随之前移到最前端。 在这之后，阵风扰动幅值开始

逐渐减小直至消失，其流动分离点也随之后移。 翼

型下表面的流动分离点随阵风扰动而移动的趋势也

与上表面相一致。 除此之外，翼型下表面分离泡的

形态也随阵风扰动强度的变化而变化，可以看到随

着扰动强度的增大，下表面分离泡变得越来越扁平。
在雷诺数为 １．０×１０６ 时，其分离泡随阵风扰动的变

化规律也表现出了相同的变化趋势。 但是由于其雷

诺数相对较大，低雷诺数效应较弱。 上下表面的分

离泡都表现出了短薄的特点，故其上下表面分离泡

的形态随阵风扰动并无明显变化。
随着阵风扰动幅度的变化，翼型的有效迎角随

之改变。 在低雷诺数状态下，层流分离泡的位置及

形态随翼型迎角的变化而变化。 层流分离泡形态及

位置的变化导致了翼型的有效弯度及有效厚度发生

改变。 导致了翼型升力线斜率变化以及翼型的气动

特性非线性。 总体而言，随着计算雷诺数的降低，翼
型的升力线斜率减小，从一定程度上表明，低雷诺数

下分离泡的存在延缓了翼型气动特性的变化。 在雷

诺数为 １．０ × １０５ 时，低雷诺数效应显著，分离泡饱

满。 故其分离泡位置的移动及形态的变化对翼型的

有效弯度及有效厚度的影响较大，按照上述分离泡

延缓气动特性变化的角度而言，翼型升力线斜率因

此较小。 而当雷诺数为 １．０×１０６ 时，低雷诺数效应

已经相对较弱，虽然分离泡也随阵风扰动位置及形

态在随之改变，但是其翼型表面的分离泡结构已经

相对短薄，对翼型有效弯度及厚度的影响相对较小，
对气动特性变化的延缓作用相对较小，翼型升力线

斜率相对较大。 这解释了为何随着雷诺数的增大，
翼型升力系数阵风响应的增量幅值增大。 同时由于

分离泡的存在对翼型气动特性的变化有一个延缓作

用，可以从图 ７中可以看出，当扰动消失的 １Ｔ 时刻，
其流动分离点的位置并未回到扰动发生前 ０Ｔ 时刻

的位置。 而是有一个相对滞后。 这也与图 ６ 中，在
阵风扰动消失后，升力系数的增量并没有直接回到

０，而是有一个滞后相吻合。
图 ８ 所示为 ２ 个计算雷诺数下，阵风响应周期

内不同时刻的压力系数分布图。 由图 ８ 可知，由于

雷诺数不同，翼型表面压力系数分布也有较大的区

别。 在雷诺数为 １．０×１０５ 时，翼型上表面存在较长

的压力平台。 并随着阵风扰动幅度的增强，压力平

台前移，导致翼型后缘高压区前移，压力系数随有效

迎角增加而增加的幅值减小，气动特性变化得到缓

和。 而在雷诺数为 １．０×１０６ 时，可以看到翼型上表
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图 ８　 不同雷诺数下阵风响应内不同时刻压力系数分布图

面的压力平台相对较短，虽然其也随阵风扰动强度

的变化在移动，但是其影响区域以及影响范围较小。
故从图 ８可以看出其翼型表面压力系数随阵风扰动

强度变化的幅值要大于雷诺数为 １．０×１０５ 时的变

化。 与前文流场结构所表现出的特性相一致。
２．３　 大迎角下不同雷诺数阵风响应特性分析

在大迎角下，翼型进入失速状态，后缘会发生较

大的分离，气动特性表现出强非线性。 而雷诺数对

翼型的失速特性也有着相当大的影响。 本文接下来

将研究大迎角下不同雷诺数的低雷诺数翼型阵风响

应特性。 图 ９给出了大迎角时各个雷诺数下的翼型

升力系数增量的阵风响应示意图。

图 ９　 α＝ １０°时不同雷诺数下翼型升力系数阵风响应

图 ９中虚线所示为达到阵风扰动幅值最大的时

刻点。 从图 ９ 可知，迎角为 １０°时，在阵风扰动还未

达到峰值时，升力系数增量就开始下降，这种趋势一

致延续至扰动结束，且在阵风扰动结束时，升力系数

的增量是个负值。 在这之后，流场逐渐恢复，升力系

数增量的值逐渐从负变零。 此外，随着雷诺数的减

小，升力系数增量达到峰值的时刻在逐渐前移，峰值

在逐渐减小。 且在阵风扰动消失时刻，升力系数增

量负值的幅值随着雷诺数的减小而增大。 图 １０ 所

示的为迎角为 １０°在阵风扰动达到峰值时，不同雷

诺数下的流场结构图。 由图 １０ 可知，在 Ｔ ＝ ０．５ 时

刻，４ 个雷诺数下的翼型均表现出前缘有一个小分

离泡。 在这之后，翼型后缘处发生了较大范围的分

离。 且随着雷诺数的减小，翼型上表面的分离区明

显增大。 这表明随着雷诺数的减小，翼型的失速迎

角在前移。 随着阵风扰动强度的增大，翼型的有效

迎角逐渐增大，小雷诺数下的翼型率先进入失速，故
升力系数增量率先达到峰值并开始逐渐降低。

从图 ９ 还可知，升力系数增量曲线并不像速度

型一样表现出对称性，在阵风扰动强度相等时刻，升
力系数的增量有着明显的差异。 并在扰动结束时，
升力系数要明显低于扰动施加时刻。 且雷诺数越

低，这种现象越明显。 本文选取雷诺数为 １．０×１０５

的算例进行研究，图 １１～图 １３所示的分别为雷诺数

为 １．０×１０５ 时，在一个完整的阵风周期内不同时刻

的流场结构图、翼型表面压力系数分布图以及阵风

周期内升力系数增量随翼型有效迎角的变化图。
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图 １０　 α＝ １０° Ｔ＝ ０．５时刻不同雷诺数下流场结构图

由图 １１可知，随着阵风扰动强度的增大，翼型

的有效迎角增加，翼型前缘处的层流分离点逐渐前

移，后缘的分离区逐渐扩大。 在阵风扰动强度逐渐

减弱时，前缘处的层流分离点逐渐后移，后缘处的分

离区逐渐减小。 但是从图 １０可以看出，在阵风扰动

强度相等的 ０．２５Ｔ 与 ０．７５Ｔ 时刻，以及阵风扰动为 ０
的 ０Ｔ 以及 １Ｔ 时刻，其流场结构存在一定的差别。
扰动强度上行时刻相比下行时刻，在阵风强度相等

的情况下，其层流分离点相对靠后，后缘的分离区范

围较小。 图 １２ 也很好地反映出了上述现象，由于

０．７５Ｔ时刻相对 ０．２５Ｔ 时刻，翼型上表面层流分离点

相对靠前，导致压力平台前移，后缘高压区前移，前
缘吸力峰值有较大的下降。 而由于后缘分离区范围

相对较大，０．７５Ｔ 时刻相比 ０．２５Ｔ 时刻，翼型后缘的

压力系数相对更大。 在这两者的共同作用下，扰动

强度下行时刻在有效迎角相等的情况下相对于扰动

上行时刻，升力系数有较大的减小。 造成了如图 １３
所示的升力系数迟滞现象。 图 １３ 中的箭头表示有

效迎角的变化方向。

图 １１　 Ｒｅ＝ １．０×１０５，α＝ １０°阵风响应周期内不同时刻

翼型表面流场结构图

图 １２　 Ｒｅ＝ １．０×１０５，α＝ １０°阵风响应周期内不同时刻

翼型表面压力系数分布图
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图 １３　 Ｒｅ＝ １．０×１０５，α＝ １０°阵风响应周期内翼型升力

系数增量随有效迎角变化图

从图 １３可以看到，在有效迎角相等的情况下，
在迎角上行时刻的升力系数随阵风扰动的增量要明

显小于有效迎角下行时刻，并在扰动消失时，升力系

数增量为负值，并未回到扰动施加点，形成一个不封

闭的迟滞环。 同时，由于低雷诺数效应，翼型的气动

特性变化相对缓和，更加导致了流场结构相对于有

效迎角的滞后。 这也导致了图 １２ 中表现出的迟滞

环相对普通翼型运动所形成的迟滞环更加饱满。

３　 结　 论

１） 随着雷诺数的减小，ＦＸ６３⁃１３７翼型表面的

层流分离泡影响范围越来越大，分离泡形态越来越

饱满，气动特性非线性增强，延缓翼型气动特性的变

化，导致翼型的升力系数曲线的斜率减小，在阵风扰

动下的升力系数增量幅值减小。
２） 在迎角 α＝ １０°时，由于进入翼型失速区，在

阵风扰动幅度还未达到峰值时，升力系数增量就开

始减小。 在阵风扰动结束时，由于流场结构相对有

效迎角的滞后，在翼型前缘吸力峰值随有效迎角降

低时，后缘分离区由于之后还未恢复，导致扰动结束

时，翼型升力系数增量是个负值。 并且随着雷诺数

的减小，翼型的失速迎角前移，升力系数增量达到峰

值的时刻越来越前移，在扰动消失时，升力系数增量

负值的幅值越来越大。
３） 在雷诺数为 １．０×１０５ 时，在阵风扰动强度相

等的扰动强度上行时刻与扰动强度下行时刻，翼型

流场结构表现出较大差异，下行时刻翼型前缘层流

分离点相对上行时刻相对靠前，后缘分离区范围相

对较大。 这两者导致下行时刻翼型阵风响应的升力

系数增量相对上行时刻小，形成一个不封闭的迟

滞环。
低雷诺数条件下，翼型的阵风响应幅值相对于

常规雷诺数有所减小，气动响应特性相对于阵风变

化有一个相对滞后，这对太阳能飞机这类低雷诺数

飞机的结构设计与飞行控制提供了相应的指导。
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