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摘　 要：提出一种嗡鸣响应分析的 ＣＦＤ ／ ＣＳＤ 耦合方法，并采用气动结构松耦合技术研究了无尾飞翼

无人机的方向舵嗡鸣响应及其引起的副翼、升降舵及襟翼的振动时域响应特性。 首先建立较为详细

的无尾飞翼无人机结构模型和气动模型，基于雷诺平均的 Ｎ⁃Ｓ 方程建立流体控制方程和结构动力学

方程的耦合求解技术；气动与结构耦合交界面精确匹配，并选取三维插值技术进行耦合界面结构变形

位移与气动力载荷数据的传递；基于 ＬＵ⁃ＳＧＳ 子迭代的时间推进技术和 ＨＬＬＥＷ 的空间离散方法进行

气动载荷的计算，湍流模型采用 ＳＳＴ 湍流模型；其中气动动网格变形技术采用非结构动网格，动网格

更新技术采用弹簧近似光滑和局部网格重构组合方法。 首先进行飞翼无人机气动弹性响应特性分

析，验证松耦合技术的合理性并为方向舵偏转引起的嗡鸣响应分析提供参考；其次在方向舵嗡鸣响应

分析时在方向舵转轴端部设置方向舵偏转运动的约束，基于提出的气动结构松耦合方法计算无尾飞

翼无人机方向舵偏转引起的方向舵嗡鸣和全机的方向舵、副翼、升降舵及襟翼振动的时域响应；并研

究了旋转角频率和飞行高度参数变化对飞翼无人机全机振动响应的影响。 研究结果表明旋转角频率

对方向舵的偏转响应和副翼、升降舵及襟翼的振动响应频率影响较大；而飞行高度对嗡鸣气弹响应频

率并没有影响；且方向舵是振动位移和结构变形的危险区域，研究方法及内容可为飞翼无人机工程振

动分析提供参考。
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　 　 新型无尾飞翼无人机具有大展弦比、轻质及柔

性等结构特点，大展弦比无人机在飞行过程中面临

流动分离、气动干扰等非线性现象，这使得结构响应

和气动载荷之间的相互耦合愈来愈复杂，从而产生

更加严重的非线性气动弹性问题。 为了减小或者消

除对飞行器飞行安全造成不利影响的气动弹性现

象，需要发展一种高精度气动弹性计算方法［１］。 国

内外一些飞机和导弹在试飞中发生过嗡鸣，导致飞

机结构破损。 飞翼无人机作为未来无人机发展的一

个重要方向，对其进行动气弹特别是嗡鸣振动响应

方面的研究具有较好的工程研究价值。
嗡鸣是一种发生在跨音速飞行阶段的操纵面单

自由度振动，副翼、方向舵等操纵面在一定的激波作

用下会造成这些舵面及全机性振动，即操纵面嗡鸣

问题。 国外对于嗡鸣研究开始较早，Ｐａｋ 等［２］ 对标

准 ＮＡＳＰ 机翼的嗡鸣响应特性进行了分析；Ｐａｒｋｅｒ
等［３］在嗡鸣实验方面做了不少工作，其研究结果表

明舵面是由于舵面上激波的运动和舵面振动之间的

相位差造成的；Ｄａｖｉｄ［４］运用隐式函数建立舵面偏转

状态和铰链力矩之间的数学模型；Ｆｕｇｌｓａｎｇ 等［５］ 基

于 ＣＦＤ 方法对控制面嗡鸣进行了仿真；Ｏｄｄｖａｒ 等［６］

基于 Ｅｕｌｅｒ 方程研究了跨音速流动引起的副翼嗡鸣

问题；Ｓｕ 等［７］采用等效片条的方法计算了跨音速的

嗡鸣响应问题。 国内对于嗡鸣研究较少，刘千刚

等［８］首先将 ＣＦＤ 技术用于嗡鸣研究，基于 Ｈｏｐｆ 分
岔方法分析嗡鸣及结构参数对嗡鸣的影响；史爱明

等［９］对机翼嗡鸣进行数值模拟，并验证了扰流片对

抑制嗡鸣的效应；张伟伟等［１０］ 基于 Ｅｕｌｅｒ 方程分析

了二维模型的 Ｂ 型和 Ｃ 型嗡鸣特性；杨国伟等［１１］基

于多块结构网格研究了副翼嗡鸣问题；马艳峰等［１２］
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基于流固耦合技术研究了大展弦比机翼的非线性颤

振特性。
国内外关于嗡鸣公开文献较少，且大多集中于

标准算例的验证，对于考虑详细飞机结构模型的嗡

鸣响应分析还未见公开发表；而高性能飞翼无人机

嗡鸣气动弹性响应研究需要考虑较为详细的飞机结

构模型。
本文提出一种飞翼无人机嗡鸣的 ＣＦＤ ／ ＣＳＤ 松

耦合计算方法，通过对方向舵嗡鸣特性分析验证

ＣＦＤ ／ ＣＳＤ 松耦合嗡鸣方法的可行性。 首先建立较

为详细的飞翼无人机结构模型和气动模型，采用基

于雷诺平均的 Ｎ⁃Ｓ 方程建立流动控制方程和结构动

力学方程的耦合求解技术，气动与结构交界面精确

匹配；在方向舵转轴端部设置舵面偏转运动的约束

限制，采用基于 ＬＵ⁃ＳＧＳ 子迭代的时间推进技术和

ＨＬＬＥＷ 的空间离散方法进行求解，湍流模型采用

ＳＳＴ 湍流模型。

１　 ＣＦＤ ／ ＣＳＤ 嗡鸣计算方法

气动结构耦合分析属于气动弹性力学研究范

围。 气动结构耦合迭代方法有 ２ 种：①松耦合；②紧

耦合。 因为结构动力学方程和气动控制方程的数学

形式及求解方法存在显著差异，对其进行统一耦合

求解较难以实现，气动结构紧耦合技术只适用于理

论方法研究不适合于工程分析，目前工程计算较为

通用的方法是松耦合技术，即分别独立求解结构动

力学方程和气动控制方程，在耦合界面上进行结构

变形位移和气动力双向数据的传递，并利用交错时

间推进获得气动结构耦合计算的响应。
气动弹性的气动结构耦合作用仅发生在两者的

耦合交界面上，而飞机表面的结构网格和气动网格

通常是不同的，在求解动气动弹性问题时方程耦合

是由交界面上的平衡和相容条件来引入的，故气动

弹性问题基本方程和边界条件可表示为：
ＭＵ̈ ＋ ＣＵ̇ ＋ ＫＵ ＝ Ｆ（ ｔ） （１）

　 ∂
∂ｔ∬Ω 􀭺ＱｄΩ ＋ ∬

Ｓ

（􀭺Ｇ － 􀭺Ｑｑｂ）·ｄＳ ＝ １
Ｒｅ∬Ｓ 􀭺Ｆ

Ｖ·ｄＳ （２）

σ ｓ·ｎ ＝ － ｐｎ， ｕｓ ＝ ｕＦ （３）
（１） 式为结构动力学方程，其中：Ｍ、Ｃ和Ｋ分别为质

量矩阵、阻尼矩阵和刚度矩阵，Ｕ、Ｕ̇ 和 Ｕ̈ 分别为位

移、速度和加速度；Ｆ（ ｔ） 为外部气动载荷。 （２） 式

为积分形式的非定常Ｎ⁃Ｓ方程组，其中：􀭺Ｇ和􀭺ＦＶ 分别

为对称（无黏） 项和耗散（黏性） 项；Ω 为控制体，Ｓ
为控制体表面；ｄＳ 为 Ｓ 微元的外法向向量。 （３） 式

分别为交界面上的法向力平衡和位移相容条件，其
中：σ ｓ 为结构应力；ｎ 和 ｐ 分别为表面法向量和气动

压力；ｕｓ 和 ｕＦ 分别为结构和气动面的位移。
基于 ＣＦＤ ／ ＣＳＤ 松耦合技术，采用时间推进技

术耦合求解方程（１） ～ （３），开展无尾飞翼无人机方

向舵嗡鸣气动弹性响应研究，其中在进行嗡鸣响应

分析时方向舵的舵面旋转运动约束施加在飞翼无人

机结构模型的方向舵转轴的端面。

２　 飞翼无人机模型

无尾飞翼无人机采用内、外翼飞翼布局，翼身高

度融合，翼展 １５ ｍ，机翼面积为 ２３􀆰 ５ ｍ２，平均气动

弦长为 １ ６６１􀆰 １ ｍｍ，机身结构为半硬壳式的，由横

向隔框、纵向肋及上下蒙皮构成；机身结构中共有 ８
个框，４ 根肋；内翼结构由壁板、大梁、翼肋组成，内
翼有 ４ 根梁、６ 个肋，内翼后缘布置一个舵面为襟

翼；外翼结构由 ３ 根梁和 １６ 根肋组成，前梁之前为

前缘，前缘通过前梁缘条与主翼盒蒙皮搭接，后梁之

后为舵面，外翼后缘共有 ３ 个舵面，从外向内依次是

方向舵、副翼和升降舵，外翼结构从翼展 ２ ５００ ｍｍ
到 ７ ５００ ｍｍ 处，外翼半展长为 ５ ｍ；外翼肋包括普

通肋和加强肋。 无人机结构模型材料为 ＬＹ２０２４，材
料属性如下：密度 ２ ７７０ ｋｇ ／ ｍ３，弹性模量为 ７１ ８００
ＭＰａ，泊松比为 ０􀆰 ３３。 无尾飞翼无人机模型如图 １
所示。

图 １　 飞翼无人机全机几何模型

飞翼无人机嗡鸣响应计算采用半模，采用细网

格建模有利于气动结构数据的高精度耦合传递，图
２ 为飞翼无人机翼肋、翼梁有限元离散的局部网格

·９８５·
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放大图，从图中可看出翼梁与翼肋连接处网格质量

好，模型采用对称约束方式，方向舵前缘及转轴处网

格需要加密，图 ３ 为飞翼无人机前 ４ 阶模态图，从图

中可看出前 ４ 阶模态频率分别为 ６􀆰 ３６ Ｈｚ、２２􀆰 ０３２
Ｈｚ、２９􀆰 １５５ Ｈｚ、６４􀆰 ４５５ Ｈｚ，ＣＦＤ ／ ＣＳＤ 气动结构计算

的耦合面包括机身、内翼、外翼、方向舵、副翼、升降

舵和襟翼。 图 ２　 半模局部结构网格示意图

图 ３　 飞翼无人机前 ４ 阶模态频率

３　 气弹响应

首先采用 ＣＦＤ ／ ＣＳＤ 松耦合方法计算无尾飞翼

无人机的气弹响应，计算状态为 Ｈ ＝ ６ ｋｍ，Ｍａ ＝
０􀆰 ８２，气动结构耦合计算时间步长为 ０􀆰 ０００ １ ｓ，气
动收敛误差为 １×１０－６，基于雷诺平均的 Ｎ⁃Ｓ 方程模

拟气动力，湍流模型采用 ＳＳＴ 湍流模型，采用基于

ＬＵ⁃ＳＧＳ 子迭代的时间推进技术和 ＨＬＬＥＷ 的空间

离散方法进行求解，动网格更新技术采用弹簧近似

光滑和局部网格重构组合方法。
图 ４ 和图 ５ 分别给出了外翼梢前缘点及不同舵

面位置的位移和加速度响应。 图 ４ｂ）为不同舵面的

位移响应，从图中可看出各个舵面的位移响应逐渐

收敛；且方向舵与副翼、升降舵及襟翼相比有较大的

响应位移。 图 ５ 为不同位置的加速度响应。

　 　 　 　 　 　 　 　 　 图 ４　 不同位置位移响应 图 ５　 不同位置加速度响应

　 　 图 ６ 给出了不同高度下不同舵面位置的振动位

移响应，其中图 ６ａ）为不同高度下的方向舵振动位

移响应，从图中可看出不同高度下的方向舵响应逐

渐收敛；且随着高度的增加，方向舵振动响应幅值有

所减小；副翼、升降舵及襟翼的振动位移响应也有同

样的趋势。

·０９５·
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图 ６　 不同高度下位移响应

４　 方向舵嗡鸣响应

方向舵嗡鸣响应分析时方向舵旋转的约束模型

如图 ７ 所示，进行嗡鸣响应分析时舵面的约束施加

在飞翼无人机半模的结构模型中，对方向舵转轴的

２ 个端面分别在柱坐标系下施加约束，柱坐标系定

义如图 ７ 所示，其中方向舵的旋转方向定义在柱坐

标系的 Ｙ 方向，在方向舵嗡鸣响应分析中同时也对

机身根部施加固定约束。

图 ７　 方向舵偏转运动约束

本文的飞翼无人机方向舵舵面运动方程为：
β（ ｔ） ＝ β０ ＋ βｍｓｉｎｗｔ （４）

本文平均舵面转角 β ０ ＝ ０􀆰 ００，最大舵面转角 βｍ ＝
１０􀆰 ０°。

采用 ＣＦＤ ／ ＣＳＤ 松耦合技术计算无尾飞翼无人

机的方向舵嗡鸣响应，气动结构耦合计算时间步长

为 ０􀆰 ００１ ｓ，气动收敛误差为 １×１０－６，基于雷洛平均

的 Ｎ⁃Ｓ 方程模拟气动力，湍流模型采用 ＳＳＴ 湍流模

型，采用基于 ＬＵ⁃ＳＧＳ 子迭代的时间推进技术和

ＨＬＬＥＷ 的空间离散方法进行求解，动网格更新技

术采用弹簧近似光滑和局部网格重构组合方法；方
向舵嗡鸣响应分析的给定计算状态参数为： Ｈ ＝ ６

ｋｍ，Ｍａ∞ ＝ ０．８２，ω ｎ ＝ ２０ Ｈｚ，α ＝ ０°，ξ ＝ ０，Ｒｅ ＝ １􀆰 ７ ×
１０７。

图 ８　 方向舵不同位置嗡鸣响应

图 ８ 为给定计算状态下方向舵舵面偏角随时间

的响应历程。 从图中可看出开始时各个位置检测点

的偏角响应幅值均较大，是由于刚开始不稳定；随着

时间的推进偏角响应幅均在 １０°左右；而且可看出

方向舵外梢的偏角响应幅值整体最大，内梢偏角幅

值较小；且从外梢到内梢偏角响应幅值有减小的趋

势，这说明方向舵外梢整体变形较大，这也可以从方

向舵的结构变形云图图 ９ 中可以看出来。

图 ９　 飞翼无人机结构变形云图

·１９５·
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从图 ９ 的结构变形云图可看出，计算终了状态

时方向舵变形最大，方向舵外梢部是结构危险区域，
而副翼受影响与方向舵比较小，升降舵、襟翼、机身、
内翼结构变形最小，而从结构变形动画也可发现方

向舵是结构变形的危险部分。
为了更清楚地观看方向舵偏转引起的结构变形

情况，本文采用动画分析方向舵的变形和振动响应，
如图 １０ 所示，本文仅仅给出计算过程的 ４ 帧状态；
从图中可看出不同时刻方向舵的位置和变形区域有

所不同。 图 １１ 给出了飞翼无人机方向舵气动结构

耦合嗡鸣计算的表面极限流和矢量图。

图 １０　 不同时刻方向舵舵面结构变形

图 １１　 飞翼无人机气动特征

图 １２　 方向舵不同位置振动响应

图 １２ 为全机各舵面相对机身振动的时域响应

历程，从图中可看出升降舵的响应位移幅值整体较

大，升降舵在方向舵偏转引起的振动响应最为剧烈；
襟翼的振动响应位移与其他各个舵面相比最小；而
方向舵与副翼的振动响应位移与升降舵相比不太

剧烈。

图 １３　 不同 ωｎ 下方向舵嗡鸣响应

图 １３ 为不同旋转角频率下方向舵的内外梢偏

角的时间响应历程，从图中可看出不同的旋转角频

率对方向舵的外梢及内梢偏角响应的频率都有较大

的影响；且随着旋转角频率的增大，偏角的响应频率

也增大；与内梢偏角响应历程相比，外梢的响应更为

剧烈。
图 １４ 为不同方向舵旋转角频率下全机各个舵

面的振动位移响应历程。 从图中可看出旋转角频率

变化对方向舵、副翼、升降舵及襟翼的振动位移响应

频率也有较大的影响；且随着方向舵旋转角频率的

增大，各个舵面振动响应频率也增大。 由图 １４ａ）可
看出方向舵的振动位移响应比较规则，这主要是由

于方向舵偏转是在一定的振动周期规律进行的，所
以引起的振动响应也在一定的幅值范围。 而副翼、
升降舵及襟翼的振动位移响应不太规则；且副翼与

升降舵及襟翼相比有较大的振动响应，这主要是因
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为副翼比升降舵、襟翼更远离翼根。

图 １４　 不同 ωｎ 下全机位移

　 　 图 １５ 为不同飞行高度下方向舵的内外梢偏角

的时间响应历程，从图中可看出不同的飞行高度对

方向舵的外梢及内梢偏角响应的频率并没有影响；

图 １５　 不同 Ｈ 下方向舵嗡鸣响应

且与内梢偏角响应历程相比，外梢的响应更为剧烈，
响应幅值更大。

图 １６ 为不同飞行高度下全机各个舵面的振动

位移响应历程。 从图中可看出飞行高度变化对方向

舵、副翼、升降舵及襟翼的振动位移响应频率并没有

影响。 由图 １６ａ）可看出方向舵的振动位移响应比

较规则，这主要是由于方向舵偏转是在一定的振动

周期规律进行的，所以引起的振动响应也在一定的

幅值范围。 副翼、升降舵及襟翼的振动位移响应不

太规则；且副翼与升降舵及襟翼相比有较大的振动

响应，这主要是因为副翼比升降舵、襟翼更远离

翼根。

图 １６　 不同 Ｈ 下全机振动位移

５　 结　 论

本文通过气动结构耦合技术研究了飞翼无人机

方向舵旋转引起的嗡鸣响应及全机振动响应问题，
并分析了旋转角频率和高度参数变化对嗡鸣响应特

性的影响，得到以下结论：
１） 采用 ＣＦＤ ／ ＣＳＤ 松耦合技术能够模拟舵面偏

转引起无人机嗡鸣响应；方向舵旋转引起的嗡鸣响

应，方向舵外缘梢部的偏角响应及全机振动响应比

其他方向舵监测点都剧烈。
２） 不同的方向舵旋转角频率 ωｎ 对方向舵嗡鸣
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响应及全机各舵面的振动响应频率有较大的影响；
且随着旋转角频率的增大，气动弹性响应频率也

增大。
３） 高度 Ｈ 变化对气动弹性响应及全机各舵面

振动响应的频率没有影响；但对响应的幅值有影响。
４） 飞翼无人机方向舵结构变形在方向舵偏转

引起的嗡鸣响应最为严重，而机身、内翼及襟翼受到

的影响较小。
５） 本文仅仅研究了方向舵旋转引起的嗡鸣响

应，对于升降舵、副翼、襟翼及组合舵面旋转引起的

嗡鸣响应特性还未涉及，这为下一步研究提供了

方向。
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ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ａｎａｌｙｓｉｓ． Ｔｈｅ ｃｏｎｓｔｒａｉｎｔｓ ｏｆ ｔｈｅ ｒｕｄｄｅｒ ｍｏｔｉｏｎｓ ｗｅｒｅ ｆｉｘｅｄ ａｔ ｔｈｅ ｅｎｄ ｏｆ ｔｈｅ ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ
ｍｏｄｅｌ， ａｎｄ ｂａｓｅｄ ｏｎ ｔｈｅ ｐｒｅｓｅｎｔｅｄ ｂｕｚｚ ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｃｏｕｐｌｉｎｇ ｍｅｔｈｏｄ， ｔｈｅ ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ ｂｕｚｚ ｒｅｓｐｏｎ⁃
ｓｅｓ ａｎｄ ａｉｌｅｒｏｎ， ｅｌｅｖａｔｏｒ， ｆｌａｐ ｖｉｂｒａｔｉｏｎ ｔｉｍｅ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｉｎｄｕｃｅｄ ｂｙ ｔｈｅ ｒｕｄｄｅｒ ｍｏｔｉｏｎ ｗｅｒｅ ｓｔｕｄｉｅｄ； ｔｈｅ ｅｆｆｅｃｔｓ ｏｆ
ｒｏｔａｔｉｎｇ ａｎｇｕｌａｒ ｆｒｅｑｕｅｎｃｉｅｓ ａｎｄ ｈｅｉｇｈｔｓ ｏｎ ｔｈｅ ｖｉｂｒａｔｉｏｎ ｔｉｍｅ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｗｅｒｅ ａｌｓｏ ｇｉｖｅｎ． Ｔｈｅ ｒｅｓｅａｒｃｈ ｒｅｓｕｌｔｓ
ｓｈｏｗｅｄ ｔｈａｔ： （１）ｔｈｅ ｒｏｔａｔｉｎｇ ａｎｇｕｌａｒ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ ｈａｄ ａ ｂｉｇ ｅｆｆｅｃｔ ｏｎ ｔｈｅ ｒｕｄｄｅｒ ｂｕｚｚ ａｎｄ ａｉｌｅｒｏｎ， ｅｌｅｖａｔｏｒ ａｎｄ ｆｌａｐ
ｖｉｂｒａｔｉｏｎ ｒｅｓｐｏｎｓｅｓ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ， ｂｕｔ ｔｈｅ ｈｅｉｇｈｔ ｄｉｄ ｎｏｔ ａｆｆｅｃｔ ｔｈｅ ｒｅｓｐｏｎｓｅ ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ； （２）ｔｈｅ ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ ｒｕｄｄｅｒ
ｈａｄ ｔｈｅ ｄａｎｇｅｒｏｕｓ ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎｓ． Ｔｈｅ ｒｅｓｅａｒｃｈ ｍｅｔｈｏｄ ａｎｄ ｃｏｎｃｌｕｓｉｏｎｓ ｃｏｕｌｄ ｐｒｏｖｉｄｅ ａ ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ ｆｏｒ ｔｈｅ
ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ ｅｎｇｉｎｅｅｒｉｎｇ ｖｉｂｒａｔｉｏｎ ａｎａｌｙｓｉｓ．

Ｋｅｙ ｗｏｒｄｓ： ａｃｃｅｌｅｒａｔｉｏｎ， ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃｉｔｙ， ａｉｌｅｒｏｎｓ， ｃａｌｃｕｌａｔｉｏｎｓ， ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ ｆｌｕｉｄ ｄｙｎａｍｉｃｓ， ｅｒｒｏｒｓ， ｆｉｎｉｔｅ ｅｌｅ⁃
ｍｅｎｔ ｍｅｔｈｏｄ， ｇｅｏｍｅｔｒｙ， ｉｔｅｒａｔｉｖｅ ｍｅｔｈｏｄｓ， Ｍａｃｈ ｎｕｍｂｅｒ， ｍａｔｒｉｘ ａｌｇｅｂｒａ， Ｎａｖｉｅｒ Ｓｔｏｋｅｓ ｅｑｕａｔｉｏｎｓ，
Ｒｅｙｎｏｌｄｓ ｎｕｍｂｅｒ， ｒｕｄｄｅｒｓ， ｓｃｈｅｍａｔｉｃ ｄｉａｇｒａｍｓ， ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ ｄｙｎａｍｉｃｓ， ｔｈｒｅｅ ｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌ， ｔｕｒｂｕｌｅｎｃｅ
ｍｏｄｅｌｓ， ｕｎｍａｎｎｅｄ ａｅｒｉａｌ ｖｅｈｉｃｌｅｓ （ ＵＡＶ）， ｖｅｌｏｃｉｔｙ， ｖｉｂｒａｔｉｏｎ ａｎａｌｙｓｉｓ， ｖｉｂｒａｔｉｏｎｓ （ ｍｅｃｈａｎｉｃａｌ）；
ｂｕｚｚ， ＣＦＤ ／ ＣＳＤ， ｆｌｙｉｎｇ ｗｉｎｇ ＵＡＶ， ｌｏｏｓｅ ｃｏｕｐｌｉｎｇ

·５９５·




