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摘要:针对航空发动机风扇叶片脱落数值仿真的问题,分析了并行计算模式与网格区域分解策略对

并行计算效率和一致性的影响.在保证计算结果一致性前提下,提出了高效率区域分解和并行模式配

置策略.最后通过工程算例进行了验证.
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０　引言

航空发动机研制需要建立计算耗时短、结果

一致性高的航空发动机整机数值仿真模型来获取

发动机在风扇叶片脱落(fanbladeoff,FBO)后的

各种响应,以缩短设计迭代周期、提高航空发动机

风扇叶片脱落试验成功率[１􀆼４].
国内学者针对航空发动机风扇叶片脱落数值

仿真的计算效率和一致性问题开展了相关研究.
文献[５]研究了接触算法对航空发动机包容性数

值仿真并行计算效率的影响,通过优化接触设置

提高了单机并行计算的效率.文献[６]描述了航

空发动机包容性数值仿真存在的计算结果不一致

问题,分析了计算结果不一致的原因,在特定计算

节点上获得了一致的计算结果.已有研究对不同

并行模式的并行效率、网格区域分解策略和并行

计算结果一致性影响因素等问题研究较少,因此,
本文针对航空发动机风扇叶片脱落数值仿真问

题,对并行计算模式、网格区域分解策略和计算结

果一致性等问题进行研究,提出了一种高效率、一
致性和跨平台的并行计算方法.

１　并行模式计算效率研究

大涵道比涡轮风扇发动机整机 FBO 仿真模

型通常为显式动力学有限元模型,如图１所示.
模型由风扇、压气机、燃烧室、涡轮、安装节等几部

分组成,有限元节点数为３００万.模型包含带失

效的弹塑性材料模型和非线性接触.风扇组件的

有限元网格、接触和材料模型最为复杂,计算量占

整个模型计算量的一半以上.

图１　航空发动机整机FBO数值仿真模型

显式动力学求解器的并行计算主要分为共享

内存式并行SMP、分布内存式并行 MPP和混合
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式并行 Hybrid.混合式并行是一种新型的并行

模式,综合了SMP并行和 MPP并行的优点:在
计算节点内部通过 SMP并行减少消息传递;节
点之间通过 MPP并行扩展并行规模,其原理如

图２所示[７].

图２　MPP与Hybrid并行的并行原理

对于计算航空发动机整机FBO 数值仿真模

型,三种并行模式的计算耗时如表１所示.
表１　航空发动机整机FBO计算耗时 h　

核心数 １ ８ １６ ３２ ６４

SMP ３２２．２ ７４．５ ６１．３ N/A N/A

MPP ３３４．３ ４３．１ ２６．０ １５．７ ９．１

Hybrid ３６２．９ ４７．１ ２９．９ １９．１ １３．９

　注:N/A表示不适用.

　　采用并行效率Ep 衡量三种并行模式的并行

性能:
Ep ＝Sp/p (１)

Sp ＝t１/tp (２)

式中,Sp 为加速比;p 为计算核心数;t１、tp 分别为计算相

同算例的单核计算消耗时间和多核并行计算消耗时间.

当加速比等于计算核心数之比时,效率为１００％.

３种并行计算模式的并行效率曲线如图３所

示.可见,MPP模式的并行效率最高,Hybrid模

式的并行效率低于 MPP模式的并行效率.并行

计算核心数不大于１６时,二者效率差距较小.随

着核心数增加,并行效率的差距有所增大.６４核

并行计算时,二者差距增大至１６％.SMP模式

的并行效率显著低于另外两种并行模式的并行效

率,并行效率下降也较快.

图３　并行效率随并行核心数的变化曲线

在相同并行核心数量下,MPP模式的计算耗

时最短,Hybrid模式计算耗时略高于 MPP模式

计算耗时.这是因为 Hybrid模式为保证计算结

果的一致性,在进程内部开启了一致性选项,牺牲

了部分计算速度[８].

SMP模式计算耗时最长,而且受单个计算节

点内计算核心数量的限制,最多１６核并行.因此

SMP模式的并行效率及可扩展性不佳.

２　整机FBO模型区域分解策略研究

并行计算求解前,求解器首先对有限元模型

进行区域分解.区域分解的策略直接关系到并行

计算性能,均衡的区域分解可以缩短计算核心等

待时间和信息传递时间,提高并行效率.递归坐

标对分(recursivecoordinatebisection,RCB)算

法是一种常见的自动区域分解算法.该算法根据

模型整体几何尺寸对网格进行递归分解,忽略了

复杂模型中接触、网格疏密、子区域边界信息传递

等对计算效率的影响.为了提高计算效率,需要

针对航空发动机整机有限元模型的特点,研究区

域分解策略对并行计算速度的影响,提出适合航

空发动机FBO仿真计算的区域分解策略.
航空发动机整机FBO 模型近似为以发动机

转子中心线为轴线的回转体.将模型所在的直角

坐标系转换为以航空发动机轴线为Z 轴的圆柱

坐标系.然后按照沿径向、周向和轴向三种不同

的分解策略进行区域分解,结果如图４所示.

　　(a)径向分解 (b)周向分解

(c)轴向分解

图４　分区方案示意图

将航空发动机整机FBO 模型按上述策略进

行区域分解后,在某超级计算中心集群上计算.
径向分解策略计算耗时６７．０h,周向分解策略计
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算耗时５０．２h,轴向分解策略计算耗时９６．２h.周

向分解策略计算耗时最少,比计算耗时最长的轴

向分解策略缩短了５０％的计算时间.
如图４a所示,按径向分解策略得到以发动机

轴线为圆心的若干类环形子域.按这种策略分解

会导致外层子域计算量高于内层子域计算量.脱

落风扇叶片与包容机匣的冲击区域集中在外层的

子域,且外层子域周长较大,易导致外层子域单元

数量较多.按此策略分解后,计算耗时较多.
如图４b所示,按周向分解策略得到以发动机

轴心为顶点的若干类扇形子域.每个扇形子域的

接触计算和有限元网格数量相同,各个子域计算

量均衡.因此按此策略分解后,计算耗时最短.
如图４c所示,沿模型轴向分解得到以发动机

中心线为轴线的若干类柱形区域.位于发动机整

机模型前端的风扇机匣单元数量多,而风扇叶片

与机匣的接触运算也主要集中在该区域.因此发

动机仿真模型前端的子域运算量远大于后端子域

运算量,各子域计算量不平衡.按此策略分解后,
计算耗时最多.

综上所述,通过周向网格区域分解策略得到

的子域计算量较为均衡,并行计算耗时最少,是针

对航空发动机整机FBO 仿真模型并行区域分解

的最佳策略.

３　整机FBO模型计算结果一致性研究

对于航空发动机FBO仿真而言,计算结果的

一致性非常重要,否则会影响计算结果的可信度,
甚至对工程设计产生误导.显式动力学并行计算

中,存在由自动网格区域分解的随机性、并行数值

噪声和并行计算平台硬件配置差异等导致的计算

结果不一致问题[６].因此在提高并行效率的同时

还需要对计算结果一致性的影响因素进行进一步

的研究.
本文采用单一因素法测试了区域分解策略、

并行核心数和计算平台硬件等因素对计算结果一

致性的影响.测试结果如表２所示.
表２　并行计算一致性测试

区域分解策略 自动分区 周向分区 周向分区

并行核心数 ８ ８、１６、３２、６４ ８

平台硬件 集群 A 集群 A
集群 A
集群B

MPP
测试结果

不一致 不一致 不一致

Hybrid
测试结果

不一致 一致 一致

　注:集群 A为某超级计算中心集群,集群B为企业内部高性能

计算集群.

图５所示为 MPP模式下航空发动机FBO计

算结果中某点位移的时间历程曲线.５ms以前,
计算结果差异不大;５ms后,计算结果差异逐渐

增大.这说明 MPP模式在不同的并行核心数下

的计算结果不一致,并且误差是不断累积的.因

此 MPP模式并不适用于航空发动机 FBO 仿真

分析.

图５　MPP模式不同并行数计算结果

Hybrid模式在自动区域分解下的计算结果

不一致,是因为自动化网格区域分解在区域边界

处的分割存在随机性.采用周向分解策略后,不
同并行数量(图６)和不同计算平台下(图７)的计

算结果均一致,因此图６、图７中的多条曲线重

合.该模式在保证计算结果一致性的前提下,仍
然具有较好的可扩展性和平台无关性,适用于航

空发动机FBO仿真分析.

图６　Hybrid模式计算结果

(８核、１６核、３２核、６４核并行)

图７　Hybrid模式计算结果(集群 A、集群B)

４　并行计算配置策略应用

并行计算模式、区域分解策略会影响并行计

算的效率以及计算结果的一致性.针对航空发动

机风扇叶片脱落显式动力学仿真模型的特点,采
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用 Hybrid模式和周向区域分解策略,分别在８、

１６、３２、６４、１２８个核心下并行计算,配置策略及计

算结果如表３所示.
表３　Hybrid并行计算配置策略及计算耗时

核心数 ８ １６ ３２ ６４ １２８

进程数 ８ ８ ８ ８ ８

线程数 １ ２ ４ ８ １６

分区策略 周向 周向 周向 周向 周向

耗时(h) ４７．１ ２９．９ １９．１ １３．９ １１．０

计算结果 一致 一致 一致 一致 一致

　　Hybrid模式下 １２８ 核心并行计算耗时为

１１h,与SMP单核心串行计算耗时相比,缩短了

９７％的计算耗时.应用并行计算配置策略后,缩
短了航空发动机整机FBO仿真的迭代周期,并保

证了计算结果的一致性.

５　结语

本文针对航空发动机FBO 显式动力学分析

问题,首先比较了SMP、MPP和 Hybrid三种模

式在不同计算核心数量下的并行效率,发现SMP
模式效率较低,MPP模式和 Hybrid模式计算效

率较高.然后,研究了不同区域分解策略对并行

计算耗时的影响,发现周向区域分解策略的并行

计算耗时最短.最后,对影响并行计算结果一致

性的因素进行了测试.在兼顾计算结果一致性的

前提下,Hybrid模式更适用于航空发动机整机

FBO数值仿真计算,该种方式计算耗时显著缩

短,计算结果一致性较好.
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