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摘要：基于犖犚犈犔犛８０９翼型，研究尾翼摆角对于翼型气动性能的影响．通过对比升阻力系数的模

拟值与实验值，排除了网格质量对翼型气动性能的影响，验证了利用犛－犃（犛狆犪犾犪狉狋犃犾犾犿犪狉犪狊）湍流

模型对风力机翼型进行计算的有效性，确定了合理的模拟方案，分析了翼型的气动性能．在此基础

上，将犛８０９翼型进行了尾缘变形，生成犛８０９上摆－５°、下摆５°、１０°及１５°这４种变形翼型．再利用

犆犉犇（犮狅犿狆狌狋犪狋犻狅狀犪犾犳犾狌犻犱犱狔狀犪犿犻犮狊）软件对它们进行数值计算，分析了各个翼型升阻力系数及流场

特性．研究表明，随着尾缘下摆角度的增加，变形翼型上下表面压差逐渐增大，下摆翼型在升阻力特

性方面有较大改善．但随着翼型下摆角度的增大，翼型产生分离涡的攻角却随之减小，更易失速．而

上摆翼型升阻力特性及失速特性均不如原始翼型．
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　　风力机在目前已建成的旋转机械中直径最大，

然而随着单机功率的增加，其叶片长度也随之越来

越长，这就会引起风轮叶片的弯曲变形，最终导致气

动性能的变化［１］．研究表明，当风力机叶片长度增加

至３０犿以上时，叶片会产生柔性特性，再加上叶片

本身材料的强度较高且模量较低，其几何非线性特

性将会明显变强；而当叶片长度增加至６０犿以上

时，尾缘由于同时受到气动力和结构力，在时域范围

内会出现截然不同的非定常特性［２－３］．

近年来，对翼型尾缘摆角的研究主要集中在飞

行器方面，然而对于风力机方面的研究相对偏向于

叶片材料及控制等方面［４－９］．１９９９年，犃狀犱狉犲狑等
［１０］

第一次将主动控制变形叶片技术应用在风力机叶片

上，其对变形叶片的研究重点在于不同弯扭结合的

叶片设计方式，而不改变叶片的整体结构，文献

［１１－１４］给出了新型适应性叶片，主要将叶片展向

进行了适当的弯扭设计，但是并未涉及翼型尾缘变

形后引发的气动效应．

本文选取犖犚犈犔犛８０９翼型
［１５］，通过数值模拟

商用软件研究不同攻角、来流风速和尾缘角度对其

气动性能的影响，并对比变形翼型与原始翼型的升

阻力系数及流线图，分析了变形翼型上下表面压力

分布的变化规律．

１　尾缘变形翼型创建原理

对犛８０９翼型尾缘进行变形，在弦长７５％的后

方，对翼型尾部进行摆动，如图１所示．定义５种翼

型，分别为上摆－５°、原始翼型、下摆５°、下摆１０°、下

摆１５°．

图１　翼型尾缘摆角及变形示意图

犉犻犵．１　犛犮犺犲犿犪狋犻犮犱犻犪犵狉犪犿狅犳狆犲狀犱狌犾狌犿犪狀犵犾犲犪狀犱

犱犲犳狅狉犿犪狋犻狅狀狅犳犪犻狉犳狅犻犾

　　在来流方向速度犝∞不变的情况下，翼型尾缘

的上下摆动改变了原始翼型的弦线，因而会对攻角

α狋产生一定变化，因此，假定尾缘向下摆动为正，向

上摆动为负，其中，β狋 为尾缘相对原始翼型的摆动

角度．

在尾缘１／４处，设定摆动角度β狋变形规律为

β狋 ＝β０＋狊犻狀（狋）β犿犪狓 （１）

式中，β０为原始翼型摆角，即β０＝０；β犿犪狓为尾缘最

大摆角；狋为摆动时刻．

利用二次函数来约束并形成尾缘部分的中

弧线．

狔＝犪１狓
２
＋犪２狓＋犪３

式中，狓，狔为翼型弦长犮的坐标位置；犪１，犪２，犪３为

系数．

为了得到不同摆角下的翼型，可以通过以下约

束条件来确定：犪．犃（狓犃，狔犃）与犅（狓犅，狔犅）分别为

尾缘中弧线的起点与终点；犫．犃点始终保持与中弧

线相切，斜率狔′犃＝犽；犮．且犽犃犅— ＝－狋犪狀（β０＋β狋）；

犱．保持弧长
︵
犃犅不变．

根据上述条件可以得到如下方程：

狔犃 ＝犪１狓
２
犃＋犪２狓犃＋犪３ （２）

狔犅 ＝犪１狓
２
犅＋犪２狓犅＋犪３ （３）

２犪１狓犃＋犪２＝０ （４）

狔犅－０
狓犅－０．７５

＝－狋犪狀β狋 （５）

∫︵犃犅 １＋狔′槡 ２犱狊＝狊０ （６）

式中，狊０表示原始犛８０９翼型尾缘中弧线弧长
︵
犃犅．

如图２所示，假设来流为水平流动的风速．犃犅

即为原弦线７５％的后方，尾缘发生变形部分．犗犅表

示由于尾缘摆动变形后形成的新弦线．其中，β狋 即

表示翼型尾缘摆动的角度，α狋表示翼型变形后的实

际攻角．

图２　翼型摆角β狋与攻角α狋关系简化示意图

犉犻犵．２　犛犻犿狆犾犻犳犻犲犱狊犮犺犲犿犪狋犻犮犱犻犪犵狉犪犿狅犳β狋犪狀犱α狋

　　显然，当β狋＝０时，原弦线和新弦线重合，α狋＝

β狋＝０．当β狋≠０时，犗犆＝０．７５＋０．２５犮狅狊β狋，犅犆＝

０．２５狊犻狀β狋．

３３３
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由于尾缘变形而产生了新的弦线，攻角也随之

产生了变化．

α狋 ＝－犪狉犮狋犪狀狔犅／狓（ ）犅 （７）

　　最终，β狋与α狋之间存在着一定的函数关系，其

近似表达式为

α狋 ＝－犪狉犮狋犪狀
狊犻狀β狋
３＋犮狅狊β（ ）

狋

（８）

　　由式（８）可知，翼型尾缘摆角与攻角的变换关系

如表１所示，尾缘摆角每改变５°，相应的攻角改变约

１．２５°．在本文中，攻角表示来流风速与变形产生的

新弦线之间的夹角，向上表示正摆角，向下表示负

摆角．

表１　尾缘摆角角度与攻角之间的对应关系

犜犪犫．１　犚犲犾犪狋犻狅狀狊犺犻狆犫犲狋狑犲犲狀狆犲狀犱狌犾狌犿犪狀犵犾犲犪狀犱

犮狅狉狉犲狊狆狅狀犱犻狀犵犪狀犵犾犲狅犳犪狋狋犪犮犽

尾缘摆角β狋／° －５ ５ １０ １５

攻角α狋／° －１．２５ １．２５ ２．５０ ３．７３

２　计算与结果分析

２．１　网格划分与计算条件

犛８０９原始翼型流场计算域如图３所示．计算域

主要由两部分组成，分别为上游来流和下游尾迹区．

上游来流区是犆型区域，半径为１０倍的弦长；下游

尾迹区是正方形区域，其边长为２０倍的弦长．

图３　流场计算域示意图

犉犻犵．３　犛犮犺犲犿犪狋犻犮犱犻犪犵狉犪犿狅犳犳犾狅狑犳犻犲犾犱

犮犪犾犮狌犾犪狋犻狅狀犱狅犿犪犻狀

　　网格质量的优劣对数值计算有着关键性的影

响，对于不同的计算工况，计算域的离散方法可以分

为两类：非结构化和结构化网格．计算域整体网格分

布如图４（犪）所示，由于在翼型前缘与尾缘附近的压

差变化较大，为捕捉翼型边界层附近的流动，在翼型

周围布置边界层网格，如图４（犫）所示．网格划分为

结构化网格布置，第一层网格尺度为０．００１犿，计算

域网格总数为５００００．

图４　计算域网格划分

犉犻犵．４　犕犲狊犺狅犳犮犪犾犮狌犾犪狋犻狅狀犱狅犿犪犻狀

　　边界条件的设定：犪．入口边界设定为风速恒定

的稳态风，湍流度选取１％；犫．出口边界采用总压为

０的压力出口；犮．壁面条件采用无滑移条件；犱．湍流

模型采用犛犃（犛狆犪犾犪狉狋犃犾犾犿犪狉犪狊）模型，雷诺数取

７．５×１０５．

２．２　可靠性验证

为了验证上述计算模型及边界条件的可靠性，选

取犛８０９原始翼型，将其升阻力计算结果与实验值进

行比较．本文中采用了犗犛犝（犗犺犻狅犛狋犪狋犲犝狀犻狏犲狉狊犻狋狔）

实验［１６］的雷诺数为７．５×１０５ 时的犛８０９翼型实验

数据作为二维静态测试数据．

图５是利用上述网格及边界条件，通过犉犾狌犲狀狋

模拟出的原始翼型的静态升力系数犆犔与阻力系数

犆犇在不同攻角（－６°～１８°）下的变化趋势．

图５　犛８０９实验值与模拟值的对比

犉犻犵．５　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳犲狓狆犲狉犻犿犲狀狋犪狀犱狊犻犿狌犾犪狋犻狅狀

狉犲狊狌犾狋狅犳犛８０９
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　　图５（犪）为犚犲＝７．５×１０５情况下的犗犛犝风洞

测试静态犛８０９翼型升力系数．从图５（犪）中可以看

出，最大的升力系数在约１６°攻角处获得，数值为

１．０２．当攻角处于－６°～１１°时，模拟的升力系数比

实验值大４．２％；而当攻角在１１°～１８°时，计算得出

的犆犔误差值增至９％．

从图５（犫）可以得到，实验值阻力系数在较大的

攻角范围内均保持在较低的状态．当攻角处于

－６°～１６°时，模拟的阻力系数与实验值的误差均保

持在８％以内，当攻角处于１６°～１８°时，误差值达

到１０％．

由于网格对犆犉犇（犮狅犿狆狌狋犪狋犻狅狀犪犾犳犾狌犻犱犱狔狀犪犿犻犮狊）计

算结果也有着至关重要的影响，故作者对网格数量作

了验证，分别试用了网格数为３４５２０的非结构性网

格和网格数为３８５８０的结构性网格对犛８０９原始翼型

进行模拟，计算结果与实验值的平均误差超过１０％，

即证明了５００００以下不同数量的网格对计算结果有

着不可忽视的影响．但是，一旦网格数超过５００００，继

续对网格进行加密，无论增加多少网格，对计算结果

没有太大的影响．另外，考虑计算经济性以及时间成

本的情况下，５００００的网格数即满足计算要求．

此外，在犆犉犇计算中使用了壁面函数，因为，在

壁面周围的压力梯度很大，需要排除在边界层中存

在解析解的情况，并检查了一次层网格质心到壁面

的无量纲距离狔
＋．从图６可以看出，狔

＋的范围较

小，第一层网格布置得比较合理．因此，采用上述网

格数量及质量可以得到较为准确的模拟结果．

图６　壁面附近（犛８０９原始翼型）

犉犻犵．６　狔
＋狀犲犪狉狋犺犲犪犻狉犳狅犻犾（狅狉犻犵犻狀犪犾犛８０９犪犻狉犳狅犻犾）

　　综上所述，升阻力系数的模拟结果与试验值曲

线吻合得比较好，虽然存在一定误差，但是，研究重

点是不同尾缘摆角对翼型气动性能的影响，属于比

较性研究，稍有偏差并不影响最终结论．所以，采用

的算法是可靠的．

２．３　尾缘摆角对翼型升阻力系数的影响

图７为犛８０９原始翼型及上摆－５°、下摆５°、下

摆１０°、下摆１５°后翼型在不同攻角下的静态犆犔

和犆犇．

图７　尾缘摆动后静态升阻力系数随攻角的变化关系

犉犻犵．７　犞犪狉犻犪狋犻狅狀狋狉犲狀犱狅犳犾犻犳狋犪狀犱犱狉犪犵犮狅犲犳犳犻犮犻犲狀狋狅犳

犱犲犳狅狉犿犲犱犪犻狉犳狅犻犾狊狑犻狋犺狋犺犲犮犺犪狀犵犲狅犳犪狀犵犾犲

狅犳犪狋狋犪犮犽

　　由图７（犪）可知，在－６°～１２°攻角范围内，下摆

翼型的犆犔整体上较原始翼型高．表２为摆角翼型

相对于犛８０９原始翼型升力系数提高的平均值．

表２　摆角翼型相对于犛８０９原始翼型升力系数提高的平均值

犜犪犫．２　犆狅犿狆犪狉犻狊狅狀狅犳狋犺犲犪狏犲狉犪犵犲狏犪犾狌犲狅犳狋犺犲

犻狀犮狉犲犪狊犻狀犵犆犔狅犳犱犲犳狅狉犿犲犱犪犻狉犳狅犻犾狊狑犻狋犺

狋犺犪狋狅犳狅狉犻犵犻狀犪犾犛８０９犪犻狉犳狅犻犾

相对犛８０９原始翼型
犛８０９
上摆－５°

犛８０９
下摆５°

犛８０９
下摆１０°

犛８０９
下摆１５°

升力系数提高／％ －１７．６ ３３．０ ４９．１ ５９．７

　　原始翼型的升力系数在小攻角范围内，会随着

攻角的变大而保持变大趋势，其中，对于下摆５°，

１０°，１５°这３条升力曲线，当攻角在－５°～４°区间为

线性区域（翼型表面为完全附着流动），而攻角在

４°～１２°区间则为非线性区域（翼型表面为转捩流动

或部分分离流动）．

原始翼型在－６°～１６°攻角范围，升力系数变化

范围为－０．４８～１．１４，而下摆翼型当攻角范围为

５３３
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－６°～４°时，升力系数变化范围可完全满足原始翼

型运行于－６°～１６°攻角范围时的升力系数变化范

围，且在整个区间内与攻角均保持线性关系（翼型表

面为完全附着流动）．

当翼型处于５°～２０°攻角范围内，虽然曲线呈现

非线性特征，但是，升力系数仍随着攻角的增大而

增大．

由图７（犫）可知，对于原始翼型，当攻角为－６°～

１２°时，最大与最小阻力系数变化区间为０．０１３０８～

０．０３５６８；而对于尾缘摆动后的翼型，攻角仅为－５°～

４°时，最大与最小阻力系变化范围就可以达到

０．０１１１２～０．０２７３７，即在同样升力系数区间内，尾缘

下摆后翼型的阻力系数比原始翼型的阻力系数更小．

２．４　变形翼型表面静压分布

如图８所示，随着尾缘下摆角度的增加，翼型下

表面压力也随之增大，并且在前缘点和尾缘点位置

压力梯度特别大．从压差的量级上来看，上摆－５°翼

型上下表面压差最小（图８（犪）），下摆１５°翼型压差

最大（图８（犲）），从而可以更清楚地证明了尾缘摆角

可以提高升阻比．

图８　变形翼型表面静压分布

犉犻犵．８　犛狋犪狋犻犮狆狉犲狊狊狌狉犲犱犻狊狋狉犻犫狌狋犻狅狀狅狀狋犺犲犱犲犳狅狉犿犲犱犪犻狉犳狅犻犾狊狌狉犳犪犮犲
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２．５　尾缘摆角对翼型流动分离特性的影响

尾缘下摆对翼型升阻力系数起到了较好的改

善，但是，尾缘摆动对翼型流线存在不利的影响，如

图９所示．由图９（犪）和图９（犫）中可以看出，尾缘上

摆－５°和原始翼型在８°攻角下并没有产生旋涡，而

下摆翼型出现了旋涡，对应到升阻力系数图（图７）

上，可以看到８°攻角处上摆翼型的升阻力系数明显

发生了突变．

图９　翼型流线图（８°攻角）

犉犻犵．９　犛狋狉犲犪犿犾犻狀犲狅犳犪犻狉犳狅犻犾（犪狀犵犾犲狅犳犪狋狋犪犮犽犻狊８°）

　　下摆５°时（图９（犮））开始出现较小的旋涡，并且

旋涡在翼型尾部刚产生；下摆１０°时（图９（犱）），旋涡

变大，并且开始向翼型前缘处蔓延，并可以看出旋涡

呈脱落状；到下摆１５°时（图９（犲）），明显可以看到有

一对旋转方向相反的旋涡存在．从图９（犪）—９（犲）的

变化趋势可以看出，随着尾缘下摆角度的增加，翼型

尾缘部分出现流线分离的攻角明显变小．一旦翼型

尾缘出现流线分离后，由于湍流模型等因素，模拟值

的误差会增大．

上摆－５°翼型相对于原始翼型，犆犔平均减小约

１７．６％，犆犇变化较小．另据计算，原始翼型于１６°攻

角开始产生流线分离现象，而上摆－５°翼型在攻角

１４°时即开始发生流线分离．

综上所述，原始犛８０９翼型高升阻比区间为

－６°～１６°区间，随着犛８０９尾缘下摆５°，１０°和１５°，

翼型的升阻力系数较原始翼型的有较大的改善，

而且最大升阻比明显变大．然而，由于尾缘摆动，

改变了原始翼型的流动性能，翼型随着下摆角度

的增大，翼型产生分离涡的攻角却随之提前，翼型

完全附着流动攻角区间减小到－５°～４°，正常运行

区间大幅减小，更容易形成失速．对于上摆－５°翼

型，其升阻比较原始翼型的差，翼型完全附着流动

攻角区间为－３°～１４°，总体而言气动特性较原始

翼型的差．

３　结　论

对犛８０９翼型的尾缘部分进行适当变形，利用

犆犉犇软件对犛８０９上摆－５°、下摆５°，１０°及１５°变形

翼型作了数值模拟，分析了各个翼型的特点，针对翼型

的升阻力系数、上下表面压力、失速等方面，研究了攻

角与摆角对翼型气动特性的影响，并总结了相关规律．

犪．在小攻角工况下，尾缘摆角较大的翼型相对

于摆角较小的翼型升力系数更高，而阻力系数基本

不变，故升阻比得到了较好的提高，升力系数的最大

值变大，大升阻比攻角范围比原始翼型的更宽．

犫．对于变形翼型，随着翼型尾缘摆角的增大，

其尾缘部分的流动就越容易出现分离，而且，当攻角

超过４°，分离涡向翼型前缘蔓延的趋势就越明显，

会导致较多的损失，最终引起阻力系数的增大．

犮．随着尾缘下摆角度变大，翼型上下表面压差

也随之明显变大．翼型下表面压力增大，上表面压力

逐渐减小，并且在前缘点与尾缘点位置压力梯度特

别大．上摆－５°时翼型上下表面压差最小，下摆１５°

时翼型上下表面压差最大．

犱．上摆翼型升阻力特性及失速特性均较原始

翼型的差，故上摆翼型的气动性能不如犛８０９原始翼

型的．
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狊犿犪狉狋狉狅狋狅狉犮狅狀狋狉狅犾狉犲狊犲犪狉犮犺犳狅狉狑犻狀犱狋狌狉犫犻狀犲狊［犑］．

犘狉狅犵狉犲狊狊犻狀犃犲狉狅狊狆犪犮犲犛犮犻犲狀犮犲狊，２０１０，４６（１）：１－２７．

［７］　犕狅犺犪犿犲犱犕犎，犠犲狋狕犲犾犓犓．３犇狑狅狏犲狀犮犪狉犫狅狀／犵犾犪狊狊

犺狔犫狉犻犱狊狆犪狉犮犪狆犳狅狉狑犻狀犱狋狌狉犫犻狀犲狉狅狋狅狉犫犾犪犱犲［犑］．

犑狅狌狉狀犪犾狅犳犛狅犾犪狉犈狀犲狉犵狔犈狀犵犻狀犲犲狉犻狀犵，２００６，１２８（４）：

５６２－５７３．

［８］　犚犪犼犪犱狌狉犪犻犑犛，犆犺狉犻狊狋狅狆犺犲狉犜，犜犺犪狀犻犵犪犻狔犪狉犪狊狌犌，犲狋犪犾．

犉犻狀犻狋犲犲犾犲犿犲狀狋犪狀犪犾狔狊犻狊狑犻狋犺犪狀犻犿狆狉狅狏犲犱犳犪犻犾狌狉犲犮狉犻狋犲狉犻狅狀

犳狅狉犮狅犿狆狅狊犻狋犲狑犻狀犱狋狌狉犫犻狀犲犫犾犪犱犲狊［犑］．犉狅狉狊犮犺狌狀犵犻犿

犐狀犵犲狀犻犲狌狉狑犲狊犲狀，２００８，７２（４）：１９３－２０７．

［９］　张建，陈榴，戴韧，等．下游塔架对水平轴风力机叶片

气动负荷的作用［犑］．上海理工大学学报，２０１０，３２

（１）：７３－７８．

［１０］　犃狀犱狉犲狑犜犔，犚犻犮犺犪狉犱犌犑．犆狅犿狆犾犻犪狀狋犫犾犪犱犲狊犳狅狉狑犻狀犱

狋狌狉犫犻狀犲狊［犑］．犐犘犈犖犣犜狉犪狀狊犪犮狋犻狅狀狊，１９９９，２６（１）：７－１２．

［１１］　犞犲犲狉狊犘犛，犈犻狊犾犲狉犌犚，犔犪犻狀狅犇犑，犲狋犪犾．犜犺犲狌狊犲狅犳

狋狑犻狊狋犮狅狌狆犾犲犱犫犾犪犱犲狊狋狅犲狀犺犪狀犮犲狋犺犲狆犲狉犳狅狉犿犪狀犮犲狅犳

犺狅狉犻狕狅狀狋犪犾犪狓犻狊狑犻狀犱狋狌狉犫犻狀犲狊［犚］．犖犲狑犕犲狓犻犮狅：犛犪狀犱犻犪

犖犪狋犻狅狀犪犾犔犪犫狅狉犪狋狅狉犻犲狊，２００１．

［１２］　犕犪犺犲狉犻犃，犖狅狉狅狅狕犻犛，犜狅狅犿犲狉犆犃，犲狋犪犾．犠犜犃犅，犪

犮狅犿狆狌狋犲狉狆狉狅犵狉犪犿犳狅狉狆狉犲犱犻犮狋犻狀犵狋犺犲狆犲狉犳狅狉犿犪狀犮犲狅犳

犺狅狉犻狕狅狀狋犪犾犪狓犻狊狑犻狀犱狋狌狉犫犻狀犲狊狑犻狋犺犪犱犪狆狋犻狏犲犫犾犪犱犲狊［犑］．

犚犲狀犲狑犪犫犾犲犈狀犲狉犵狔，２００６，３１（１１）：１６７３－１６８５．

［１３］　犕犪犺犲狉犻犃，犖狅狉狅狅狕犻犛，犞犻狀狀犲狔犑．犃狆狆犾犻犮犪狋犻狅狀狅犳犮狅犿犫犻狀犲犱

犪狀犪犾狔狋犻犮犪犾／犉犈犃 犮狅狌狆犾犲犱 犪犲狉狅狊狋狉狌犮狋狌狉犲 狊犻犿狌犾犪狋犻狅狀 犻狀

犱犲狊犻犵狀狅犳狑犻狀犱狋狌狉犫犻狀犲犪犱犪狆狋犻狏犲犫犾犪犱犲狊［犑］．犚犲狀犲狑犪犫犾犲

犈狀犲狉犵狔，２００７，３２（１２）：２０１１－２０１８．

［１４］　犕犪犺犲狉犻犃，犐狊犻犽狏犲狉犲狀犃 犜．犇犲狊犻犵狀狅犳狑犻狀犱狋狌狉犫犻狀犲

狆犪狊狊犻狏犲狊犿犪狉狋犫犾犪犱犲狊［犆］∥犈狌狉狅狆犲犪狀犠犻狀犱犈狀犲狉犵狔

犆狅狀犳犲狉犲狀犮犲．２００９．

［１５］　犖犚犈犔’狊犛８０９犃犻狉犳狅犻犾犵狉犪狆犺犻犮犪狀犱犮狅狅狉犱犻狀犪狋犲狊［犈犅／

犗犔］．犖犚犈犔．（２００９－１０－２１）［２０１３－４－２０］．犺狋狋狆：∥

狑犻狀犱．狀狉犲犾．犵狅狏／犪犻狉犳狅犻犾狊／犛犺犪狆犲狊／犛８０９－犛犺犪狆犲．犺狋犿犾．

［１６］　犚犪犿狊犪狔犚犚，犎狅犳犳犿犪狀犕犑，犌狉犲犵狅狉犲犓犌．犈犳犳犲犮狋狊狅犳

犵狉犻狋狉狅狌犵犺狀犲狊狊犪狀犱狆犻狋犮犺狅狊犮犻犾犾犪狋犻狅狀狊狅狀狋犺犲犛８０９犪犻狉犳狅犻犾

［犚］．犌狅犾犱犲狀，犆狅犾狅狉犪犱狅：犖犪狋犻狅狀犪犾犚犲狀犲狑犪犫犾犲犈狀犲狉犵狔

犔犪犫狅狉犪狋狅狉狔，１９９５．

（编辑：石　瑛）

８３３


