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万核级可扩展ＣＦＤ软件及应用

梁　贤　李新亮　傅德薰　马延文

（中国科学院力学研究所，北京１００１９０）

摘要　介绍了超级计算机在国民生产中的作用和意义，重点展示了自主研发的可扩展大规模计算流体力 学

软件（ＣＣＦＤ）的结构及其在直接数值模拟（ＤＮＳ）复杂流动问题中的应用．分析了ＣＣＦＤ核心计算模块ＣＣＦＤ－
Ｈｏａｍ在不同构架的超级计算机中的并行加速比，结果表明在万核级并行计算规模下，ＣＣＦＤ－Ｈｏａｍ的并行效

率仍可 以 达 到８０％以 上，具 有 较 强 的 并 行 加 速 能 力．利 用ＣＣＦＤ－Ｈｏａｍ，在 万 核 级 并 行 计 算 规 模 下，首 次 对

ＲＡＥ２８２２翼型绕流和强冷却壁面条件且马赫数等于８的平板绕流做了高精度ＤＮＳ计算，并给出精细的湍流

场结构，结果表明ＣＣＦＤ－Ｈｏａｍ适用于近翼面复杂流场的高分辨ＤＮＳ计算．
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　　十一五期间我国在超级计算机建设方面投入

巨大，成绩斐然，投入运行的有国家级超级计算机

“天河一号”、“深腾７０００”和“魔方”．此外，还需推

广超级计算应用，加大软件开发力度，打破大型优

秀软件多被国外垄断的劣势，争取十二五期间在

软件研发方面也取得同步发展，推广网格计算和

云计算服务及其软件研发［１］．

对边界层稳定性和复杂流动（湍流）机理的认

识直接关系到对航空航天飞行器气动性能的设计

与提高，随着超级计算机的发展，人们对湍流机理

的认识也逐步深入，不仅验证了已有的理论，新的

发现也层出不穷．湍流数值模拟的方法主要有直

接数值模拟（ＤＮＳ）、大涡 模 拟（ＬＥＳ）和 雷 诺 平 均

数值 模 拟（ＲＡＮＳ）［２］．其 中ＤＮＳ方 法 最 为 精 细，



可以得到湍流的精细结构，为湍流机理的研究、大
涡模拟方法和湍流模型的改进以及新模型的建立

提供依据，对实验能起到有效促进，缺点是计算量

大．随着超级 计 算 机 性 能 的 不 断 提 高，ＤＮＳ方 法

在机理研究方面已逐步被采用［３］．本文利 用 自 主

研发 的 计 算 流 体 力 学 软 件（气 动 力 分 析 软 件，

ＣＣＦＤ），对机 翼、平 板 等 不 同 典 型 外 形 的 绕 流 做

直接数值模拟，探讨了特殊的湍流机理．

１　ＣＣＦＤ简介

万核级 大 规 模 并 行ＣＦＤ软 件 系 统（ＣＣＦＤ）
具有我国自主知识产权，可直接应用于先进大型

飞机型号方案设计及初步详细设计．整体软件由

前处理模块、核 心 求 解 器 模 块 以 及 后 处 理 模 块３
部分构成，其中核心求解器基于纳维－斯托克斯方

程组的数值求解，包括有限差分和有限体积２大

类解法，有限差分求解器模块为ＣＣＦＤ－Ｈｏａｍ．这
里将重点介绍ＣＣＦＤ－Ｈｏａｍ模块的功能及其在直

接数值模拟复杂流动中的应用．
核心求解器ＣＣＦＤ－Ｈｏａｍ的数值方法为差分

法，包含了目前流行的多种高精度差分格式，如中

心差分格式、迎风差分格式、对称紧致差分格式、

ＷＥＮＯ型差分格式，还包含了自主开发的差分格

式，如迎风紧致格式、群速度控制型差分格式等，
这些格式通常具有很高的数值精度，最高精度达

到１０阶．时间推进采用高阶龙格－库塔方法．计算

网格采用结构网格，支持直角坐标系、柱坐标系、
球坐标系及任意曲线坐标系（雅可比变换）．

对于黏性项一般采用高阶中心差分 格 式，比

如４阶、６阶、８阶、１０阶中心差分，这些格式都集

成在ＣＣＦＤ的 差 分 库 中．对 于 无 黏 项，首 先 进 行

流通矢量分裂［４］，将原先的无黏项分解为 正 通 量

和负通量；然后再分别针对正、负通量采用相应的

差分离散（通常采用迎风格式）．与不进行矢量分

裂直接离散对流项（通常采用中心格式或谱方法

等）相比，矢量分裂后采用迎风差分格式更具稳定

性，同时能有效抑制混 淆 误 差［５－６］．本 软 件 主 要 使

用Ｓｔｅｇｅｒ－Ｗａｒｍｉｎｇ流通矢量分裂．另外对于含激

波或间断的流动，流通矢量分裂后配合激波捕捉

格式求解，可以有效抑制数值解的非物理振荡．

２　ＣＣＦＤ加速比测试

定义并行加速比

Ｓｐ＝Ｔ０（ｍ０）／Ｔ１（ｍ１）， （１）

式中：下标０和１分别表示参考点和测试点；ｍ和

Ｔ分别表示完成计算相同任务所用的ＣＰＵ数目

（核数）和时间．并行加速比的含义是针对完成相

同任务，以使用ｍ０ 个ＣＰＵ花费Ｔ０ 时 间 作 为 参

考点，对比ＣＰＵ核数增加到ｍ１，花费Ｔ１ 时间时，
计算所花费时间的比值．若将式（１）的分子分母同

时乘以各自 使 用 的ＣＰＵ 核 数，则 得 到 并 行 效 率

Ｐｅ＝ｍ０Ｔ０（ｍ０）／（ｍ１Ｔ１（ｍ１）），显 然 加 速 性 能 越

高，并行效率 越 接 近 于１．并 行 加 速 比 是 线 性 的，
表示ＣＰＵ核数增加Ｎ 倍，计算时间应降低到１／

Ｎ，并行效率为１［７］．
ＣＣＦＤ无论在单一ＣＰＵ构架系统下，还是在

ＣＰＵ／ＧＰＵ混合构架 系 统 下，都 具 有 非 常 好 的 可

扩展性和加 速 性 能．在 单 一ＣＰＵ 体 系 构 架 的 某

国产超级计算机上的测试表明，以４　０９６核数作

为参考点，当ＣＰＵ核数增加到３２　７６８时，并行效

率仍 然 保 持 在８０％左 右，当 ＣＰＵ 核 数 增 加 到

５８　２４０时，并行 效 率 下 降 到６０％．这 是 由 于 当 所

使用的ＣＰＵ核数很大时，ＣＰＵ之间通信 任 务 加

重，和计算任务相比，通信所占的比例太大，导致

整体的加速比性能下降．从这个角度来说，测试加

速比时还要注意选择合适的计算任务，分析任务

在不同ＣＰＵ核数时是通信占优型的还是计算占

优型，这样才能正确评估加速比的测试结果．
图１给出了在混合构架体系的天河一号超级

计算机上的测试结果，以ＣＰＵ核数２５６作为参考

图１　混合体系结构的加速比测试

点，当ＣＰＵ核数增加到１６　３８４时，测试结果都表

现出线性或者是超线性的并行加速比特点，这说

明在这样的规模下，ＣＣＦＤ和天河一号可以发 挥

最佳的计算效能．在混合构架体系的计算机中，应
着重关注ＧＰＵ和ＣＰＵ多线程协同作业的特点，
这样才能发挥计算机的优势，但当前测试目前只

关注了ＣＰＵ核数的变化，还没有加入ＧＰＵ方面

的测试．
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３　典型外形的计算结果

３．１　ＲＡＥ２８２２绕流的ＤＮＳ分析

ＲＡＥ２８２２超临界翼型［８］是 ＮＡＳＡ公布的标

准算例，有可靠的实验数据、高质量网格及较好的

计算结果［９］，但 目 前 尚 无ＤＮＳ和ＬＥＳ的 计 算 结

果，这 里 利 用ＣＣＦＤ软 件 尝 试 了 这 方 面 的 计 算．
来流条件 是 马 赫 数０．７２９；攻 角２．３１°，以 弦 长ｃ
作为特征 长 度，雷 诺 数 为６．５×１０６．计 算 时 将 该

翼形沿展向 拓 展 了３％的 弦 长 作 为 展 向 计 算 域，
并采用周期性边界条件．为使流动能快速达到转

捩并进入湍流状态，在距离翼前缘附近加入周期

性的单频率、单波数的行波扰动，即

　ｖ′＝Ａｓｉｎ（π）ｓｉｎ［２π（αｘ＋

βｔ）］ｓｉｎ（２παｚｚ／ｚｍａｘ）， （２）
式中：Ａ＝０．１６为 扰 动 振 幅；＝（ｘ－ｘ１）／（ｘ２－
ｘ１）；ｚｍａｘ为展向宽 度；αｘ 和αｚ 分 别 为ｘ 方 向 和ｚ
方向的扰动基 频，且αｘ＝αｚ＝４；β为 扰 动 的 基 本

频率，β＝１０Ｈｚ．这里ｘ１ 和ｘ２ 为在ｘ方向加入扰

动的开始和结束位置，取ｘ１＝０．１５，ｘ２＝０．２５．
定义近翼面的一个网格尺度等于一个壁面尺

度，以满足法向有足够的分辨率．当网格较粗时，
称此时的计算为隐式大涡模拟（ＩＬＥＳ）［１０］，当有足

够细的网格划分时，称为ＤＮＳ．给出了在５　２０１×
１２８×１２８网格规模下的结果，计算在中国科学院

网络信息中心超级计算中心深腾７０００上完成．
图２给出了翼展中段壁面压力系数（Ｃｐ）沿弦

　１—ＵＤＣ７加 扰 动 的ＤＮＳ计 算；２—ＷＥＮＯ５加ＢＬ
模型且没有扰动的计算；３—实验值．

图２　壁面上的压力系统

向的分 布，分 别 为 采 用７阶 迎 风 格 式（ＵＤＣ７）且

加扰动的ＤＮＳ计算，以及采用５阶 ＷＥＮＯ格式

（ＷＥＮＯ５）格式加ＢＬ模 型 且 没 有 扰 动 的 计 算，２

种结果均与实验值相符．从压力数值和激波位置，
特别是高分辨率的激波计算结果可见，激波陡峭

且几乎没有发生震荡，进一步说明高精度、高分辨

率格式在复杂流动直接数值模拟中有不可替代的

作用．计算时，若不加入扰动，整体翼面是层流状

态，当加入扰动后，会转变为湍流，此时摩阻系数

明显增大．
在壁 湍 流 研 究 中，定 义ｙ＋ ＝ｙ／ｌ＋，其 中：

ｌ＋＝μ／（ρＵτ）是 近 壁 湍 流 的 特 征 长 度，称 为 内 层

长度尺度，Ｕτ＝ τｗ／槡 ρ是近壁湍流的特征速度，称
为摩擦速度［１１］，τｗ，μ，ρ分 别 为 壁 面 切 应 力、黏 性

系数及密度；ｙ为由无量纲长度定义的法向距离，
凡由ｌ＋ 度量的长度量都用右上标“＋”表征．

图３的结果采用７阶迎风格式，且加扰动计

算得到，给出了近壁面ｙ＋＝５时的流向速度ｕ的

图３　近壁面（ｙ＋＝５）的流向速度分布

分布，在湍流区流向为高速和低速流体相间排列

构成的条带结构［１２］，这是湍流边界层近壁处的一

大特征，图３给出了激波的位置，大约在ｘ＝０．５５
处．由图可见：流动从前缘开始，首先是层流区，然
后进入扰动区，其后是一段扰动的快速增长区，大
约在ｘ≈０．３的位置发生ｂｙｐａｓｓ类型的转捩，之

后出现了大量的小尺度涡结构，表现出明显的湍

流特征．这些结果只有借助高分辨率、高精度格式

才能得到，说明ＣＣＦＤ适合于计算和分析复杂流

场精细结构．
３．２　强冷壁平板绕流模拟

高马赫数、高雷诺数平板绕流是当前 国 际 上

的计算难题之一，直接数值模拟这类流动问题有

助于增进人们对湍流机理的认识．目前可检索到

的计算结果一般为马赫数小于６，雷诺数小于２×
１０６ 的算 例［１３］．这 里 利 用ＣＣＦＤ对 马 赫 数 等 于８
的平板绕流做了直接数值模拟，具体来流条件：马
赫数为８；参考温度Ｔ∞＝１６９．４Ｋ；以来流参考量

和参考长度ｌ∞＝１英寸定义的雷诺数为２×１０６；

以来流参考量和ｘ＝１１处的动量厚度θ定义的雷

诺数为８　８１５．１；壁面取冷却的固壁边界条件，且

Ｔｗ／Ｔ∞＝１．９，其中Ｔｗ 为壁温．计算区域为ｘｙｚ＝
［４，１５］×［０，０．８］×［０，０．１７５］，对应的网格剖分

为６　７６４×８０×３２０，且展向采用周期边界条件．在
充分发展湍流段ｘ＝１１处，以壁面尺度ｌ＋ 度量的

３个方 向 的 网 格 间 距 为 Δｘ＋Δｙ＋Δｚ＋ ＝２１．３×

·９６·增刊Ⅰ 　 　 梁贤，等：万核级可扩展ＣＦＤ软件及应用 　　　 　　



２×９．３．结果在天河一号超级计算机上采用９　２１６
核并行计算，约１０ｈ完 成．计 算 时 在４．５≤ｘ≤５
之间加入吹吸扰动，扰动形式类似于式（２）．

图４给出了平板壁 面 摩 阻 系 数Ｃｆ 沿 流 向 的

图４　壁面摩擦阻力系数分布

变化，流动在ｘ≈７的地方开始转捩，相比层流而

言，湍流区的摩阻增大近４倍．在充分发展湍流阶

段，来流马赫数等于６时，近壁区湍流马赫数最大

约为０．４［１３］，而本文计算表明，当来流马赫数等于

８时，最大湍流 马 赫 数 达 到０．６５以 上，说 明 高 马

赫数情况下湍流强度明显增大．图５给出了速度

梯度张量第二不变量（Ｑ）的等值面图，这 里Ｑ值

图５　转捩阶段的Ｑ等值面

取１　０００，它反应了边界层流场的涡结构，在边界

层内这些涡管基本上沿流向分布．在转捩段，流动

开始形成湍流斑，在向下游发展过程中向展向扩

散，并逐步过渡到充分发展阶段，这时大尺度结构

都破碎成小尺度结构，逐步过渡得到充分发展湍

流阶段，边界层也明显增厚．
通常在 Ｍｏｒｋｏｖｉｎ假设［３］下认识和分析可压

缩湍流的性质，压缩性效应主要通过对平均量的

影响表现，称为外压缩性效应．当马赫数较高时，
压缩性效应将主要通过对脉动量的影响表现，称

为内压缩性效应表现，此时边界层内部有小激波

产生．在当前的计算中已经观察到这些现象，详细

分析将在进一步研究中展开．
感谢中国科学院网络中心超级计算 中 心、上

海超级计算中心、国家超级计算天津中心提供计

算机时．
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