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【摘要】　对D SM C 方法进行小喷管真空羽流数值模拟的计算软件进行了并行化改造。计算表明在

多处理器 (节点) 上实现并行计算能够大幅度地提高运算速度, 缩短运行时间, 增加计算规模, 计

算结果与串行计算一致。并对目前串行计算不能完成的真空羽流计算的算例成功地进行了D SM C

并行计算, 计算结果与理论分析一致。

　主题词: 　喷管气流　蒙特卡罗法　数值模拟　计算　　　　　　　自由词: 　并行计算

　分类号: 　V 439

1　引　言

　　真空羽流场包括羽流核心区的连续流, 外围区的自由分子流和过渡区的过渡流。其流动

极为复杂, 很难用一种方法来描述, 特别是对于过渡区的流动, 目前尚无完善的理论, 与之

相对应的数学方程是完全的Bo ltzm an 方程, 除特殊情况外求解极为困难。比较成功地能够模

拟真空羽流场的数值技术是直接模拟的蒙特卡洛方法 (D SM C) , 这种方法由B ird G. A. 等

人在 60年代提出, 几十年来此方法被证明是成功的, 并得到深入发展。但由于其计算量过大,

计算时间过长, 对内存的要求很高, 而使得其应用受到限制[1 ]。

计算机技术的迅速发展, 特别是网络技术在计算机领域的广泛应用, 使得并行计算机在

科学计算中的优势越来越明显。从理论上讲, 并行计算规模可无限增大, 并行计算速度可无

限提高。真空羽流场D SM C 实现并行计算, 将能够满足其计算规模与计算速度的要求。

80年代末, Fu rlan i T. R. 和L o rdi J. A. 等人[2 ] , 采用三种并行方法实现过渡流场D SM C

并行计算, 在 32节点上计算速度最快可提高 17倍。90年代初, W ilmm th R. G. 和Carlsm

A. B. 等[3 ]在异构并行环境实现D SM C 的并行计算。他们利用 Sun 工作站、Gray Ymp 巨型

机和 In tel Ip scö860系列机所构成的较为复杂的异构并行环境进行D SM C 并行计算, 得出与

串行计算较为一致的结果, 计算速度有更为明显的提高, 计算规模能够基本上满足实际需要。

2　并行计算和 PVM 系统

　　并行计算机已有很长的发展历程, 其种类较多, 可分为单指令流多数据流 (S IM D ) 和多

指令流多数据流 (M IM D ) 两大类。S IM D 并行机按结果和运行机理可分为阵列机、流水线机

和向量机。M IM D 并行机按存储器的组成也可分为存储器分布式M IM D 和存储器共享式

M IM D 并行机。



并行计算机的种类不同, 相应的并行算法也截然不同, S IM D 并行机需要对计算问题进行

微观并行处理, 对并行算法的依赖性强, 串行占优的计算问题其并行效率很难提高。存储器

分布式M IM D 并行机可由识别串行算法的内在并行性加以改造, 而使整个计算实现并行, 对

并行算法的依赖性较弱, 通过适当选取并行对象能不同程度地包容串行计算过程。

本文应用的并行计算机是基于信息传递机制的松散耦合的大规模并行计算机系统

(M PP) , 属存储器分布式M IM D 并行机。

存储器分布式M IM D 并行机, 能够同时对多条指令及其各自相关的数据进行处理。但其

对系统软件要求比较高。在算法运行过程中, 需要协调进程之间的同步问题以满足它们的数

据往来或控制依赖要求。80年代末, 美国橡树岭国家实验室 (ORNL ) 推出的 PVM 系统能够

较好地完成这些任务。PVM 系统意即并行虚拟机 (Para llel V irtua lM ach ine) , 是一个并行系

统软件包, 它能够将异构并行网络和其它系列机用作同一个并行计算环境来操作, 完成大规

模的计算任务。

并行计算的目的是要克服运行速度和内存空间的不足, 使计算顺利完成。因此实现并行

化计算的原则应为: (1) 尽可能提高计算速度; (2) 能够处理更大规模的计算任务; (3) 并

行计算过程不影响计算结果的准确性。

并行算法与并行程序设计的优劣将直接导致并行计算效率有很大的差异, 并行效果可以

由并行加速比与可扩展性来衡量。并行加速比是表示采用多个处理器并行计算时计算速度所

能得到的加速倍数。设 tseq表示用串行计算机求解某个计算问题所需的时间, tp 是用 P 个处理

器求解问题的时间。在理论情况下, 程序的每一部分若能完全并行, P 个处理器的加速比应该

等于 P , 但在一般情况下, 这是不可能的。定义加速比 S p 和并行效率 E p 为[4 ]:

S p = tseqötp　　　　　　　　E p = S p öP

　　加速比 S p 一般比 P 小, E p 也小于 1, 且随着处理器个数的增多 E p 将减小。

3　D SM C 并行计算及真空羽流场的D SM C 并行计算过程

3. 1　D SM C 方法简介

　　D SM C 方法是根据稀薄气体流动的数值模拟研究的需要发展起来的一种新的计算气体

流动方法, 以跟踪分子运动为依据, 运用统计力学的方法来获得气体流动参数[1 ]。在流场中总

有一些分子发生碰撞, 而另一些分子自由运动, D SM C 方法采取在一定时间间隔内将分子自

由运动和分子碰撞解耦。模拟每个网格中的分子间的碰撞时, 忽略分子的具体位置及其位移,

而模拟分子自由运动和与壁面碰撞时忽略分子间的相互碰撞。利用少量的模拟分子代替真实

流场内数目众多的气体分子, 用计算模拟实际物理过程, 即对模拟分子跟踪, 记录它们的位

置和速度变化, 计算分子之间、分子和物面间的碰撞, 再经统计平均获得所需的各种流动参

数。

3. 2　D SM C 并行处理

　　由前所述, D SM C 法进行真空羽流流场数值模拟可分为四部分: (1) 分子的自由运动及

与壁面碰撞; (2) 分子由来流进入区域; (3) 分子间的碰撞; (4) 统计处理流场参数。主要

计算量在前三部分, 因此对第四部分计算不考虑并行处理。

分子自由运动和与壁面碰撞是各自独立无关的,因此对此过程并行处理可以分子为对象,
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最佳并行为各节点处理等量的分子数。

分子由来流进入区域与边界来流状态有关, 边界上不同区域来流一般不同。对此过程并

行处理应在考虑来流状态计算量的基础上, 按空间区域并行, 最佳并行为各节点处理等计算

量的区域。

分子碰撞过程是D SM C 法计算量最大的部分。由于位置不同其分子碰撞概率也不同, 等

网格数区域内的分子碰撞过程的计算量一般有较大的差异,因此并行处理时并行对象为区域,

而各节点处理网格数的多少则应考虑碰撞概率的不同进行分配。

根据并行化原则的要求, 各节点计算时在每个计算过程应保持同步以减少等待。同时由

于信息通信量的大小严重影响运行速度, 因此一个计算问题的整体并行需兼顾计算量的均匀

分布和降低通讯量两个方面。D SM C 真空羽流场计算并行化处理以计算量最大的分子碰撞过

程为主要因素。根据碰撞概率的不同划分网格数, 概率大的区域网格数少, 概率小的区域网

格数多, 在此基础上按区域分子数众寡调整区域大小使并行计算接近同步。

3. 3　二次过滤法

　　内存分布式M IM D 并行计算机系统在进行并行计算时一般存在信息传递问题, 在并行化

处理时应尽可能减少信息传递量, 恰当选取并行对象, 充分利用各节点独立计算和信息处理

过程中串行计算自依赖性特点, 降低节点间信息依赖度。用D SM C 法直接模拟流场计算时, 由

于分子运动是随机的, 无论节点计算区域怎样划分, 任何两个节点均存在信息传递问题。在

节点较多时, 信息传递方式则会严重影响并行加速比。

图 1　二次过滤法

在存储器分布式M IM D 并行机

上, 用 PVM 系统进行节点间通信是

通过信息“打包”发送和接受“解

包”实现的。针对D SM C 并行计算的

特点, 本文提出了一种较为实用的通

信方法—“二次过滤法”。如图 1, 每

个计算节点处理的分子信息通过第一

次过滤将不属于自己的分子信息过滤

出来“打包”广播发送给其它节点, 其

它节点均接收到信息包后通过第二次

过滤将属于本节点处理的信息留下。其特点是: 每个节点只需要发送一个包就可将信息发送

出去, 同时每个节点可只考虑自己处理区域的边界情况而不必保存更多的信息, 通过减少打

包次数、降低信息通讯时间, 当节点增多时可避免因频繁发送信息包所可能出现的梗塞现象,

各节点不保存其它区域的边界信息, 能够节约更多的内存。

3. 4　真空羽流场的D SM C 并行计算过程

　　D SM C 法进行真空小喷管羽流场并行计算采用主- 从模式完成, 程序设计如图 2所示。

主控机处理主控程序, 各节点完成从程序计算。

主控程序的作用在于启动从程序, 将从程序加载到各节点上去, 并随时进行监控管理, 发

出相应的指令, 调整计算范围。对循环计算作出判断, 接收各节点计算结果, 并最终完成流

场的参数统计计算。
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从程序的作用是完成直接模拟过程, 依据并行化原则将流场划分为多个计算区域, 每个节点处

理其中的一个区域。各节点的计算内容是相似的, 均包括分子自由运动, 分子逃逸注销, 来流分子

加入, 分子碰撞等过程。在分子碰撞计算之前, 节点间进行信息传递, 将不属于本计算区域的分子

信息送出去, 接收来自其它区域的分子信息, 使模拟区域始终保持完备统一。

4　算例计算

4. 1　基本假设

　　卫星和空间站的调姿发动机的喷管一般为轴对称拉伐尔喷管, 喷管扩张段为锥形, 由于

喷管外的环境为真空环境, 因而喷管羽流为自由膨胀流动, 没有激波的出现。由于喷管内外

流动均为较低密度流动, 分析时作如下基本假设: (1) 流场中分子的碰撞均为二体碰撞;

(2) 不考虑分子内自由度激发和化学非平衡效应; (3) 假设喷管壁面为恒温壁面; (4) 气体

流动为定常流动; (6) 将分子视为硬球分子, 即分子间作用力忽略不计。

图 2　真空羽流场并行计算程序流程图

由于该流动问题包含连续介质

流、过渡流和分子自由流三种流动,

因此需用分子气体动力学的理论来

分析。为了数值模拟上的方便, 在

上述基本假设下, 我们统一用

D SM C 方法来数值模拟真空下低

密度羽流场。喷管喉部流动参数由

给定条件通过差分求解N - S 方程

数值计算喷管流场给出[5 ]。

4. 2　计算结果及分析

　　用D SM C 方法并行模拟真空

下发动机喷管的羽流场, 模拟时采

用R 2S2F 方法[6 ]。并行采用宏观无

重叠区域分解法, 程序流程如图 2。

为了验证并行计算结果的正确性,

首先计算一个与串行计算相一致的

算例, 考虑单计算机CPU 和内存

的限制, 算例 1的喷管尺寸和原始

数据按表 1所示。网格划分喷管内

为轴向×径向= 300×200, 喷管外

为 150×400。初始时每个网格内放

置 4个分子。当模拟区域分子总数

变化很小时, 认为流动达到稳定状

态, 此后取时间平均使统计涨落减

小到要求的范围内即可。

并行计算与串行计算结果对比如图 3, 由此可看出并行计算与串行计算结果是一致的。
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表 1　算例 1喷管几何尺寸及流动参数

喉部直径D 面积比A eöA t (出口ö喉部) 扩张角 Η 气体 总温 T 3 总压 P 3 喷管壁温 T w

110×10- 3 m 100 20° N 2 1000 K 9200 Pa 1000 K

图 3　串、并行计算轴向压强曲线对比 图 4　并行加速比和并行效率与节点数的关系

　　算例 1的计算验证了并行计算结果的正确性, 在模拟计算过程中, 同时得出并行程序单

图 5　算例 2等压强线、等温度线、等马赫数线及速度矢量图
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位计算量的计算时间、并行加速比及并行效率等与计算节点数的关系, 如图 4所示。由图 4可

以看出, 通过对D SM C 法的并行处理, 计算速度明显加快, 计算时间减少, 同时还可以看出

计算节点增多并行加速比始终在增大, 呈现出较好的可扩展性。

在算例 1验证的基础上, 不改变喷管的几何尺寸和形状, 根据现有能够使用的并行机条

件, 对气体较高总压、较大区域的真空羽流场进行并行数值模拟, 所给算例 2 气体总压为

92000 Pa, 是算例 1的 10倍, 轴向计算范围由算例 1的 01025 m 增加到 01073 m , 计算网格

数增加到 260000个, 计算结果分别如图 5所示。从图 5可以看出计算结果与真空羽流规律是

一致的[7 ]。

5　结束语

　　本文实现了真空小喷管羽流场的并行数值模拟。在分布式并行机上进行并行计算, 通过

兼顾计算规模和计算速度的协调提高, 能够使D SM C 法进行真空羽流场的数值模拟具有更强

的适应性, 为真空羽流场的进一步研究打下良好的基础。本文提出的并行化原则与二次过滤

法是对并行工作的经验总结,可为大型计算问题在分布式并行机上实施并行化处理提供参考。

并行计算能够通过牺牲计算速度来换取大的计算规模。随着更为先进的并行计算机的推广使

用, 羽流场的并行数值模拟将具有更强的适应性。
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D SM C PARALL EL NUM ER ICAL SIM ULAT ION
ON VACUUM PL UM E

Ca i Guobiao, L iu Sh ij ian , W ang Huiyu, Zhuang Fenggan
(School of A s tronau tics, B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　T he D SM C (D irect Sim u la t ion M on to - Carlo) compu ter code of a

sm all nozzle vacuum p lum e w as refo rm ed. T he compu ta t ion show ed that para llel compu ting

cou ld great ly accelera te compu ta t ion, sho rten compu ting t im e and en large compu ting scale.

T he para llel compu ta t ion resu lts acco rded w ell w ith the sequen t ia l compu ta t ion resu lts. A n

examp le of D SM C parallel compu ta t ion w as also comp leted successfu lly fo r a vacuum p lum e

and the compu ta t ion resu lts agreed w ellw ith theo ret ica l analysis. T he sequen t ia l compu ta t ion

w on’t be ab le to cope w ith th is task.

Key W ords　N ozzle p lum e　N um erica l sim u la t ion　M on te- Carlo m ethod

A P IV STUDY OF NEAR W AKE FLOW OF A IRFO IL
PART É - K INEM AT IC CHARACTER IST ICS

W ang Guanghua , L iu Baoj ie, L iu Tao, Gao Ge
(4th D ep t. B eij ing U n ivers ity of A eronau tics and A s tronau tics, B eij ing　100083)

ABSTRACT　　　　D etailed 2D velocity fields ob ta ined from on - line P IV (Part icle

Im age V elocim etry) m easu rem en ts in a low speed w ind tunnel are u sed to invest iga te f low
structu res in the tu rbu len t near w ake flow of a NA CA 0012 airfo il. T he R eyno lds num ber on

cho rd length is 2139×105, the angles of a t tack are 0°and 4°. T he experim en ta l resu lts ind i2
cate that the tu rbu len t near w ake flow is dom inated by the dynam ic and k inem atic character2
ist ics of vo rt ices a t rela t ively h igh R eyno lds num ber. A cco rd ing to the flow structu res iden t i2
f ied from in stan taneou s velocity fields, the vo rtex street is crea ted at the airfo il ta il reg ion.

Structu res in the vo rtex develop ing region (w ith in 015 cho rd length) are sim ilar to tho se fo r

the Karm an vo rtex street and structu res in the vo rtex b reak- up and dissipat ion region (be2
tw een 015 and 110 cho rd length) change from o rgan ized to non- o rgan ized. T he resu lts a lso
show that the boundary layer of the airfo il affects the st ructu res in the near w ake flow. T he

fields of m ean velocity, tu rbu lence in ten sity, st ra in ra te and co rrela t ion coeff icien ts of EM 2
BED Equat ion are also ob ta ined.

Key W ords　A irfo il　W akes　K inem atics


