
书书书

第３２卷　第６期 空 气 动 力 学 学 报 Ｖｏｌ．３２，Ｎｏ．６
　２０１４年 １２月 ＡＣＴＡＡＥＲＯＤＹＮＡＭＩＣＡＳＩＮＩＣＡ Ｄｅｃ．，
欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟欟

２０１４　

文章编号：０２５８１８２５（２０１４）０６０７２７１４

Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｆｌａｐｐｉｎｇｆｏｉｌｋｉｎｅｍａｔｉｃｓ
ｕｓｉｎｇｈｉｇｈｏｒｄｅｒｓｐｅｃｔｒａｌｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｍｅｔｈｏｄ

ＹＵＭｅｉｌｉｎ１，ＷＡＮＧＺｈｉｊｉａｎ２，ＨＵＨｕｉ３
（１．ＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＭａｒｙｌａｎｄ，ＢａｌｔｉｍｏｒｅＣｏｕｎｔｙ，Ｂａｌｔｉｍｏｒｅ，ＭＤ　２１２５０，ＵＳＡ；

２．ＴｈｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙｏｆＫａｎｓａｓ，Ｌａｗｒｅｎｃｅ，ＫＳ　６６０４５，ＵＳＡ；３．ＩｏｗａＳｔａｔｅＵｎｉｖｅｒｓｉｔｙ，Ａｍｅｓ，ＩＡ　５００１１，ＵＳＡ）

Ａｂｓｔｒａｃｔ：Ａｈｉｇｈｏｒｄｅｒｓｐｅｃｔｒａｌｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ（ＳＤ）ｓｃｈｅｍｅｂａｓｅｄｃｏｓｔｅｆｆｅｃｔｉｖｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｐｐｒｏａｃｈｉｓｐｒｏｐｏｓｅｄｔｏｏｐｔｉｍｉｚｅ

ｔｈｅｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｏｆｆｌａｐｐｉｎｇａｉｒｆｏｉｌｓｆｏｒｍａｘｉｍｕｍｐｒｏｐｕｌｓｉｖｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ．Ｓｐｅｃｉｆｉｃａｌｌｙ，ａｇｒａｄｉｅｎｔｂａｓｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍ

ｉｓｃｏｕｐｌｅｄｗｉｔｈａｈｉｇｈｏｒｄｅｒＳＤＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓｓｏｌｖｅｒｔｏｓｅａｒｃｈｆｏｒｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｏｆａｓｅｒｉｅｓｏｆＮＡＣＡ４ｄｉｇｉｔａｉｒｆｏｉｌｓ

ｕｎｄｅｒｇｏｉｎｇｃｏｍｂｉｎｅｄｐｌｕｎｇｅａｎｄｐｉｔｃｈｍｏｔｉｏｎｏｎａｃｏａｒｓｅｍｅｓｈ．ＴｈｅｎｔｈｅｈｉｇｈｏｒｄｅｒＳＤｓｏｌｖｅｒｉｓｕｓｅｄｔｏｃａｐｔｕｒｅｔｈｅ

ｄｅｔａｉｌｅｄｖｏｒｔｅｘｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓａｓｓｏｃｉａｔｅｄｗｉｔｈｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｏｆｔｈｅｆｌａｐｐｉｎｇｆｌｉｇｈｔｏｎａｆｉｎｅｍｅｓｈ．Ｔｈｅｐｒｏｐｏｓｅｄｎｕｍｅｒｉｃａｌ

ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｒａｍｅｗｏｒｋｉｓｕｓｅｄｔｏｓｔｕｄｙｔｈｅｅｆｆｅｃｔｓｏｆａｉｒｆｏｉｌｔｈｉｃｋｎｅｓｓ，Ｒｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒ，ａｎｄｐｉｔｃｈｉｎｇｐｉｖｏｔｌｏｃａｔｉｏｎｆｏｒ

ｏｐｔｉｍａｌｃｒｕｉｓｅｆｌｉｇｈｔ．Ｔｈｅｆｌｏｗｐｈｙｓｉｃｓｂｅｈｉｎｄｏｐｔｉｍａｌａｉｒｆｏｉｌｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｉｓｅｘｐｌａｉｎｅｄｂｙｅｘａｍｉｎｉｎｇｔｈｅｃｏｒｒｅｓｐｏｎｄｉｎｇｆｌｏｗ

ｆｉｅｌｄｓ，ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｆｏｒｃｅｓａｎｄｔｈｅｖａｒｉａｔｉｏｎｏｆｅｆｆｅｃｔｉｖｅａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ．

Ｋｅｙｗｏｒｄｓ：ｆｌａｐｐｉｎｇｆｏｉｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓ；ｎｕｍｅｒｉｃａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ；ｈｉｇｈｏｒｄｅｒＣＦＤｍｅｔｈｏｄｓ；ｓｐｅｃｔｒａｌｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ；ｐｒｏｐｕｌｓｉｖｅ

ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ

中图分类号：Ｖ２１１．３ 　文献标识码：Ａ ｄｏｉ：１０．７６３８／ｋｑｄｌｘｘｂ２０１4．０１２２

 收稿日期：２０１４０９２５；　修订日期：２０１４１０１８
作者简介：于美琳（１９８４），男，博士，助理教授，主要研究方向：计算流体力学，非定常空气动力学．Ｅｍａｉｌ：ｍｌｙｕ＠ｕｍｂｃ．ｅｄｕ
引用格式：于美琳，王志坚，胡晖．基于高阶谱差分的扑翼面运动学数值优化［Ｊ］．空气动力学学报，２０１４，３２（６）：７２７７４０（英文）．

ｄｏｉ：１０．７６３８／ｋｑｄｌｘｘｂ２０１4．０１２２　ＹＵＭ Ｌ，ＷＡＮＧＺＪ，ＨＵＨ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｆｌａｐｐｉｎｇｆｏｉｌｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｕｓｉｎｇｈｉｇｈｏｒｄｅｒｓｐｅｃｔｒａｌｄｉｆｆ
ｅｒｅｎｃｅｍｅｔｈｏｄ［Ｊ］．ＡＣＴＡＡｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａＳｉｎｉｃａ，２０１４，３２（６）：７２７７４０．

Ｎｏｍｅｎｃｌａｔｕｒｅ
Ａ ＝ｐｉｔｃｈｉｎｇａｍｐｌｉｔｕｄｅ
ＡＯＡ ＝ａｎｇｌｅｏｆａｔｔａｃｋ
ａ ＝ｓｐｅｅｄｏｆｓｏｕｎｄ
Ｃ ＝ｃｈｏｒｄｌｅｎｇｔｈ
Ｃｐ ＝ｓｐｅｃｉｆｉｃｈｅａｔａｔｃｏｎｓｔａｎｔｐｒｅｓｓｕｒｅ
〈Ｃｐｏｗｅｒ〉 ＝ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｐｏｗｅｒｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，

－１
Ｔ∫

ｔ０＋Ｔ

ｔ０

［Ｌｉｆｔ（ｔ）ｙ（ｔ）＋Ｍｏｍｅｎｔ（ｔ）θ（ｔ）］ｄｔ／（０．５ρＵ３∞Ｃ）

ＣＴ ＝ｔｈｒｕｓｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，Ｔｈｒｕｓｔ／（０．５ρＵ２∞Ｃ）

〈ＣＴ〉 ＝ｔｉｍｅａｖｅｒａｇｅｄｔｈｒｕｓｔｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔ，１
Ｔ∫

ｔ０＋Ｔ

ｔ０

ＣＴ（ｔ）ｄｔ

Ｅ ＝ｔｏｔａｌｅｎｅｒｇｙ
Ｆ，Ｇ ＝ｖｅｃｔｏｒｓｏｆｆｌｕｘｅｓｉｎｔｈｅｐｈｙｓｉｃａｌｄｏｍａｉｎ

Ｆ
～
，Ｇ
～

＝ｖｅｃｔｏｒｓｏｆｆｌｕｘｅｓｉｎｔｈｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎ
ｆ ＝ｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎｆｒｅｑｕｅｎｃｙ
Ｈ ＝ｉｎｖｅｒｓｅＨｅｓｓｉａｎｍａｔｒｉｘ
ｈ ＝ｐｌｕｎｇｉｎｇａｍｐｌｉｔｕｄｅ



书书书

ｉ，ｊ　　　　　　　　＝ｉｎｄｅｘｏｆｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｉｎｘ，ｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
Ｊ ＝Ｊａｃｏｂｉａｎｍａｔｒｉｘ
ｋ ＝ｒｅｄｕｃｅｄｆｒｅｑｕｅｎｃｙ，２πｆＣ／Ｕ∞
Ｍａ ＝Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒ
Ｍａ∞ ＝Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒｏｆｔｈｅｆｒｅｅｓｔｒｅａｍ
ｍ ＝ｍａｓｓｆｌｏｗｒａｔｅ
ｎｘ，ｎｙ ＝ｆａｃｅｎｏｒｍａｌｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓｉｎｘ，ｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎ，ｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ
Ｐｒ ＝Ｐｒａｎｄｔｌｎｕｍｂｅｒ
ｐ ＝ｐｒｅｓｓｕｒｅ
ｐ∞ ＝ｐｒｅｓｓｕｒｅｏｆｔｈｅｆｒｅｅｓｔｒｅａｍ

Ｑ，Ｑ
～

＝ｖｅｃｔｏｒｓｏｆｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｖｅｖａｒｉａｂｌｅｓｉｎｔｈｅｐｈｙｓｉｃａｌａｎｄｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎｓ
Ｒｅ ＝Ｒｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｃｈｏｒｄｌｅｎｇｔｈ，ρＵ∞Ｃ／μ
Ｓｔｒ ＝Ｓｔｒｏｕｈａｌｎｕｍｂｅｒ，２ｆｈ／Ｕ∞
ｔ，τ ＝ｔｉｍｅｉｎｔｈｅｐｈｙｓｉｃａｌａｎｄｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎ
ｕ，ｖ ＝ｎｏｎｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌｖｅｌｏｃｉｔｉｅｓｉｎｘ，ｙｄｉｒｅｃｔｉｏｎ
ｖｇ ＝ｇｒｉｄｖｅｌｏｃｉｔｙ
ｘ，ｙ ＝ｎｏｎｄｉｍｅｎｓｉｏｎａｌＣａｒｔｅｓｉａｎｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｉｎｔｈｅｐｈｙｓｉｃａｌｄｏｍａｉｎ
ｘτ，ｘξ，ｘη，ｙτ，ｙξ，ｙη ＝ｍｅｔｒｉｃｓｃｏｅｆｆｉｃｉｅｎｔｓｏｆｔｈｅｔｉｍｅｄｅｐｅｎｄｅｎｔｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ
γ ＝ｒａｔｉｏｏｆｓｐｅｃｉｆｉｃｈｅａｔｓ
ηｐｏｗｅｒ ＝ｐｒｏｐｕｌｓｉｖｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ，〈ＣＴ〉／〈Ｃｐｏｗｅｒ〉
θ ＝ｐｉｔｃｈｉｎｇａｎｇｌｅｏｆｔｈｅａｉｒｆｏｉｌ
μ ＝ｄｙｎａｍｉｃｖｉｓｃｏｓｉｔｙ
ξ，η ＝Ｃａｒｔｅｓｉａｎｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｓｉｎｔｈｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎ
ρ ＝ｄｅｎｓｉｔｙ
τｉｊ ＝ｖｉｓｃｏｕｓｓｔｒｅｓｓｔｅｎｓｏｒｓ，ｉ，ｊｃａｎｂｅｘｏｒｙ
 ＝ｐｈａｓｅｌａｇｂｅｔｗｅｅｎｐｉｔｃｈｉｎｇａｎｄｐｌｕｎｇｉｎｇｍｏｔｉｏｎｓ
ω ＝ａｎｇｕｌａｒｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎ，２πｆ

０　Ｉｎｔｒｏｄｕｃｔｉｏｎ

　　Ｕｎｓｔｅａｄｙｆｌａｐｐｉｎｇｗｉｎｇａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｈａｓａｔｔｒａｃｔｅｄ

ｃｏｎｓｉｄｅｒａｂｌｅｒｅｓｅａｒｃｈ ａｔｔｅｎｔｉｏｎ ｒｅｃｅｎｔｌｙｄｕｅ ｔｏ ｔｈｅ
ｉｎｃｒｅａｓｅｄｉｎｔｅｒｅｓｔｉｎｄｅｓｉｇｎｉｎｇＭｉｃｒｏＡｉｒＶｅｈｉｃｌｅｓ（ＭＡＶｓ）
ａｎｄＮａｎｏＡｉｒＶｅｈｉｃｌｅｓ（ＮＡＶｓ）ｆｏｒａｖａｒｉｅｔｙｏｆｍｉｓｓｉｏｎｓ，
ｉｎｃｌｕｄｉｎｇｒｅｃｏｎｎａｉｓｓａｎｃｅａｎｄｓｕｒｖｅｉｌｌａｎｃｅ，ｔａｒｇｅｔｉｎｇａｎｄ

ｓｅｎｓｉｎｇ．Ｃｏｍｐｒｅｈｅｎｓｉｖｅｒｅｖｉｅｗｓ［１８］ａｒｅａｖａｉｌａｂｌｅｆｏｒｔｈｅ

ｌａｔｅｓｔｐｒｏｇｒｅｓｓｉｎｔｈｉｓａｒｅａ，ｂｕｔｔｈｅｒｅａｒｅｓｔｉｌｌｍａｎｙｏｐｅｎ
ｐｒｏｂｌｅｍｓｎｅｅｄｅｄｔｏｂｅｔａｃｋｌｅｄｂｅｆｏｒｅｏｕｒｃｕｒｒｅｎｔｕｎ
ｄｅｒｓｔａｎｄｉｎｇｏｎｕｎｓｔｅａｄｙｆｌａｐｐｉｎｇｆｌｉｇｈｔｃａｎｂｅｓｙｓｔｅｍａｔｉ
ｃａｌｌｙｉｎｔｅｇｒａｔｅｄｉｎｔｏｄｅｓｉｇｎｏｆａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａｌｌｙｅｆｆｉｃｉｅｎｔ
ＭＡＶｓａｎｄＮＡＶｓ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｉｓｓｕｃｈａ
ｐｏｗｅｒｆｕｌｔｏｏｌｔｏａｄｄｒｅｓｓｔｈｅｓｅｉｓｓｕｅｓ．Ｏｎｏｎｅｈａｎｄ，

ｎｕｍｅｒｉｃａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｃａｎｐｒｏｖｉｄｅｕｓｅｆｕｌｇｅｏｍｅｔｒｉｃａｎｄ
ｋｉｎｅｍａｔｉｃｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎ ｆｏｒｔｈｅｄｅｓｉｇｎ ｏｆＭＡＶｓａｎｄ
ＮＡＶｓ；ｏｎｔｈｅｏｔｈｅｒｈａｎｄ，ｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｕｔｐｕｔｓ（ｅ．ｇ．，
ｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓ）ｃａｎｆｕｒｔｈｅｒｅｎｈａｎｃｅｏｕｒｕｎｄｅｒｓｔａｎｄｉｎｇｏｎ
ｕｎｓｔｅａｄｙｆｌａｐｐｉｎｇｆｌｉｇｈｔ．Ｏｎｅｅｘａｍｐｌｅｔｏｄｅｍｏｎｓｔｒａｔｅ
ｔｈｅｐｏｗｅｒｏｆｎｕｍｅｒｉｃａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｎｂｏｔｈｒｏｌｅｓｉｓｔｈｅ
ｗｏｒｋｂｙＢｅｒｍａｎａｎｄＷａｎｇ［９］．Ｉｎｔｈｉｓｗｏｒｋ，ｔｈｅｙｒｅｐｏｒｔｅｄ

ｔｈｅｅｎｅｒｇｙｍｉｎｉｍｉｚｉｎｇｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｏｆｓｅｖｅｒａｌｈｏｖｅｒｉｎｇ
ｉｎｓｅｃｔｓ．Ｉｎｔｅｒｅｓｔｉｎｇｌｙ，ｂｙｅｘａｍｉｎｉｎｇｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
ｒｅｓｕｌｔｓ，ｔｈｅｙａｌｓｏｅｘｐｌａｉｎｅｄｗｈｙｉｎｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｋｉｎｅｍａｔｉｃｓ
ｔｈｅｓｔｒｏｋｅｍａｉｎｔａｉｎｓａｃｏｎｓｔａｎｔｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｔｈｒｏｕｇｈｏｕｔ
ａｆｌａｐｐｉｎｇｐｅｒｉｏｄｅｖｅｎｗｈｅｎａｓｙｍｍｅｔｒｙｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅ
ｌｅａｄｉｎｇａｎｄｔｒａｉｌｉｎｇｅｄｇｅｓｏｆｔｈｅｗｉｎｇｉｓａｓｓｕｍｅｄ．
　　Ｉｎｔｈｅｌａｓｔｔｈｒｅｅｄｅｃａｄｅｓ，ｔｈｅｒｅｈａｓｂｅｅｎａｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓ

８２７ 空　气　动　力　学　学　报　　　　　　　　　　　　　　　　　第 ３２卷



ｒｅｓｅａｒｃｈ ｉｎｔｅｒｅｓｔｉｎ ｏｐｔｉｍｉｚｉｎｇ ｔｈｅ ｆｌａｐｐｉｎｇ ｗｉｎｇ
ｇｅｏｍｅｔｒｙａｎｄ／ｏｒｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｔｏａｃｈｉｅｖｅｔｈｅｏｐｔｉｍａｌａｅｒｏ
ｄｙｎａｍｉｃｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅｉｎｔｅｒｍｓｏｆｌｉｆｔ，ｌｉｆｔｔｏｄｒａｇｒａｔｉｏ，
ｔｈｒｕｓｔ，ｐｒｏｐｕｌｓｉｖｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ，ｐｏｗｅｒｃｏｎｓｕｍｐｔｉｏｎ，ｅｔｃ．，
ｗｉｔｈｄｉｆｆｅｒｅｎｔｌｅｖｅｌｏｆｆｉｄｅｌｉｔｙ．Ｅａｒｌｙｉｎ１９８０ｓ，Ｊｏｎｅｓ［１０］

ｈａｄｃａｌｃｕｌａｔｅｄｔｈｅｏｐｔｉｍｕｍｌｏａｄｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎａｌｏｎｇｔｈｅ
ｗｉｎｇｆｏｒａｇｉｖｅｎｗｉｎｇｒｏｏｔｂｅｎｄｉｎｇｍｏｍｅｎｔｄｕｒｉｎｇｔｈｅ
ｐｕｒｅｆｌａｐｐｉｎｇｍｏｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｃｌａｓｓｉｃａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｔｈｅ
ｏｒｉｅｓ．Ｔｈｅｙｆｏｕｎｄｔｈａｔｔｈｅｏｐｔｉｍｕｍｌｏａｄｉｎｇｗａｓａｂｌｅｔｏ
ｇｅｎｅｒａｔｅｔｈｒｕｓｔｍｏｒｅｅｆｆｉｃｉｅｎｔｌｙｃｏｍｐａｒｅｄｗｉｔｈａｎｅｌｌｉｐｔｉｃ
ｌｏａｄｉｎｇ，ｗｈｉｃｈｗａｓｓｕｇｇｅｓｔｅｄｔｏｂｅｏｐｔｉｍａｌｆｏｒｓｔｅａｄｙ
ｆｌｉｇｈｔ．Ａｆｔｅｒｔｈａｔ，ｎｕｍｅｒｉｃａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｂａｓｅｄｏｎｌｏｗ
ｆｉｄｅｌｉｔｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｓｉｓｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｔｏｏｐｔｉｍｉｚｅｔｈｅ
ｈｏｖｅｒｉｎｇｏｒｆｏｒｗａｒｄｆｌａｐｐｉｎｇｆｌｉｇｈｔ．Ｍｏｓｔｏｆｔｈｅｓｅｓｔｕｄｉｅｓ
ａｄｏｐｔｅｄｂｌａｄｅｅｌｅｍｅｎｔｍｏｍｅｎｔｕｍ（ＢＥＭ）ｔｈｅｏｒｉｅｓ［９，１１１４］

ｏｒｖｏｒｔｅｘｌａｔｔｉｃｅｍｅｔｈｏｄｓ［１５１９］ ｔｏｍｏｄｅｌａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ
ｌｏａｄｉｎｇｓ．Ａｔｒａｄｅｏｆｆｏｆｔｈｅｓｅｌｏｗｆｉｄｅｌｉｔｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃ
ｍｏｄｅｌｓｉｓｔｈｅｌｏｗｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｃｏｓｔ．Ａｌｔｈｏｕｇｈｔｈｅｓｅ
ｒｅｓｅａｒｃｈｅｓｈａｖｅｍａｄｅｓｕｂｓｔａｎｔｉａｌｐｒｏｇｒｅｓｓｉｎｏｐｔｉｍａｌ
ｆｌａｐｐｉｎｇｆｌｉｇｈｔ，ｌｏｗｆｉｄｅｌｉｔｙａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｍｏｄｅｌｓｍａｙｆａｉｌ
ｔｏｐｒｏｖｉｄｅａｐｐｒｏｐｒｉａｔｅｌｅｖｅｌｏｆｃｏｍｐｌｅｘｉｔｙｏｆｔｈｅｆｌｏｗ
ｉｎｆｏｒｍａｔｉｏｎｗｈｅｎｖｉｓｃｏｕｓｅｆｆｅｃｔｓｂｅｃａｍｅｎｏｎｎｅｇｌｉｇｉｂｌｅ［１７］

ｏｒｔｈｅ３Ｄｎｏｎｌｉｎｅａｒｅｆｆｅｃｔｓｄｏｍｉｎａｔｅｔｈｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓ［２０］．
　　Ｔｈｅｇｒｏｗｉｎｇｓｏｐｈｉｓｔｉｃａｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｈａｒｄｗａｒｅ
ａｎｄｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｔｏｏｌｓｎｏｗａｌｌｏｗｓｆｏｒｔｈｅｄｉｒｅｃｔｃｏｕｐｌｉｎｇ
ｂｅｔｗｅｅｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｓａｎｄｈｉｇｈｆｉｄｅｌｉｔｙＮａｖｉｅｒ
Ｓｔｏｋｅｓｓｏｌｖｅｒｓｆｏｒｔｈｅｐｕｒｐｏｓｅｏｆｆｌａｐｐｉｎｇｍｏｔｉｏｎｏｐｔｉｍｉ
ｚａｔｉｏｎ．ＴｕｎｃｅｒａｎｄＫａｙａ［２１］ｏｐｔｉｍｉｚｅｄｔｈｅｗｅｉｇｈｔｅｄｓｕｍ
ｃｏｎｓｉｓｔｉｎｇｏｆｔｈｒｕｓｔａｎｄｐｒｏｐｕｌｓｉｖｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｏｆａｆｌａｐ
ｐｉｎｇａｉｒｆｏｉｌｉｎｃｏｍｂｉｎｅｄｐｌｕｎｇｉｎｇａｎｄｐｉｔｃｈｉｎｇｍｏｔｉｏｎｂｙ
ｃｏｕｐｌｉｎｇａｇｒａｄｉｅｎｔｂａｓｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｍｅｔｈｏｄｗｉｔｈａ２Ｄ
ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓｓｏｌｖｅｒｓｕｐｐｏｒｔｉｎｇｍｏｖｉｎｇｏｖｅｒｓｅｔｇｒｉｄｓ．
Ｗｉｌｌｉｓｅｔａｌ．［２０］ ｅｘｐｌｏｉｔｅｄａｃｏｌｌｅｃｔｉｏｎｏｆｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌ
ｔｏｏｌｓｗｉｔｈｍｕｌｔｉｐｌｅｆｉｄｅｌｉｔｙｌｅｖｅｌｓｉｎｔｈｅｄｅｓｉｇｎｏｆｅｆｆｅｃｔｉｖｅ
ｆｌａｐｐｉｎｇ ｗｉｎｇ ｖｅｈｉｃｌｅｓ． Ｉｎ ２００９， Ｐｅｓａｖｅｎｔｏ ａｎｄ
Ｗａｎｇ［２２］ｆｕｒｔｈｅｒｃｏｎｆｉｒｍｅｄｔｈａｔ２Ｄｆｌａｐｐｉｎｇｆｌｉｇｈｔｃａｎｂｅ
ａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃａｌｌｙｍｏｒｅｅｆｆｉｃｉｅｎｔｔｈａｎｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｓｔｅａｄｙ
ｍｏｔｉｏｎ．Ｒｅｃｅｎｔｌｙ，Ｃｕｌｂｒｅｔｈｅｔａｌ．［２３］ｐｒｅｓｅｎｔｅｄｓｅｖｅｒａｌ
ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｒｅｓｕｌｔｓｆｏｒｆｌａｐｐｉｎｇａｉｒｆｏｉｌｓａｎｄｗｉｎｇｓｏｂｔａｉｎｅｄ
ｆｒｏｍａｎｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｒａｍｅｗｏｒｋｃｏｎｓｔｒｕｃｔｅｄｂｙａｇｒａｄｉｅｎｔ
ｂａｓｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍａｎｄａｌｏｗｄｉｓｓｉｐａｔｉｏｎｋｉｎｅｔｉｃ
ｅｎｅｒｇｙｐｒｅｓｅｒｖｉｎｇ（ＫＥＰ）ｆｉｎｉｔｅｖｏｌｕｍｅＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓ
ｓｏｌｖｅｒ． Ｔｈｅｙ ｆｏｕｎｄ ｔｈａｔｔｈｅ ｍａｘｉｍｕｍ ｐｒｏｐｕｌｓｉｖｅ

ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙａｐｐｅａｒｅｄｔｏｏｃｃｕｒｒｉｇｈｔｂｅｆｏｒｅｔｈｅｉｎｃｉｐｉｅｎｃｅ
ｏｆｌｅａｄｉｎｇｅｄｇｅｓｅｐａｒａｔｉｏｎ．ＪｏｎｅｓａｎｄＹａｍａｌｅｅｖ［２４］

ｐｅｒｆｏｒｍｅｄｓｈａｐｅａｎｄｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｆｌａｐｐｉｎｇ
ｗｉｎｇｓｆｏｒｍａｘｉｍｕｍ ｐｒｏｐｕｌｓｉｖｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙｕｓｉｎｇｔｈｅ３Ｄ
ｕｎｓｔｅａｄｙＲｅｙｎｏｌｄｓａｖｅｒａｇｅｄＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓｓｉｍｕｌａｔｉｏｎ．Ｉｔ
ｉｓｆｏｕｎｄｔｈａｔｔｈｅｃｏｍｂｉｎｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｗｉｎｇｓｈａｐｅ
ａｎｄｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｃａｎｓｉｇｎｉｆｉｃａｎｔｌｙｉｍｐｒｏｖｅｔｈｅｐｅｒｆｏｒｍａｎｃｅ
ｏｆｔｈｒｕｓｔａｎｄｐｒｏｐｕｌｓｉｖｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ．
　　 Ｉｎｔｈｅｐｒｅｓｅｎｔｓｔｕｄｙ，ｗｅｆｏｃｕｓｏｎｍａｘｉｍｉｚｉｎｇ
ｅｎｄｕｒａｎｃｅｔｉｍｅｆｏｒｌｏｎｇｄｕｒａｔｉｏｎｃｒｕｉｓｉｎｇｆｌｉｇｈｔ．Ｔｈｅｒｅｆｏｒｅ，
ｔｈｅｐｒｏｐｕｌｓｉｖｅ ｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ ｉｓｃｈｏｓｅｎ ａｓｔｈｅ ｏｂｊｅｃｔｉｖｅ
ｆｕｎｃｔｉｏｎ．Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｓｔｕｄｉｅｓ［１１，１３，１６，１９，２１］ ｆｏｒｆｏｒｗａｒｄ
ｆｌｉｇｈｔｈａｖｅｂｅｅｎｃａｒｒｉｅｄｏｕｔｗｉｔｈｔｈｅｖｏｒｔｅｘｌａｔｔｉｃｅｍｅｔｈｏｄ
ｏｒｌｏｗｏｒｄｅｒ（≤２）ＣＦＤ ｍｅｔｈｏｄｓ．Ｃｏｎｓｉｄｅｒｉｎｇｔｈａｔ
ｆｌａｐｐｉｎｇｗｉｎｇａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｓｆｅａｔｕｒｅｓｖｏｒｔｅｘｄｏｍｉｎａｔｅｄ
ｆｌｏｗ，ｗｅｐｒｏｐｏｓｅｔｏｔａｋｅａｈｉｇｈｏｒｄｅｒａｃｃｕｒａｔｅＣＦＤ
ｍｅｔｈｏｄ ｂａｓｅｄｃｏｓｔｅｆｆｅｃｔｉｖｅｈｉｇｈｆｉｄｅｌｉｔｙｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎ
ａｐｐｒｏａｃｈｔｏｐｒｏｖｉｄｅｆｕｒｔｈｅｒｉｎｓｉｇｈｔｓｉｎｔｏｆｌａｐｐｉｎｇｍｏｔｉｏｎｓ
ｗｉｔｈｍａｘｉｍｕｍｐｒｏｐｕｌｓｉｖｅｅｆｆｉｃｉｅｎｃｙ．Ａｔｔｈｅｆｉｒｓｔｓｔａｇｅ，
ａｇｒａｄｉｅｎｔｂａｓｅｄｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎａｌｇｏｒｉｔｈｍｉｓｃｏｕｐｌｅｄｗｉｔｈａ
ｈｉｇｈｏｒｄｅｒｓｐｅｃｔｒａｌｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ（ＳＤ）ＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓｓｏｌｖｅｒ
ｔｏｓｅａｒｃｈｆｏｒｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｏｎａｃｏａｒｓｅｍｅｓｈ．
ＴｈｅｎａｈｉｇｈｏｒｄｅｒＳＤＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓｓｏｌｖｅｒｉｓｕｓｅｄｔｏ
ｓｉｍｕｌａｔｅｔｈｅｆｌｏｗｆｉｅｌｄｓｗｉｔｈｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚｅｄｆｌａｐｐｉｎｇｋｉｎｅ
ｍａｔｉｃｓｏｎａｆｉｎｅｍｅｓｈ．Ｎｏｔｅｔｈａｔｇｒｉｄａｎｄｐｏｌｙｎｏｍｉａｌ
ｏｒｄｅｒｒｅｆｉｎｅｍｅｎｔｓｔｕｄｉｅｓａｒｅｐｅｒｆｏｒｍｅｄｔｏｍａｋｅｓｕｒｅｔｈａｔ
ｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｏｂｔａｉｎｅｄｏｎｔｈｅｃｏａｒｓｅｍｅｓｈｉｓ
ｓｔｉｌｌｏｐｔｉｍａｌｏｎｔｈｅｆｉｎｅｍｅｓｈ．Ｒｅｓｕｌｔｓｆｒｏｍｔｈｅｒｅｆｉｎｅ
ｍｅｎｔｓｔｕｄｙｗｉｌｌｂｅｐｒｅｓｅｎｔｅｄｉｎＳｅｃｔｉｏｎ２．Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓｏｎ
ｆｉｎｅｍｅｓｈｅｓｃａｎｂｅｔｔｅｒｒｅｓｏｌｖｅｔｈｅｄｅｔａｉｌｅｄｖｏｒｔｅｘｓｔｒｕｃｔｕｒｅｓ
ａｓｓｏｃｉａｔｅｄｗｉｔｈｔｈｅｏｐｔｉｍａｌｋｉｎｅｍａｔｉｃｓａｎｄｈｅｌｐｕｎｄｅｒｓｔａｎｄ
ｆｌｏｗｐｈｙｓｉｃｓ．
　　Ｔｈｅｒｅｍａｉｎｄｅｒｏｆｔｈｉｓｐａｐｅｒｉｓｏｒｇａｎｉｚｅｄａｓｆｏｌｌｏｗｓ．
ＩｎＳｅｃｔｉｏｎ１，ｔｈｅｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｒａｍｅｗｏｒｋｉｎｃｌｕｄｉｎｇｔｈｅ
ｎｕｍｅｒｉｃａｌｍｅｔｈｏｄｉｓｉｎｔｒｏｄｕｃｅｄ．Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｒｅｓｕｌｔｓａｒｅ
ｄｉｓｐｌａｙｅｄａｎｄｄｉｓｃｕｓｓｅｄｉｎＳｅｃｔｉｏｎ２．Ｓｅｃｔｉｏｎ３ｂｒｉｅｆｌｙ
ｃｏｎｃｌｕｄｅｓｔｈｅｐｒｅｓｅｎｔｗｏｒｋａｎｄｐｏｉｎｔｓｏｕｔｐｏｓｓｉｂｌｅ
ｆｕｔｕｒｅｗｏｒｋ．

１　Ｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｆｒａｍｅｗｏｒｋ

１．１　Ｇｏｖｅｒｎｉｎｇｅｑｕａｔｉｏｎｓ
　　Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｓａｒｅｐｅｒｆｏｒｍｅｄｗｉｔｈａｎｕｎ
ｓｔｅａｄｙｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓｓｏｌｖｅｒｕｓｉｎｇｄｙｎａｍｉｃ

９２７第６期　　　ＹＵＭｅｉｌｉｎｅｔａｌ：Ｎｕｍｅｒｉｃａｌｏｐｔｉｍｉｚａｔｉｏｎｏｆｆｌａｐｐｉｎｇｆｏｉｌｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｕｓｉｎｇｈｉｇｈｏｒｄｅｒｓｐｅｃｔｒａｌｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｍｅｔｈｏｄ



ｕｎｓｔｒｕｃｔｕｒｅｄｇｒｉｄｓｂａｓｅｄｈｉｇｈｏｒｄｅｒｓｐｅｃｔｒａｌｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅ
（ＳＤ）ｍｅｔｈｏｄｄｅｖｅｌｏｐｅｄｉｎＲｅｆ．［２５］．Ｔｈｅ２Ｄｕｎｓｔｅａｄｙ
ｃｏｍｐｒｅｓｓｉｂｌｅＮａｖｉｅｒＳｔｏｋｅｓｅｑｕａｔｉｏｎｓｉｎｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎ
ｆｏｒｍｒｅａｄ，

　　 Ｑ
ｔ
＋Ｆ
ｘ
＋Ｇ
ｙ
＝０ （１）

ｗｈｅｒｅＱ＝（ρ，ρｕ，ρｖ，Ｅ）Ｔ ａｒｅｔｈｅｃｏｎｓｅｒｖｅｄｖａｒｉａｂｌｅｓ，
ａｎｄＦ，Ｇａｒｅｔｈｅｔｏｔａｌｆｌｕｘｅｓｉｎｃｌｕｄｉｎｇｂｏｔｈｔｈｅｉｎｖｉｓｃｉｄ
ａｎｄｖｉｓｃｏｕｓｆｌｕｘｖｅｃｔｏｒｓ，ｉ．ｅ．，Ｆ＝Ｆｉ－ＦｖａｎｄＧ＝Ｇｉ－
Ｇｖ，ｗｈｉｃｈｔａｋｅｓｔｈｅｆｏｌｌｏｗｉｎｇｆｏｒｍ

　　Ｆｉ＝

ρｕ
ｐ＋ρｕ２

ρｕｖ
ｕ（Ｅ＋ｐ




















）

，　Ｇｉ＝

ρｖ
ρｕｖ
ｐ＋ρｖ２

ｖ（Ｅ＋ｐ




















）

　　Ｆｖ＝

０
τｘｘ
τｙｘ

ｕτｘｘ＋ｖτｙｘ＋
μＣｐ
Ｐｒ
Ｔ
























ｘ

，

　　Ｇｖ＝

０
τｘｙ
τｙｙ

ｕτｘｙ＋ｖτｙｙ＋
μＣｐ
Ｐｒ
Ｔ
























ｙ

（２）

　　ＩｎＥｑ．（２），ρｉｓｔｈｅｆｌｕｉｄｄｅｎｓｉｔｙ，ｕａｎｄｖａｒｅｔｈｅ
Ｃａｒｔｅｓｉａｎｖｅｌｏｃｉｔｙｃｏｍｐｏｎｅｎｔｓ，ｐｉｓｔｈｅｐｒｅｓｓｕｒｅ，ａｎｄＥ
ｉｓｔｈｅｔｏｔａｌｅｎｅｒｇｙ，μｉｓｄｙｎａｍｉｃｖｉｓｃｏｓｉｔｙ，Ｃｐｉｓｔｈｅ
ｓｐｅｃｉｆｉｃｈｅａｔａｔｃｏｎｓｔａｎｔｐｒｅｓｓｕｒｅ，ＰｒｉｓｔｈｅＰｒａｎｄｔｌ
ｎｕｍｂｅｒ，ａｎｄＴｉｓｔｈｅｔｅｍｐｅｒａｔｕｒｅ．Ｔｈｅｓｔｒｅｓｓｔｅｎｓｏｒｓｉｎ
Ｅｑ．（２）ｔａｋｅｔｈｅｆｏｌｌｏｗｉｎｇｆｏｒｍ

　　 τｘｘ＝２μｕｘ－
ｕｘ＋ｖｙ( )３

，

τｙｙ＝２μｖｙ－
ｕｘ＋ｖｙ( )３

，

τｘｙ＝τｙｘ＝μ（ｖｘ＋ｕｙ） （３）
　　Ｏｎａｓｓｕｍｉｎｇｔｈａｔｔｈｅｐｅｒｆｅｃｔｇａｓｌａｗｉｓｏｂｅｙｅｄ，ｔｈｅ

ｐｒｅｓｓｕｒｅｉｓｒｅｌａｔｅｄｔｏｔｈｅｔｏｔａｌｉｎｉｔｉａｌｅｎｅｒｇｙｂｙＥ＝ ｐ
γ－１
＋

１
２ρ
（ｕ２＋ｖ２）ｗｉｔｈｃｏｎｓｔａｎｔγ，ｗｈｉｃｈｃｌｏｓｅｓｔｈｅｓｏｌｕｔｉｏｎｓｙｓｔｅｍ．

　　Ｔｏａｃｈｉｅｖｅａｎｅｆｆｉｃｉｅｎｔｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎ，ａｔｉｍｅ
ｄｅｐｅｎｄｅｎｔｃｏｏｒｄｉｎａｔｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｒｏｍ ｔｈｅｐｈｙｓｉｃａｌ
ｄｏｍａｉｎ（ｔ，ｘ，ｙ）ｔｏｔｈｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎ（τ，ξ，η），
ａｓｓｈｏｗｎｉｎＦｉｇ．１（ａ），ｉｓａｐｐｌｉｅｄｔｏＥｑ．（１）．Ａｎｄｗｅ
ｏｂｔａｉｎ

　　 Ｑ
～

τ
＋Ｆ
～

ξ
＋Ｇ
～

η
＝０ （４）

ｗｈｅｒｅ

　　

Ｑ
～
＝｜Ｊ｜Ｑ

Ｆ
～
＝｜Ｊ｜（Ｑξｔ＋Ｆξｘ＋Ｇξｙ）

Ｇ
～
＝｜Ｊ｜（Ｑηｔ＋Ｆηｘ＋Ｇηｙ










）

（５）

Ｈｅｒｅｉｎ，τ＝ｔａｎｄ（ξ，η）∈［－１，１］２，ａｒｅｔｈｅｌｏｃａｌｃｏｏｒｄｉ
ｎａｔｅｓｉｎｔｈｅｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎ．Ｉｎｔｈｅｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎ
ｓｈｏｗｎａｂｏｖｅ，ｔｈｅＪａｃｏｂｉａｎｍａｔｒｉｘＪｔａｋｅｓｔｈｅｆｏｌｌｏｗｉｎｇ
ｆｏｒｍ

　　Ｊ＝（ｘ，ｙ，ｔ）
（ξ，η，τ）

＝
ｘξ ｘη ｘτ
ｙξ ｙη ｙτ









０ ０ １

（６）

　　Ｎｏｔｅｔｈａｔｔｈｅｇｒｉｄｖｅｌｏｃｉｔｙｖｇ＝（ｘτ，ｙτ）ｉｓｒｅｌａｔｅｄ
ｗｉｔｈ（ξｔ，ηｔ）ｂｙ

　　
ξｔ＝－ｖｇ·ξ

ηｔ＝－ｖｇ·
{ η

（７）

（ａ）Ｓｋｅｔｃｈｏｆｔｒａｎｓｆｏｒｍａｔｉｏｎｆｒｏｍａｍｏｖｉｎｇｐｈｙｓｉｃａｌ
ｄｏｍａｉｎｔｏａｆｉｘｅｄｃｏｍｐｕｔａｔｉｏｎａｌｄｏｍａｉｎ

（ｂ）Ｄｉｓｔｒｉｂｕｔｉｏｎｏｆｓｏｌｕｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓ（ａｓｄｅｎｏｔｅｄｂｙｃｉｒｃｌｅｓ）
ａｎｄｆｌｕｘｐｏｉｎｔｓ（ａｓｄｅｎｏｔｅｄｂｙｓｑｕａｒｅｓ）ｉｎａｓｔａｎｄａｒｄ
ｑｕａｄｒｉｌａｔｅｒａｌｅｌｅｍｅｎｔｆｏｒａｔｈｉｒｄ－ｏｒｄｅｒＳＤｓｃｈｅｍｅ

Ｆｉｇ．１　Ｉｎｔｒｏｄｕｃｔｉｏｎｏｆｔｈｅｓｐｅｃｔｒａｌｄｉｆｆｅｒｅｎｃｅｍｅｔｈｏｄ

１．２　Ｓｐａｃｅｄｉｓｃｒｅｔｉｚａｔｉｏｎ
　　ＴｈｅＳＤｍｅｔｈｏｄｉｓｕｓｅｄｆｏｒｔｈｅｓｐａｃｅｄｉｓｃｒｅｔｉｚａｔｉｏｎ．
ＩｎｔｈｅＳＤｍｅｔｈｏｄ，ｔｗｏｓｅｔｓｏｆｐｏｉｎｔｓａｒｅｇｉｖｅｎ，ｎａｍｅｌｙ
ｔｈｅｓｏｌｕｔｉｏｎａｎｄｆｌｕｘｐｏｉｎｔｓ，ａｓｓｈｏｗｎｉｎＦｉｇ．１（ｂ）．
Ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｖｅｖａｒｉａｂｌｅｓａｒｅｄｅｆｉｎｅｄａｔｔｈｅｓｏｌｕｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓ
（ＳＰｓ），ａｎｄｔｈｅｎｉｎｔｅｒｐｏｌａｔｅｄｔｏｆｌｕｘｐｏｉｎｔｓｔｏｃａｌｃｕｌａｔｅ
ｌｏｃａｌｆｌｕｘｅｓ．Ｉｎｔｈｅｐｒｅｓｅｎｔｓｔｕｄｙ，ｔｈｅｓｏｌｕｔｉｏｎｐｏｉｎｔｓ
ａｒｅｃｈｏｓｅｎａｓｔｈｅＣｈｅｂｙｓｈｅｖＧａｕｓｓｑｕａｄｒａｔｕｒｅｐｏｉｎｔｓ
ａｎｄｔｈｅｆｌｕｘｐｏｉｎｔｓａｒｅｓｅｌｅｃｔｅｄｔｏｂｅｔｈｅＬｅｇｅｎｄｒｅ
Ｇａｕｓｓｐｏｉｎｔｓｗｉｔｈｅｎｄｐｏｉｎｔｓａｓ１ａｎｄ１．Ｔｈｅｎｕｓｉｎｇ

０３７ 空　气　动　力　学　学　报　　　　　　　　　　　　　　　　　第 ３２卷



Ｌａｇｒａｎｇｅｐｏｌｙｎｏｍｉａｌｓ，ｗｅｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔａｌｌｔｈｅｆｌｕｘｅｓａｔｔｈｅ
ｆｌｕｘｐｏｉｎｔｓ．Ｎｏｔｅｔｈａｔｔｈｉｓｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎｉｓｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓ
ｗｉｔｈｉｎａｓｔａｎｄａｒｄｅｌｅｍｅｎｔ，ｂｕｔｄｉｓｃｏｎｔｉｎｕｏｕｓｏｎｔｈｅｃｅｌｌ
ｉｎｔｅｒｆａｃｅｓ．Ｔｏ ｅｎｓｕｒｅ ｃｏｎｓｅｒｖａｔｉｏｎ， ｔｈｅ ＡＵＳＭ＋ｕｐ
ａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅＲｉｅｍａｎｎｓｏｌｖｅｒ［２６］ｉｓｕｓｅｄｔｏｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔａ
ｃｏｍｍｏｎｉｎｖｉｓｃｉｄｆｌｕｘｏｎｔｈｅｉｎｔｅｒｆａｃｅ．Ｔｈｅｒｅｃｏｎｓｔｒｕｃｔｉｏｎ
ｏｆｔｈｅｃｏｍｍｏｎｖｉｓｃｏｕｓｆｌｕｘｉｓｂａｓｅｄｏｎｔｈｅａｖｅｒａｇｅｏｆｔｈｅ
‘ｌｅｆｔ’ａｎｄ‘ｒｉｇｈｔ’ｆｌｕｘｅｓ．Ｒｅａｄｅｒｓｃａｎｒｅｆｅｒｔｏ［２７］ｆｏｒ
ｍｏｒｅｄｅｔａｉｌｅｄｉｍｐｌｅｍｅｎｔａｔｉｏｎｐｒｏｃｅｄｕｒｅｓ．
１．３　Ｓｉｍｕｌａｔｉｏｎｐａｒａｍｅｔｅｒｓ
　　Ｉｎｔｈｉｓｓｔｕｄｙ，ｔｈｅｋｉｎｅｍａｔｉｃｓｏｆｔｈｅａｉｒｆｏｉｌｉｓｓｐｅｃｉｆｉｅｄ
ａｓｆｏｌｌｏｗｓ：
　　Ｐｌｕｎｇｉｎｇｍｏｔｉｏｎ：ｙ＝ｈｓｉｎ（ωｔ）；
　　Ｐｉｔｃｈｉｎｇｍｏｔｉｏｎ：θ＝Ａｓｉｎ（ωｔ＋）
ｗｈｅｒｅｙａｎｄθａｒｅｔｈｅｐｌｕｎｇｉｎｇｄｉｓｐｌａｃｅｍｅｎｔａｎｄｐｉｔｃｈｉｎｇ
ａｎｇｌｅｏｆｔｈｅａｉｒｆｏｉｌｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ，ｈａｎｄＡａｒｅｔｈｅｐｌｕｎｇｉｎｇ
ａｎｄｐｉｔｃｈｉｎｇａｍｐｌｉｔｕｄｅｒｅｓｐｅｃｔｉｖｅｌｙ，ωｉｓｔｈｅａｎｇｕｌａｒ
ｆｒｅｑｕｅｎｃｙｏｆｔｈｅｏｓｃｉｌｌａｔｉｏｎａｎｄ ｉｓｔｈｅｐｈａｓｅｌａｇ
ｂｅｔｗｅｅｎｔｈｅｐｌｕｎｇｉｎｇａｎｄｐｉｔｃｈｉｎｇｍｏｔｉｏｎｓ．
　　Ｔｈｅａｅｒｏｄｙｎａｍｉｃｐａｒａｍｅｔｅｒｓａｒｅｓｐｅｃｉｆｉｅｄａｓｆｏｌｌｏｗｓ．
ＴｈｅＲｅｙｎｏｌｄｓｎｕｍｂｅｒ（Ｒｅ）ｂａｓｅｄｏｎｔｈｅａｉｒｆｏｉｌｃｈｏｒｄ
ｌｅｎｇｔｈａｎｄｔｈｅｆｒｅｅｓｔｒｅａｍｖｅｌｏｃｉｔｙｉｓｄｅｆｉｎｅｄａｓＲｅ＝
ρＵ∞ Ｃ／μ，ｗｅｌｌｗｉｔｈｉｎｔｈｅｉｎｓｅｃｔｆｌｉｇｈｔｒｅｇｉｍｅ．Ｔｈｅ
ＳｔｒｏｕｈａｌｎｕｍｂｅｒＳｔｒｂａｓｅｄｏｎｔｈｅｐｌｕｎｇｉｎｇａｍｐｌｉｔｕｄｅｈ
ｉｓｄｅｆｉｎｅｄａｓＳｔｒ＝２ｆｈ／Ｕ∞，ｗｈｅｒｅｆ＝ω／（２π）ｉｓｔｈｅ
ｏｓｃｉｌｌａｔｉｎｇｆｒｅｑｕｅｎｃｙ．Ｔｈｅｒｅｄｕｃｅｄｆｒｅｑｕｅｎｃｙｋｂａｓｅｄｏｎ
ｔｈｅａｉｒｆｏｉｌｃｈｏｒｄｌｅｎｇｔｈＣｉｓｄｅｆｉｎｅｄａｓｋ＝２πｆＣ／Ｕ∞．
Ｔｈｅｆｒｅｅｓｔｒｅａｍ Ｍａｃｈｎｕｍｂｅｒ（Ｍａ）ｉｎｔｈｉｓｓｔｕｄｙｉｓ
ｆｉｘｅｄａｔＭａ＝０．１．ＴｈｅＡＵＳＭ＋ｕｐａｐｐｒｏｘｉｍａｔｅＲｉｅｍａｎｎ
ｓｏｌｖｅｒｆｏｒａｌｌｓｐｅｅｄｓ［２６］ｉｓｕｓｅｄｔｏｒｅｓｏｌｖｅｔｈｅｌｏｗＭａｃｈ
ｎｕｍｂｅｒｆｌｏｗ．
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基于高阶谱差分的扑翼面运动学数值优化

于美琳
１
，王志坚

２
，胡　晖３

（１．马里兰大学巴尔的摩郡分校，马里兰州 巴尔的摩市　２１２５０，美国；２．堪萨斯大学，堪萨斯州 劳伦斯市　６６０４５，美国；

３．爱荷华州立大学，爱荷华州 埃姆斯市　５００１１，美国）

　　摘　要：基于高阶谱差分（ＳＤ）格式的高成本效益的优化方法被用以优化扑翼面的运动学，从而达到最大
推进效率。具体来说，基于梯度的优化算法与高阶谱差分的纳维斯托克斯流动求解器被耦合用以研究一系列
ＮＡＣＡ对称翼型的最优运动学。在此研究中，翼型做沉标和俯仰运动。数值优化在粗网格上进行。得到最优
解后，在密网格上用高阶 ＳＤ求解器捕获处于最优运动学状态下扑翼面的详细涡结构。提出的数值优化框架
被用以研究翼型厚度，雷诺数和俯仰中心位置对最佳巡航飞行的影响。通过研究相关流场，气动力以及等效攻

角（ＡＯＡ）的变化，我们解释了与最佳扑翼面运动相关的流动物理特性。
　　关键词：扑翼面空气动力学；数值优化；高精度计算流体力学方法；谱差分；推进效率
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