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摘要 通过对直升机旋翼尾迹分析方法现状的考查

,

提出相应于
“

自 由 尾

迹
”

的
“

约束尾迹
”

概念
,

设想 了在约束条件 限制下进行尾迹分 析 的一类新 方 法

—
约束尾迹分析法

。

其基本点在于通过实验分析
,

建立 可靠的尾迹约束条件
,

既可克服预定尾迹分析的局限性
,

又 可克服 自由尾迹分析过于理想化的缺点
。

其 目的是减少计算量
,

提高计算结果的可靠性
。

关键词 直升机
,

旋翼空气动力学
,

涡流理论
,

尾迹
。

A b s t r a e t B a s e d o n a e o n e i s e r e v i e w o f s t a t e 一o f 一 t h e 一 a r t o f t h e

m e t h o d o l o g y f o r a n a ly s i n g t h e w a k e f l o w s b e h i n d h e l i e o p t e r r o t o r s , a n o -

v e l id e a f o r t h e “ e o n s t r a i n e d w a k e m o d e l " p e r t a i n i n g t o t h e e o n v e n t i o n a l

f r e e w a k e m o d e l 15 P r o p o s e d
.

T h e e o n s t r a 至n e d w a k e a n a ly s i s 15 e o n e e i v e d

i n w h i e h t h e w a k e a n a ly s i s 15 p e r f o r m e d u n d e r t h e l im i t a t i o n o f e e r t a i n

e o n s t r a i n t s i m p o s e d o n t h e w a k e
.

T h e e s s e n e e o f t h e i d e a 15 t o l a y t h e

f r e e w a k e a n a ly s i s o n a v a i l a b l e p h y s i e a l u n d e r s t a n d i n g s , a i m i n g a t a r e -

m a r k a b l e re d u e t i o n o f e o m p u t a t i o n a l e f f o r t s a n d a s i g n i f i e a n t im p r o v e -

m e n t o n t h e r e l i a b i l i t y o f t h e p r e d i e t i o n s
.

K e y w o r d s h e l i e o p t e r s , r o t o r a e r o d y n a m i e s, v o r t e x t h e o r y
,
w a k e s

.

、

引 言

旋翼作为直升机关键部件
,

其气动特性的研究分析自然地成为直升机空气动力学最

基本的课题
。

直升机技术的进步在相当程度上受限于人们预计旋翼流场及载荷 的 能力
。

这涉及到直升机操纵
、

振动
、

噪声
、

部件 的疲劳寿命等问题
,

从而影响整机的飞行性能
、

服务 品质
、

可靠性与经济性
。

有能力独立研究和设计直升机的公司必须拥有一套旋翼流

场
、

载荷计算方法
,

并与先进 的试验技术相匹配
。

在旋翼实验技术格外落后的我国
,

发

展一套包括各种飞行状态的旋翼气动特性分析方法尤为必要
。

旋翼气动特性分析方法有动量理论
、

叶素理论
、

涡流理论
、

速度势与加速度势方法

以及新兴的计算流体动力学方法
,

其中最重要的是涡流理论
。

涡流理论 (也称尾迹分析

法 ) 的基础是 J o u k 。二sk i 在本世纪 20 年代前后建立的
。

西方的早期研究 主 要有 Bet z 、

1 9 3 5年 6 月 18 日收到
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Gl au er t
、

G o

l’a st e ;。 等人的工作
。

直至 50 年代后期涡流理论才得到普遍重视
,

并 开始

将注意力集 中在尾迹模型上
。

经过 30 余年的发展
,

利用固定涡系的经典涡流 理 论已经

很成熟
‘” 2〕。 60 年代中期发现经典理论求得 的诱导速度分布不能给出精确的高阶载荷

,

国

际上遂转向畸变尾迹的涡流理论研究
。

然而 由于涡运动问题的极度困难与旋翼问题的待

殊复杂性
,

20 来年努力也 只在一些较简单问题上取得公认的成熟结果
,

如悬停状况
〔“ , 芬〕。

至于一般飞行状况
,

尚未建立起一致认可 的供科研设计使用的程序
。

旋翼畸变尾迹的研

究在今后相当长一段时间内仍将是直升机界首要的课题
。

在国内直升机设计与科研单位

仍沿用王适存广义涡流理论
见5“。

在需要桨叶气动载荷分布细节与尾迹流场情 况 时
,

这一

理论 的缺陷是明显的
。

畸变尾迹方面
,

国内尚处于初步 了解阶段
。

航空工业部直升机设

计研究所作了首次尝试
〔6“,

引进了 S ad l e r 〔7〕的自由涡系概念
。

S ad le r 应用一个 类 似 于

旋翼起动的过程产生 自由尾迹
,

计算工作量非常大
,

计算结果也不可靠
〔幻

。

直升机设计

研究所的方法因同样原因实际上未能投入设计使用
。

所以须开辟一条新途径进行畸变尾

迹的研究
。

二
、

旋翼尾迹分析方法的现状

G es so w 指 出
,

理解与预计直升机特性的关键在于了解旋翼 尾 迹 行 为
〔的

。

Jo n e s
在

A G A R D 报告中对涡流理论的核心内容 (尾迹 ) 作了描述〔, 。〕: “

缓慢运动的流体被旋翼

大角度偏转
,

而产生这一流动的涡系则纠结为错综复杂
、

徐缓畸变的茧层
,

依附在旋翼

附近
。 ”

旋翼尾迹空气动力学的发展过程就是对尾迹茧层 认识深入和模拟能力 加 强 的 过

程
。

起初
,

尾迹 的处理是理想化 的
,

如旋翼悬停情况
,

把尾迹简化为一圆柱
,

旋翼被假

设 为具有无 限片微桨叶的作用桨盘
。

涡线是绕圆柱的螺线
,

等距且不收缩
,

规整地布置在

圆柱面上
。

涡系是连续 密布的
,

螺线螺旋角由旋翼平均入流决定
。

在定常前飞时
,

远前

方来流使圆柱后倒某个角度而成为倾斜圆柱
,

涡系则布置在斜柱面上
。

上述经典尾迹显然

与实际尾迹情况差别很大
。

尾迹畸变的含义一方面指实际尾迹与经典尾迹的差异
,

另一

方面指旋翼尾迹的不稳定现象
。

作畸变尾迹研究时要计入尾迹收缩
、

变形及随时间的变

化
,

使得 出的尾迹更接近 于真实尾迹
。

L an d g r e b e 曾指 出
“

旋翼尾迹是旋翼性 能 预 计

的关键
” 〔”〕

。

自 L a n d g r e b e 〔“〕全面评述后
,

凭借先进测试技术与计算能力的不断发展
,

对旋翼尾

迹行为的认识与预计能力有了显著进步
,

开发了一些有实际使用价值的程序系统
。

但方

法上并没有超出 L an d g r e b e 总结的范围
,

主要仍是 白由尾迹分析法与预定尾迹分析 法
。

这两类方法原理都不复杂
,

施行过程却各有困难
。

自由尾迹分析试图 以一种 运 动 学上
“

自由
”

的方式来计算真实流场
,

即涡元按涡系本身诱导速度与来流速度 的合速度运动并

形成 自由涡系
,

通过涡系形状与位置同旋翼桨叶载荷间的相互迭代而取得收敛结果
。

涡

元诱速 由涡系按 Bi ot 一 S av ar t 定律计算
,

这是 自由尾迹分析法计算量大的主要原 因
。

涡

系与桨叶载荷间的相容迭代也需进行大量计算
,

某些情况还须与桨叶的弹性运动 耗 合
。

由于涡运动知识不全面
,

对涡系的模拟往往不够准确而导致尾迹迭代过程的数值特性不

良
。

理论上 自由尾迹分析适用于任意旋翼及任何 飞行状态
,

但实际上能用这种方法计算

的还只是少数情况
。

1 9 6 9 年 cl ar k 〔’幻给出了悬停间题 的白由尾迹空间迭代算法
。

在随桨叶旋转的 坐标
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系上看悬停尾迹是定常的
, C l ar k 先假定一个锅系形状

,

并保持时间静止
,

逐步移动涡

系
,

使之满足定常的自由涡面条件
。

1 9 85 年 Bl i ss 〔’句在涡系离散化中引用曲涡元
,

并通

过影响系数矩阵的建立进一步发展了Cl ar k 的方法
。

由于旋翼前飞时其桨叶载 荷 与尾迹

均随时间变化
,

故空间迭代计算法只局限于悬停问题的求解
。

而前飞自由尾迹的求解只

能在时域上进行
,

这主要有尾迹相容迭代与起动过程 两 种方式
。

1 9 6 9 年 L a n d g r e b e 〔“〕

提出悬停和定常前飞情况下的尾迹相容迭代分析
。

先假定一个载荷分布租尾迹形状
,

利

用 B沁 t 一S a v ar t 定律计算出涡系本身的运动速度
,

在桨叶旋转一个 步 长 到 达 新 方 位

时
,

涡系产生位移与变形而取得新的形状
。

桨叶每运行一周 ( 3 60
’

)可得到一周 内各个方

位角处的尾迹
。

当桨叶在不同方位角下的尾迹与前一周相应方位角处 的尾迹在形状
、

位

置上 出现重复时
,

即认为尾迹在给定载荷下的迭代求解收敛
。

尾迹收敛后重新计算桨叶

载荷与桨叶弹性运动
,

再重复作尾迹迭代
,

直到尾迹收敛的同时桨叶载荷与桨叶运动也

取得收敛结果
,

即最后的载荷尾迹相容解
。

这一工作成 为 L a n d ; r e b e 20 余年尾 迹理论

研究的基础
,

代表了西方大部分自由尾迹分析程序的共同思想
。

自由涡系求解的起动过

程概念是 1 9 7 1 年 S ad le r 〔7〕
提出的

。

开始时桨叶静止
,

没有尾随涡系
。

当旋翼起动 桨叶

承受载荷时
,

涡段逐渐从桨叶后缘拖 出或脱落
,

并以当地速度运动
。

桨叶每前进一个步

长计算一次载荷并添加一批涡段
,

直到建立起足够长的稳 定 的 周 期 性 尾 迹
。

1 9 7 5 年

S c o ll y 〔’5 〕提出桨尖涡核内涡量分布的修正公式而改进了桨尖涡诱导速度计 算
,

部 分 地

避免了自由尾迹分析中通常遇到的数值问 题
。

1 9 8 0 年 Jo h ns on 〔‘幻在 S cu l ly 工作 的基

础上建立起一套旋翼空气动力学和动力学的综合分析程序
,

并证明了动力学因素对 自由

尾迹分析的重要性
。

1 9 8 3 年 E g ol f 与 I-a
n d g re be 〔’7 〕选择某种特征旋翼进行 自由 尾 迹

分析
,

讨论了特征量对旋翼尾迹以及载荷的影响
,

并将尾迹分析结果总结
、

拟合成一系

列公式
,

可依据旋翼参数 和飞行条件确定尾迹形状函数与幅值函数
,

两者相乘得出尾迹

形状
。

以上列举的文献均采用由尾随涡与脱落涡构成的涡网格描述尾迹涡系
。

这种传统描

述方式是为求解桨叶气动载荷与旋翼流场服务的
,

提供的尾迹涡系信息极为有 限
。

1 9 8 7

年 Bl i s s 〔’“〕首次在前 飞旋翼尾迹中引进等环量线簇描述尾迹
,

初步研制出全展向自由尾

迹分析程序
,

在大速度前 飞问题中取得了令人鼓舞的成功
。

等环量线的疏密程度与走向

直观地提供了尾迹涡系的分布情况〔图 1( a )〕
。

等环量尾迹描述使尾迹结构精 细化
,

使

我们对旋翼流场产生一些新认识
。

如大速度前飞时前行侧不存在强集中涡
,

桨叶根部一

般有桨根涡
,

前行侧桨叶尖部存在负尖涡
,

甚至涡量可以先集中再分散等〔图 1 ( b ) 〕
。

图 1

( a 少中虚线为桨叶附着环量最高点的连线
。

自由尾迹分析的可靠性仍然悬而未决
。

1 9 8 3 年 H oo p e r 〔’. , 系统地分析了几种 机 型

载荷实测结果
,

并与美国几大公司旋翼载荷预测程序运算结果作比较
,

发现实测载荷特

别是致振谐波分量间具有惊人的相似性
,

而计算结果基本上未能指出这一特性
。

H 。。 p er

将之归于尾迹结构模拟的失误
。

E g ol f 与 L an d g r e b e 则强调桨叶载荷对尾迹形状 的变

动非常敏感
〔川

。

在 N A S A 兰利中心提供了实测数据后
,

旋翼入流方面的比较 也 已进

行
。

1 9 8 8 年 H oa d 等
‘

钩比较了文献〔14
, 1 6 , 1 7〕的方法的计算结果

,

发现相互之间出入

较大
,

与实测数据比较也有重大差别
。

C h a r l e s
等

〔8 〕
对文献〔7

, 1 5〕的方法作了同样的比

较
,

得出类似的结论
。

入流方面的差别也被认为是尾迹模拟的失误
,

而尾迹模型的离散
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’’

一

澎
, 。

.

““

图 1 等环量线尾迹
厂’“〕

( a ) 示 意图
: ( b ) 大速度前 飞状态

。

精细化将平方倍地增加计算量
,

如 F 卯 If
“1〕求解全网格 自由尾迹只能在 N A S 八最先进的

计算机 C r a y 一2 上进行
,

这就使得 自由尾迹分析无法进入设计领域
。

所有在程序运行开始时
,

按某种预先确定的 与桨叶载荷无关的模式由输入参数给出

的尾迹都可称为预定尾迹
,

由此预定尾迹分析就避免了自由尾迹分析所需的尾迹计算工

作员
。

预定尾迹包括实验预定尾迹
、

经验预定尾迹及理论预定尾迹
。

实验预定尾迹是从流场显示实验中总结出来的
。

先找到一组可 以大致反映涡线布置

规津的方程
,

尔后从实验数据中概括 出方程参数随桨叶设计参数与飞行参数 的 变 化 关

系
。

显然这需要做大规模的实验
,

而旋翼尾迹流动 显示实验由于测量对象的高速转动以

及由此引起的尾迹复杂性
,

往往遇到难于克服的困难
,

技术要求高
,

费用昂贵
,

不可能

对汀 一种旋翼气动设计都进行大范围实验而总结 出一套方程和经验公式
。

实验预定尾迹

分析成功的例子有酉科斯基公司的棍合环斌悬停分析程序 (C C H A P I ‘“称
.

它 是 L an d -

g r 。b 。 等人在G r a y L 2 3 ,
发现的旋翼忿停尾迹结构墓础 卜改进的结果

。

G ,
·

a y 的尾迹结构原

来只适用于线性扭转的矩形桨叶旋翼
.

环 猛藕合技术可将其推广于不同平面形状与非线

性扭转的旋翼
。

贝尔公司的实验预定尾迹分祈法匕很 成 功 二‘〕。 I咬oc u r e 卜
““等人改 进了

L :、: d g ,
·

。
·

b 。 “5 二的早期结果
,

提出用拉力系数而不 是用文献赶2 5〕的拉力系数与旋翼实度之

比作为一个基本参数
,

得出的经验公式虽与西科斯基的公式不相同
,

但都取得了满意的结

果 即便是悬停这一最简单的 飞行状祝
,

实验预定尾迹也局限于少数几个参数
,

如展弦

比
、

拉力系数
、

桨叶片数
、

桨叶线性扭转角等
。

至于前飞状况与其它飞行状况
,

尚未能

建立实验预定尾迹
,

甚至还没有一套完整的尾迹数据
。

经验预定尾迹相当程度上依赖于工程技术人员的经验 以及对问题的侧重面
,

部分地

也依靠实验
。

典型的如 Si 二。n s 扛“6三 的悬停及小速度前飞尾迹模型及 B e dd o e s 〔“7〕的 求 解

高阶谐波载荷的尾迹模型
。

这两个模型 己在文献犯 8
,
2筑 中应用

,

计算结果及 改 进前景

均不理想
。

理论预定尾迹
,

如广义尾迹
’
下

一

所给出的一组公式是 自由尾迹分析结 果 的 再

处理
。

再如文献〔1 6
,
2 8〕中将悬停买驮预定尾迹推广

二

得到小速度前飞尾迹公式
。

也可以

把经典尾迹看作理论预定尾迹
。

预定尾迹只关心涡系在空间的布置而不涉及涡系的运动

过程与其形成细节
,

这对深入了解旋翼尾迹行为泛不利的
。

鉴于计算机技术与实验技术不断进步
,

自山尾迹分析
一

与预定尾迹分析模拟的精细化
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与由此而来的计算结果可靠性将获得显著改进
。

但 目前这两种方法都存在不可克服的缺

点
,

不能满足工程应用上的需要
。

设计部门希望能研 制出应用范围广泛
,

计算量小
,

简单

而且可靠的尾迹计算方法
,

看来只有通过方法上的更新才能达到上述目标
。

三
、

约束尾迹分析的设想

引用约束概念
,

尾迹方法可更 自然地划分为 自由尾迹与约束尾迹
。

后者可进一牛分

为部分约束尾迹与全部约束尾迹
。

全部约束尾迹即为预定尾迹
,

部分约束尾迹则简称约

束尾迹
。

所以尾迹方法较合理的分类 应是

自由尾迹

!
空间迭代

时域迭代

部分约束尾迹 (简称约束尾迹 )

迹迹迹定定尾尾尾定预预预验验论经理实
l
、趁raL

!
、

l
|11

又约束尾迹{全约束尾迹 ( 即预定尾迹 )

在 自由尾迹分析过程 中
,

每次迭代须运用 B iot 一S av ar t 定律算出尾迹涡系 在 涡 元

两个端点的诱导速度
,

诱导速度与 自由流速的合速度乘以时间步长即得出涡元端点的位

移
,

由此确定了涡元的新位置
。

当所有涡元均取得新位置时
,

一次迭代即告完成
。

这里
,

涡元的运动是 自由的
。

计算点 (涡元端点 ) 有三个 自由度无约束作用
,

整个 尾迹因此称

为自由尾迹
。

如果计算点的运动受某些条件限制
,

在此限制下涡段不再按上述方式确定

新位置
,

则涡元的运动就认为是非自由的了
,

它承受了约束
。

整个尾迹的运动也是非 自

由的
,

这时尾迹便成为约束尾迹
,

其限制条件则是施加于尾迹的约束条件
。

例如在具有

轴对称尾迹流的悬停情形
,

假定涡元在一旋转柱面
r 一 f (劝上运动 ( r 为旋 翼 径 向 坐

标
, :

为轴向坐标)
,

涡元在该柱面上的运动情况却是未知的
,

涡元在柱面上的运动是 自

由的
,

但整体而言却已承受了约束条件
r 二 f ( z )

,

这时尾迹就是约束尾迹
。

所谓约束尾

迹分析就是基于物理事实提出可靠的约束条件
,

在该约束下实施尾迹分析
。

包括诱速计

算
、

尾迹畸变
、

收敛检测
,

最后得出旋翼流场
、

载荷分布及飞行性能
。

约束作为限制条件可以是几何约束也可 以是运动约束
,

但没有必要具备严密的动力

学意义
。

几何约束提供了涡元位置的制约关系
,

可直接用于确定迭代中尾迹的变迁
,

如

已知 z 坐标
,

便可从
r 一了( : ) 中得出 r 坐标

。

运动约束则给出涡元运动 速 度之间或速

度与位置之间的制约关系
。

这时涡元运动速度的某些分量可从约束条件中得到
,

因而摆

脱了由涡系遵从 Bi ot 一 S av ar t 定律诱导的单一方式
。

总之在约束尾迹分析中最 重 要 的

一点是尾迹迭代过程中涡元位置变迁不一定全部 由 Bi ot 一 S a
二 rt 定律求诱速再 对 时 间

积分那样一条途径
。

约束尾迹分析的实质意义在于将尾迹分析放置在已知的物理了解基

础 七
,

而使尾迹分析更为实际更加可靠
。

因此要求给 出的约束条件切合物理实际
,

足够

准确地反映 出尾流的某些特征
。

当桨尖涡存在并在尾迹流 中占主导地位时
,

约束一般对

桨尖涡建立
,

祸系其余部分可适 当简化
。

约束尾迹分析可望在尾迹分析上有如下改进
:

( 1 ) 无须计算涡系运动的全部三个诱导速度分量
,

可避免所取涡系模型的某 些 缺

陷
,

甚至可弥补涡运动模拟的不准确性
。

如直线涡元离散曲线涡 时
,

应 用 B iot 一

S av ar t



A 1 1凡 航 空 学 报 第 1飞卷

定律 i 卜算径向与周向诱速分量将产生较大误差
,

通过约束尾迹可望得到克服
。

( 2 ) 根据 目前实验技术所得结果
,

对尾迹给予合理的约束
,

可大量减少计 算 工作

量
,

并可克服 白由尾迹分析中忽略气流粘性及离散过程中产生的误差
,

而使计算结果更

加可靠
。

( 3 ) 约束尾迹分析可克服预定尾迹限制太严的缺点
。

它便于将已有的预定尾 迹 推

广
,

给出适当的约束条件
,

可使该预定尾迹适用于各种几何形状桨叶及不同旋翼构造型

式的尾迹分析
。

此外
,

当实验数据尚不足以总结预定尾迹时
,

约束尾迹分析却可充分利

用已有的实验结果
。

约束尾迹分析的设想已成功地实施于悬停状态
,

得到了悬停旋翼的约束尾迹分析方

法 CW A H R ￡5 。〕它假定悬停尾迹在 自身涡系作用下保持一稳定且逐渐收缩的边界
,

并通

过预定尾迹方程
缸2 5〕导出尾迹边界的双段指数律

{ A + ( 1 一 A ) e x p (一久z / K 办 , > 2 “K 汀N
,

r ~ 谧

( A + 粗 一 A ) e x p {一入〔: 一 2 “ (K
;
一K 户/ N 口 /厂

,
} 二 〔2 二K

,

/ N 。

这就是 C W A H R 的几何约束条件
,

K
: 、

K
: 、

入
、

A 为预定尾迹参 数〔
砂。 ,

N
矛

为 桨

叶片数
。

涡元端点的轴向与周 向诱导速度分量 汽
, u 。 由 B io t 一 S av ar t 定律算 得

,

径向

分量 。 :

由上式求导后给出
。

桨叶由一根升力线代替
,

计算尾迹变迁采用一种称 为 加 速

畸变的新格式
。

尾迹收敛可直接对尾迹形状检测
,

也可由附着环量检测作间接判断
,

即

要求 j 与 j 十 1 次迭代的环量分布总误差 E ,
满足下式

:

E 。一艺 ( : 公少一 r ‘。)
‘

/ : ( r ‘石。
2

( 。一 5
.

。又 1。
一 ,

表 1 给出某典型旋翼模型分别以预定尾迹与经典尾迹尖涡作起始尖涡时环量总误差随迭

代次数的变化
,

收敛之快与精度之高在旋翼尾迹计算中是前所未有的
。

对同例所作的 自

由尾迹分析表明经过 20 多次迭代后才勉强取得环量收敛〔“8“,

由此可见计算 量在约束尾

迹分析中得到大量削减
。

此外收敛环量分布与尾迹坐标在两种起始尖涡下并无差别
,

说

表 1 典型旋翼迭代过程的环量总误差E 。

蕊贾矿一
~

进些乙
{

预定尾迹尖涡 6 火 1 0 一 , 7
.

1 x 10 一 4 7
,

5 x 10
一 5 ) 1

.

2 欠 10 一 5 } 4
.

8 x l 0 一。! 2
.

2 x l 0 一 7 } 2
.

l x l o 一 7

经典尾迹尖涡 5
.

2 义 1 0 一2 } 1
.

7 x 1 0一 2 } 1
.

9 K 10 3
1

7
.

8 欠 1 0 一石 } 2
.

l x 1 0 一 4 { 2
.

7 x 10
一
5 1 8

.

l x 10 一 7

明 CW A H R 对起始尖涡一定程度上的不敏感
。

图 2 给出一两叶模型旋翼的 载 荷 计 算

结果
,

并与 K oc u r e k 〔2 引的预定尾迹分析结果比较
。

图 3 是一梯形桨 叶 旋 翼 桨 盘下方
之 / R 二 一。

,

4 5 处平均诱速径向分布实测结果
〔“‘〕
与计算结果 的 比 较

,

表明了 C WA H R

对预定尾迹的扩展能力
。

总的看来
, C W A H R 收敛快

,

精度高
,

充分发挥了预定 尾迹

与自由尾迹的优点
,

在载荷
、

流场与性能方面均有较强的预测能力
。

本文兼作南京航空学院与中国空气动力研究与发展中心协作课题《旋翼气动特性研

究》技术报告之一
,

委方代表是该中心的陈作赋博士
。
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C T

. C r 二 0

0 0 5 1包

测 最结果

0 0 3 2 0 (N ASA T N 3 6 8 8 )

K o e u r e k Z‘ )

CWA H R
声声弓州左 1 习, rrr

一一

、
_ _

阵
。。

一一

、之蕊二才二三黑黑
}}} 1 1 ) 1 111

、以朴七丫

粼
图 2 两叶模型旋翼桨叶

载荷分布的比较

图 3 梯型桨叶旋翼在
z / R = 一 0

.

45 截面上

平均轴向诱速的径向分布 ( 。? 。二 8o )
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