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ａｎｄ　ｔｈｅ　ｓｔｒｕｃｔｕｒａｌ　ｅｑｕａｔｉｏｎｓ　ａｒｅ　ｓｏｌｖｅｄ　ｓｉｍｕｌｔａｎｅ－
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∑Ｆｉ＝∫ｐｊｄｓ
∑Ｆｉｕｉ ＝ｐｊｄｓｄｕ

υｆｉ＝υｓｉ （９）
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ｆａｃｅ　ｔｒａｎｓｆｅｒｓ　ｔｈｅ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎ　ｏｎ　ｔｈｅ
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２　Ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｔｅｓｔｓ　ｏｆ　ｒｏｔａｔｉｎｇ
ｓｔａｌｌ　ｉｎ　ａ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

　　Ｔｈｅ　ｒｅｓｅａｒｃｈ　ｏｂｊｅｃｔ　ｏｆ　ｔｈｉｓ　ｐａｐｅｒ　ｉｓ　ｔｈｅ　ｌｏｗ－
ｓｐｅｅｄ　ｓｉｎｇｌｅ　ｓｔａｇｅ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｏｆ　Ｂｅｉｊｉｎｇ　Ｕｎｉｖｅｒ－
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ｐｒｏｖｉｄｉｎｇ　ａ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｒｉｓｅ　ｏｆ　１　５００Ｐａ．Ｔｈｅ
ｒｏｔｏｒ　ｔｉｐ　ｒａｄｉｕｓ　ｉｓ　２２５ｍｍ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｈｕｂ／ｃａｓｉｎｇ　ｒａ－
ｔｉｏ　ｉｓ　０．７５，ｗｉｔｈ　ａ　ｒｏｔｏｒ　ｔｉｐ　ｃｌｅａｒａｎｃｅ　ｏｆ　０．２５
ｍｍ．Ｔｈｅ　Ｒｅｙｎｏｌｄｓ　ｎｕｍｂｅｒ　ｉｓ　ａｂｏｕｔ　２×１０５
ｂａｓｅｄ　ｏｎ　ｒｏｔｏｒ　ｔｉｐ　ｃｈｏｒｄ．Ｄｅｔａｉｌｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｒｅｓ－
ｓｏｒ　ｇｅｏｍｅｔｒｙ，ｏｐｅｒａｔｉｎｇ　ｃｏｎｄｉｔｉｏｎｓ，ａｎｄ　ｅｘｐｅｒｉ－
ｍｅｎｔａｌ　ｄａｔａ　ｃａｎ　ｂｅ　ｆｏｕｎｄ　ｉｎ　ｒｅｆｅｒｅｎｃｅ［１５］．Ｓｏｍｅ
ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｃｏｎｃｅｒｎｉｎｇ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｓｔａｇｅ　ｉｓ
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３Ｉｎｌｅｔ　ｔｏｔａｌ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｃｏｍｂ；４Ｉｎｌｅｔ　ｇｕｉｄｅ　ｖａｎｅ；

５Ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅ；６Ｋｕｌｉｔｅ　ｄｙｎａｍｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｐｒｏｂｅ；
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Ｐａｒａｍｅｔｅｒｓ　 Ｖａｌｕｅ

Ｒｏｔｏｒ　ｒｅｖｏｌｕｔｉｏｎｓ　ｐｅｒ　ｍｉｎｕｔｅ　ａｔ　１００％ｓｐｅｅｄ　 ３　０００

Ｔｉｐ　ｓｐｅｅｄ／（ｍ／ｓ） ７０．７

Ｈｕｂ－Ｔｉｐ　ｒａｄｉｕｓ　ｒａｔｉｏ　 ０．７５

Ｎｕｍｂｅｒ　ｏｆ　ｒｏｔｏｒ　ｂｌａｄｅｓ　 １９
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ｏｃｃｕｒｓ．
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ｔｏ　ｌｏｃａｔｅ　ｔｈｅ　ｒｏｔａｔｉｎｇ　ｗａｖｅ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ．Ｉｎ　ｏｒｄｅｒ
ｔｏ　ｄｏ　ｔｈｉｓ，ｓｐｅｃｔｒａ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｎ　ｓｔａｌｌ　ｓｉｇｎａｌ　ｈｉｓｔｏｒｙ
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ｆｂｐｆ＝ ｎ６０×ｚｒ＝
３　０００
６０ ×１９＝９５０Ｈｚ

（１０）

ｗｈｅｒｅ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ　ｐａｓｓｉｎｇ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｆｂｐｆ，ｔｈｅ　ｒｏｔｏｒ
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Ｆｒｏｍ　ｔｈｅ　Ｆｉｇ．３，ｉｔ　ｃａｎ　ｂｅ　ｆｏｕｎｄ　ｃｌｅａｒｌｙ　ｔｈｅ

Ｆｉｇ．３　Ａｍｐｌｉｔｕｄｅ　ｓｐｅｃｔｒｕｍ　ｉｎ　ａ　ｗｉｄｅ　ｒａｎｇｅ
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ｃｅｌｌ　ａｐｐｅａｒｅｄ　ａｔ　ａ　ｃｅｒｔａｉｎ　ｓｔａｔｅ，ａｎｄ　ｓｐｒｅａｄ　ｉｎ
ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ．Ｂｅｃａｕｓｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｈｉｇｈｅｒ
ｒｏｔｏｒ　ｒｏｔａｔｉｎｇ　ｓｐｅｅｄ　ｔｈａｎ　ｔｈｅ　ｓｔａｌｌ　ｓｐｅｅｄ，ｔｈｅ
ｓｔａｌｌ　ｒｅｇｉｏｎ　ｒｏｔａｔｉｎｇ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ　ｉｓ　ｏｐｐｏｓｉｔｅ　ｔｏ　ｔｈｅ
ｒｏｔｏｒ　ｒｏｔａｔｉｎｇ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｒｏｔａｔｉｎｇ　ｆｒａｍｅ．

Ｆｉｇ．１１　Ｓｔａｔｉｃ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｍｅａｓｕｒｅｄ　ｂｙ　１７ｐｏｉｎｔｓ

ｏｎ　ｒｏｔａｔｉｎｇ　ｆｒａｍｅ

Ｔｈｅｎ　ｓｐｅｃｔｒａ　ａｎａｌｙｓｉｓ　ｉｓ　ｃａｒｒｉｅｄ　ｏｕｔ　ｔｏ　ａｎａ－
ｌｙｚｅ　ｔｈｅ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｔａｌｌ　ｓｉｇｎａｌ　ｔｉｍｅ　ｈｉｓｔｏ－
ｒｙ．Ｉｔ　ｉｓ　ｆｏｕｎｄ　ｔｈａｔ　ａ　ｌｏｗ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ（３２．４７Ｈｚ）

ａｐｐｅａｒｓ　ｗｉｔｈ　ｈｉｇｈ　ａｍｐｌｉｔｕｄｅ　ｉｎ　ｔｈｅ　ａｍｐｌｉｔｕｄｅ
ｓｐｅｃｔｒｕｍ　ｏｆ　Ｆｉｇ．１２，ｗｈｉｃｈ　ｍｅａｎｓ　ｔｈｅ　ｓｐｅｅｄ　ｏｆ
ｔｈｅ　ｓｔａｌｌ　ｃｅｌｌ　ｉｓ　ａｂｏｕｔ　６５％ｏｆ　ｒｏｔｏｒ　ｒｏｔａｔｉｎｇ　ｓｐｅｅｄ
ｉｎ　ｔｈｅ　ｏｐｐｏｓｉｔｅ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ．Ａｓ　ｔｈｅ　ｒｏｔｏｒ　ｒｏｔａｔｉｎｇ
ａｔ　３０００ｒ／ｍｉｎ，ｔｈｅ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｏｆ　ｍｅａｓｕｒｉｎｇ　ｐｏｉｎｔ
ｃａｎ　ｂｅ　ｃａｌｃｕｌａｔｅｄ　ｔｏ　ｂｅ　５０Ｈｚ．Ｓｏ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｓｔａｔｉｏｎａ－
ｒｙ　ｆｒａｍｅ，ｏｎｅ　ｓｔａｌｌ　ｃｅｌｌ　ａｐｐｅａｒｓ　ｔｏ　ｒｏｔａｔｅ　ａｂｏｕｔ
ｔｈｅ　ｅｉｇｅｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｏｆ　１７．５３Ｈｚ，ａｔ　ａｎ　ａｎｇｕｌａｒ

ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｏｆ　３５％ｔｏ　ｔｈａｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ａｎｇｕｌａｒ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｉｎ
ｔｈｅ　ｒｏｔａｔｉｎｇ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ（Ｆｉｇ．１３）．Ｉｔ　ｉｓ　ｉｎ　ｇｏｏｄ　ａ－
ｇｒｅｅｍｅｎｔ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔ　ｒｅｓｕｌｔｓ．

Ｆｉｇ．１２　Ａｍｐｌｉｔｕｄｅ　ｓｐｅｃｔｒｕｍ

Ｆｉｇ．１３　Ｓｔａｌｌ　ｃｅｌｌ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

Ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ　ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｃｈａｒｔ
（Ｆｉｇ．１４）ｏｂｔａｉｎｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｃｏｕｐｌｅｄ　ｍｅｔｈｏｄ　ａｔ
ｓｔａｔｅ　Ｄｓｈｏｗｓ　ｔｈａｔ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｍｏｄｅ　ｉｓ
ｓｉｍｉｌａｒ　ｔｏ　ｔｈｅ　ｆｉｒｓｔ　ｂｅｎｄｉｎｇ　ｍｏｄｅ（Ｆｉｇ．７）．Ｔｈｅ
ｎｏｄｅ　ｏｆ　ｍａｘｉｍｕｍ　ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ　ｔｉｐ
ｌｅａｄｉｎｇ　ｅｄｇｅ　ｉｓ　ｓｅｌｅｃｔｅｄ　ａｃｃｏｒｄｉｎｇ　ｔｏ　ｔｈｅ　ｃｈａｒａｃｔｅｒ－
ｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｓｔａｔｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｒｏｔｏｒ，ｏｎ　ｗｈｉｃｈ

Ｆｉｇ．１４　Ｂｌａｄｅ　ｄｅｆｏｒｍａｔｉｏｎ　ｃｈａｒｔ

５７２２



航　空　动　力　学　报 第２７卷

ｂａｓｉｃ　ｃｈａｒａｃｔｅｒｉｓｔｉｃｓ　ｏｆ　ｓｐａｔｉａｌ　ａｎｄ　ｔｅｍｐｏｒａｌ　ｖｉ－
ｂｒａｔｉｏｎ　ａｒｅ　ａｎａｌｙｚｅｄ．Ｔｈｅ　ｃｕｒｖｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ　ｔｉｐ
ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｍａｓｓ　ｆｌｏｗ　ｓｔａｔｅｓ　ｉｓ　ｓｈｏｗｎ
ｉｎ　Ｆｉｇ．１５．

Ｆｉｇ．１５　Ｂｌａｄｅ　ｔｉｐ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｃｕｒｖｅ

Ｒｏｔａｔｉｎｇ　ｓｔａｌｌ　ｉｓ　ａ　ｌｏｃａｌ　ｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎ　ｉｎ
ｗｈｉｃｈ　ａ　ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｌｙ　ｕｎｉｆｏｒｍ　ｆｌｏｗ　ｐａｔｔｅｒｎ　ｉｓ
ｄｉｓｔｕｒｂｅｄ．Ｓｔａｌｌ　ｍａｙ　ｐｒｏｄｕｃｅ　ｌａｒｇｅ　ｓｐａｔｉａｌ　ｐｅｒｉ－
ｏｄｉｃ　ｆｌｏｗ　ｆｌｕｃｔｕａｔｉｏｎｓ　ｗｉｔｈｉｎ　ｔｈｅ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ．
Ｆｏｒｃｅｄ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｃａｎ　ａｒｉｓｅ　ｆｒｏｍ　ｔｈｅ　ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ
ｐｒｏｄｕｃｅｄ　ｂｙ　ｐａｓｓｉｎｇ　ｔｈｒｏｕｇｈ　ｒｏｔａｔｉｎｇ　ｓｔａｌｌ　ｃｅｌｌｓ．
Ａｎｄ　ｉｆ　ｔｈｅ　ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｒｏｔａｔｉｎｇ
ｓｔａｌｌ　ｗｅｒｅ　ｔｏ　ｂｅ　ｅｑｕａｌ　ｔｏ　ｏｒ　ｓｏｍｅ　ｆｒａｃｔｉｏｎ　ｏｆ　ｔｈｅ
ｎａｔｕｒａｌ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｏｆ　ａｎｙ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅｓ，ａ　ｒｅｓｏ－
ｎａｎｔ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｗｏｕｌｄ　ｏｃｃｕｒ．

Ａｌｔｈｏｕｇｈ　ｔｈｅｒｅ　ｉｓ　ｎｏ　ｃｒｏｓｓｉｎｇ　ｐｏｉｎｔ　ｂｅｔｗｅｅｎ
ｔｈｅ　ｓｔａｌｌ　ｒｏｔａｔｉｎｇ　ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ａｎｄ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ　ｆｉｒｓｔ
ｎａｔｕｒａｌ　ｆｌｅｘｕｒａｌ（１Ｆ）ｏｒ　ｔｏｒｓｉｏｎ（１Ｔ）ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
ｉｎ　ｔｈｅ　Ｃａｍｐｂｅｌｌ　ｄｉａｇｒａｍ （Ｆｉｇ．１６），ｔｈｅ　ｉｎｆｌｕ－
ｅｎｃｅ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ　ｆｏｒｃｅｄ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｒｏｔａｔｉｎｇ
ｓｔａｌｌ　ｃａｎ　ｎｏｔ　ｂｅ　ｉｇｎｏｒｅｄ．Ｗｈｅｎ　ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｆｌｕｃｔｕａ－
ｔｉｏｎ　ｏｃｃｕｒｓ，ｉｔ　ａｃｔｓ　ａｓ　ａ　ｐｅｒｉｏｄｉｃ　ｆｏｒｃｅ　ｏｎ　ｔｈｅ

Ｆｉｇ．１６　Ｃａｍｐｂｅｌｌ　ｄｉａｇｒａｍ（ＥＯ：ｅｎｇｉｎｅ　ｏｒｄｅｒ）

ｂｌａｄｅｓ．Ｔｈｅ　ａｍｐｌｉｔｕｄｅ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｒｅｓｕｌｔｉｎｇ　ｖｉｂｒａｔｏｒｙ
ｓｔｒｅｓｓ　ｗｏｕｌｄ，ｏｆ　ｃｏｕｒｓｅ，ｄｅｐｅｎｄｓ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｔｒｅｎｇｔｈ
ｏｆ　ｔｈｅ　ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ　ｆｏｒｃｅ　ｄｕｅ　ｔｏ　ｒｏｔａｔｉｎｇ　ｓｔａｌｌ　ａｎｄ
ｔｈｅ　ａｍｏｕｎｔ　ｏｆ　ｄａｍｐｉｎｇ　ｉｎ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｉｎｇ．Ｔｈｉｓ　ｐｒｏ－
ｄｕｃｅｓ　ｂｌａｄｅ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎｓ　ｏｆ　ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔ　ｍａｇｎｉｔｕｄｅ．
Ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｓｔｒｅｓｓ　ａｔ　ｄｉｆｆｅｒｅｎｔ　ｏｐｅｒａｔｉｎｇ
ｓｔａｔｅｓ　ｏｆ　ｔｈｅ　ｒｏｔｏｒ（Ｆｉｇ．１７）ｂｙ　ｓｅｌｅｃｔｉｎｇ　ａ　ｋｅｙ
ｐｏｉｎｔ　ｏｆ　ｍａｘｉｍｕｍ　ｓｔｒｅｓｓ　ａｔ　ｂｌａｄｅ　ｒｏｏｔ（Ｆｉｇ．１８）

ｓｈｏｗｓ　ｔｈｅ　ｓａｍｅ　ｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎ　ｔｈａｔ　ｔｈｅ　ｒｏｔａｔｉｎｇ
ｆｉｅｌｄ　ｓｔａｌｌ　ｐｌａｙｓ　ａ　ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔ　ｒｏｌｅ　ｏｎ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ　ｖｉ－
ｂｒａｔｉｏｎ　ａｎｄ　ｓｔｒｅｓｓ　ｉｎｆｌｕｅｎｃｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ　ｆｌｏｗ　ｅｘｃｉｔａ－
ｔｉｏｎ．

Ｆｉｇ．１７　Ｓｔｒｅｓｓ　ｃｈａｎｇｅ　ｏｆ　ａ　ｋｅｙ　ｐｏｉｎｔ　ａｔ　ｂｌａｄｅ　ｒｏｏｔ

Ｆｉｇ．１８　Ｂｌａｄｅ　ｓｔｒｅｓｓ　ｃｈａｒｔ
（ｌｅｆｔ：ｐｒｅｓｓｕｒｅ　ｓｉｄｅ；ｒｉｇｈｔ：ｓｕｃｔｉｏｎ　ｓｉｄｅ）

４　Ｃｏｎｃｌｕｓｉｏｎｓ

Ｔｈｉｓ　ｐａｐｅｒ　ｔａｋｅｓ　ｔｈｅ　ｓｉｎｇｌｅ　ｓｔａｇｅ　ａｎｄ　ｌｏｗ
ｓｐｅｅｄ　ａｘｉａｌ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ａｓ　ｔｈｅ　ｒｅｓｅａｒｃｈ　ｏｂｊｅｃｔ，

ｐｒｅｓｅｎｔｓ　ａ　ｆｌｕｉｄ－ｓｔｒｕｃｔｕｒｅ　ｃｏｕｐｌｅｄ　ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ
ｍｅｔｈｏｄ　ｏｎ　ｂｌａｄｅ　ｆｏｒｃｅｄ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｉｎ　ｔｕｒｂｏｍａｃｈ－
ｉｎｅｒｙ．Ｃｏｍｐａｒｅｄ　ｗｉｔｈ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ，ｔｈｅ
ｃｕｒｒｅｎｔ　ｓｔｕｄｙ　ｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅｓ　ｔｈｅ　ｃａｐａｂｉｌｉｔｉｅｓ　ｏｆ
ｔｈｅ　ｃｏｕｐｌｅｄ　ｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ　ａｐｐｒｏａｃｈ　ｆｏｒ　ｉｎｖｅｓｔｉ－
ｇａｔｉｎｇ　ｂｌａｄｅ　ａｅｒｏｅｌａｓｔｉｃ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｉｎｄｕｃｅｄ　ｂｙ　ｔｈｅ
ｒｏｔａｔｉｎｇ　ｓｔａｌｌ　ｆｌｏｗ．Ｔｈｅ　ｃｏｎｃｌｕｓｉｏｎｓ　ｃａｎ　ｂｅ　ｓｕｍ－
ｍａｒｉｚｅｄ　ａｓ　ｆｏｌｌｏｗｓ．

６７２２



　第１０期
ＺＨＡＮＧ　Ｍｉｎｇ－ｍｉｎｇ，ｅｔ　ａｌ：Ａｎａｌｙｓｉｓ　ｏｆ　ｂｌａｄｅ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ　ｉｎｄｕｃｅｄ　ｂｙ

ｒｏｔａｔｉｎｇ　ｓｔａｌｌ　ｉｎ　ａｘｉａｌ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ

１）Ｆｏｒ　ｔｈｅ　ｒｅｓｅａｒｃｈ　ｃｏｍｐｒｅｓｓｏｒ　ｏｆ　ｔｈｉｓ　ｐａ－
ｐｅｒ，ｔｈｅ　ｅｘｐｅｒｉｍｅｎｔａｌ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｉｎｄｉｃａｔｅ　ｔｈａｔ　ｏｎｅ
ｓｔａｌｌｅｄ　ｒｅｇｉｏｎ　ａｐｐｅａｒｓ　ｔｏ　ｒｏｔａｔｅ　ａｂｏｕｔ　ｔｈｅ　ｅｉｇｅｎ－
ｆｒｅｑｕｅｎｃｙ　ｏｆ　１７Ｈｚ，ａｔ　ａｎ　ａｎｇｕｌａｒ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ　ｗｈｉｃｈ
ｉｓ　１／３ｔｏ　ｔｈａｔ　ｏｆ　ｔｈｅ　ａｎｇｕｌａｒ　ｖｅｌｏｃｉｔｙ，ａｎｄ　ｔｈｅ
ｓｐｒｅａｄ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ　ｉｓ　ｔｈｅ　ｓａｍｅ　ｗｉｔｈ　ｔｈｅ　ｒｏｔｏｒ　ｒｏｔａ－
ｔｉｎｇ　ｄｉｒｅｃｔｉｏｎ．

２）Ｒｏｔａｔｉｎｇ　ｓｔａｌｌ　ｉｓ　ａ　ｌｏｃａｌ　ｐｈｅｎｏｍｅｎｏｎ　ｉｎ
ｗｈｉｃｈ　ａ　ｃｉｒｃｕｍｆｅｒｅｎｔｉａｌｌｙ　ｕｎｉｆｏｒｍ　ｆｌｏｗ　ｐａｔｔｅｒｎ　ｉｓ
ｄｉｓｔｕｒｂｅｄ，ｉｔ　ａｃｔｓ　ａｓ　ａ　ｐｅｒｉｏｄｉｃ　ｆｏｒｃｅ　ｏｎ　ｔｈｅ
ｂｌａｄｅｓ． Ｔｈｅ　ｅｘｃｉｔａｔｉｏｎ　ｉｎｄｕｃｅｄ　ｂｙ　ｐａｓｓｉｎｇ
ｔｈｒｏｕｇｈ　ｒｏｔａｔｉｎｇ　ｓｔａｌｌ　ｃｅｌｌｓ　ｃａｎ　ｃａｕｓｅ　ｔｈｅ　ｂｌａｄｅ
ｆｏｒｃｅｄ　ｒｅｓｐｏｎｓｅ，ｐｒｏｄｕｃｉｎｇ　ｂｌａｄｅ　ｖｉｂｒａｔｉｏｎｓ　ｏｆ
ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔ　ｍａｇｎｉｔｕｄｅ．Ｔｈｅ　ｒｅｓｕｌｔｓ　ｉｎｄｉｃａｔｅ　ｔｈａｔ
ｔｈｅ　ｒｏｔａｔｉｎｇ　ｆｉｅｌｄ　ｓｔａｌｌ　ｐｌａｙｓ　ａ　ｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔ　ｒｏｌｅ　ｏｎ
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