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ЧИСЛЕННОЕ МОДЕЛИРОВАНИЕ АЭРОДИНАМИЧЕСКИХ 

ХАРАКТЕРИСТИК СВЕРХКРИТИЧЕСКОГО ПРОФИЛЯ MBB A-3 

 
Введение 

 
Проектирование трансзвуковых летательных аппаратов требует 

знания аэродинамических характеристик профилей в широком диапазо-
не чисел Маха. Эти характеристики могут быть получены как с помощью 
экспериментальных исследований, так и с помощью методов вычисли-
тельной гидродинамики, так называемых CFD-пакетов (CFD - computa-
tional fluid dynamics). Однако несмотря на широкий ассортимент  
CFD-пакетов они используют один и тот же набор моделей турбулентно-
сти для замыкания системы осредненных по Рейнольдсу уравнений На-
вье - Стокса. Для выбора модели турбулентности, которая соответствует 
параметрам течения, необходимо провести сравнительный анализ ре-
зультатов, полученных при различных моделях турбулентности.  

Обзор литературы показывает, что при численном исследовании 
сверхкритических профилей при трансзвуковом режиме обтекания сис-
тема уравнений в большинстве случаев замыкается следующими моде-
лями турбулентности: однопараметрической моделью Спаларта - Ал-

лмараса; двухпараметрическими моделями ω−k , SSTk ω−  (Менте-

ра), ε−k , fvk 2ε−  и другими [1 - 6]. 

 
1. Постановка задачи 

 
Рассматривается двухмерная задача обтекания сверхкритического 

профиля MBB A-3 с хордой 1 м потоком вязкой сжимаемой жидкости. 
Численное моделирование обтекания выполняется для углов атаки в 

диапазоне от 0  до 
°5  на структурированной сетке, которая была сгене-

рирована согласно рекомендациям, принятым в [7] для двух расчетных 

случаев: Ι  - 70,M =∞ , 
61026 ⋅= ,Re ; ΙΙ  - 760,M =∞ , 

61006 ⋅= ,Re . 

Параметры атмосферы соответствуют высоте 9000 м над уровнем 

моря: температура – K,7229 ; плотность – 
346710 мкг, ; динамический 

коэффициент вязкости – сПа, ⋅⋅
−5106031 . 

Целью данной работы является исследование влияния моделей 
турбулентности на аэродинамические характеристики сверхкритического 
профиля MBB A-3 при трансзвуковом режиме обтекания, сравнение по-
лученных результатов с экспериментальными данными и нахождение 
наиболее адекватных моделей турбулентности. 
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2. Аэродинамические характеристики профиля MBB A-3 

 
Экспериментальные данные, полученные при продувке сверхкрити-

ческого профиля MBB A-3 в Бэдфордской аэродинамической трубе [8], 
представлены в табл. 1. 
 

Таблица 1 – Экспериментальные данные профиля MBB A-3  

при 70,M ≈∞ , 
61026 ⋅≈ ,Re  

№ 
п/п ∞M  610×Re  

o
α  axс  

аyс  zm  

1 0,700 6,08 2,01 0,00785 0,501 -0,0494 
2 0,700 6,26 3,02 0,00877 0,649 -0,0455 

3 0,699 6,21 4,01 0,01561 0,841 -0,0393 
4 0,698 6,17 5,00 0,03085 1,003 -0,0414 
5 0,698 6,17 5,49 0,03720 1,024 -0,0405 

 
Таблица 2 – Экспериментальные данные профиля MBB A-3  

при 760,M ≈∞ , 
61006 ⋅≈ ,Re  

№ 
п/п ∞M  610×Re  

o
α  axс  

аyс  zm  

1 0,759 6,00 1,50 0,00780 0,487 -0,0578 
2 0,760 6,01 1,89 0,00803 0,564 -0,0577 
3 0,760 6,01 2,21 0,00870 0,626 -0,0583 
4 0,760 6,00 2,75 0,01518 0,734 -0,0643 

5 0,758 5,98 3,73 0,04110 0,880 -0,0851 
6 0,761 6,00 4,74 0,06458 0,920 -0,1039 

 
Представленные в табл. 1 и 2 экспериментальные данные не со-

держат коррекции на влияние перфорации стенок аэродинамической 
трубы, отсюда вытекает необходимость пересчета этих аэродинамиче-
ских характеристик на безграничный поток. Методика пересчета подроб-
но описана в [9]. 

Пересчитанные исходные экспериментальные данные для двух рас-
четных случаев приведены в табл. 3 и 4. 
 

Таблица 3 – Скорректированные экспериментальные данные 

профиля MBB A-3 в безграничном потоке при 70,M ≈∞ , 
61026 ⋅≈ ,Re  

№ 
п/п ∞M  610×Re  

o
α  axс  

аyс  zm  

1 0,700 6,08 1,82 0,00785 0,488 -0,0461 

2 0,700 6,26 2,79 0,00877 0,632 -0,0413 

3 0,699 6,21 3,73 0,01561 0,819 -0,0338 

4 0,698 6,17 4,66 0,03085 0,977 -0,0349 

5 0,698 6,17 5,15 0,03720 0,997 -0,0338 
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Таблица 4 – Скорректированные экспериментальные данные профиля 

MBB A-3 в безграничном потоке при 760,M ≈∞ , 
61006 ⋅≈ ,Re  

№ 
п/п ∞M  610×Re  

o
α  axс  

аyс  zm  

1 0,759 6,00 1,32 0,00780 0,472 -0,0540 

2 0,760 6,01 1,68 0,00803 0,546 -0,0532 
3 0,760 6,01 1,99 0,00870 0,606 -0,0534 
4 0,760 6,00 2,49 0,01518 0,711 -0,0585 
5 0,758 5,98 3,41 0,04110 0,852 -0,0782 
6 0,761 6,00 4,40 0,06458 0,891 -0,0966 

 

3. Результаты численного моделирования 

 
Результаты численного моделирования обтекания сверхкритическо-

го профиля MBB A-3 в CFD-пакете STAR-CCM+ трансзвуковым потоком 

при различных моделях турбулентности (Спаларта-Аллмараса, ε−k , 

fvk 2ε−  и SSTk ω− ) в диапазоне углов атаки от 0  до 
°5  для двух 

расчетных случаев представлены в табл. 5. 
 

4. Анализ полученных результатов 

 
Для нахождения наиболее адекватной модели турбулентности,  

которая давала бы в результате численного расчета наиболее близкое 
совпадение с экспериментальными данными, результаты численного 
моделирования (табл. 5) необходимо сравнить по следующим аэроди-
намическим зависимостям: зависимость коэффициента подъемной силы 

от коэффициента лобового сопротивления ( ( )yaxa cfc = ), зависимость 

коэффициента подъемной силы от угла атаки ( ( )α= fcya ) и зависи-

мость коэффициента продольного момента от коэффициента подъем-

ной силы ( ( )yaz cfm = ). 

Зависимость ( )yaxa cfc =  - поляра, является одной из основных аэ-

родинамических зависимостей, которая достаточно полно показывает 
почти все основные аэродинамические характеристики профиля. С по-
мощью поляры легко определить для любого угла атаки значение аэро-
динамического качества, а также минимальное значение коэффициента 
лобового сопротивления и значение коэффициента лобового сопротив-
ления при нулевой подъемной силе. Следовательно, в первую очередь 
проведем анализ данной зависимости. Для анализа зависимости коэф-
фициента подъемной силы от коэффициента лобового сопротивления 
применяется известный метод – метод наименьших квадратов, который 
позволяет сравнить между собой две зависимости, представленные в 
декартовой системе координат.  
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Суть метода заключается в нахождении расстояния между двумя 
зависимостями, которое находится по следующей формуле: 

 

( ) ( )∑ 

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
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э
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p уухxA
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где 
i
p

i
э х,x  - значения коэффициента лобового сопротивления для экс-

перимента и расчетного случая; 
i
p

i
э y,y  - значения коэффициента подъемной силы для эксперимен-

та и расчетного случая. 
Для нахождения адекватной моделей турбулентности будем нахо-

дить расстояние A  между экспериментальной полярой и расчетными 
полярами. Наиболее адекватной будет та модель турбулентности зна-
чения, полученные с помощью которой, будут наименее отличаться от 
экспериментальных, т.е. будут удовлетворять условию 

minAopt
→ . 

Результаты сравнения расстояния между экспериментальной зави-
симостью коэффициента подъемной силы от коэффициента лобового 
сопротивления и зависимостями, построенными по результатам числен-
ного моделирования, с использованием различных моделей турбулент-
ности представлены в табл. 6.  

 
Таблица 6 – Оценка расстояния между экспериментальной полярой и 
полярами, полученными в результате численного моделирования  

 

Модель турбулентности Расчетный 
случай SAA  

ε−kA  
fvkA 2ε−

 
SSTkA ω−

 

Ι  51028 −
⋅,  

41031 −
⋅,  

31043 −
⋅,  

31025 −
⋅,  

ΙΙ  41063 −
⋅,  

31051 −
⋅,  

21023 −
⋅,  

21011 −
⋅,  

 
На основании полученных результатов, приведенных в табл. 6, 

можно сделать вывод о том, что наиболее адекватными являются моде-

ли турбулентности Спаларта - Аллмараса и ε−k . При этом наибольшее 
приближение к экспериментальной зависимости коэффициента подъем-
ной силы от коэффициента лобового сопротивления дает модель турбу-
лентности Спаларта - Аллмараса.  

На рис. 1 приведены зависимости коэффициента подъемной силы 
от коэффициента лобового сопротивления (экспериментальная и для 
модели турбулентности Спаларта - Аллмараса), построенные с размет-
кой по углу атаки при некоторых постоянных значениях коэффициента 
подъемной силы.  
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Рисунок 1 – Зависимость ( )yaxa cfc =  для двух расчетных случаев  
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Как видно из рис. 1, поляры имеют хорошее совпадение, однако 
имеет место небольшое смещение угла атаки на величину α∆ . 

Перейдем к анализу зависимостей коэффициента подъемной силы 
от угла атаки при различных моделях турбулентности, используя данные 
табл. 5. Определим производную коэффициента подъемной силы на ли-
нейном участке зависимостей для двух расчетных случаев и сравним с 
экспериментальными данными. Результаты данного расчета представ-
лены в табл. 7. 

 

Таблица 7 – Производная 
α

ay
c  и ее погрешность в сравнении  

с экспериментальными данными 
Модель турбулентности Расчет-

ный 
случай 

Экспериментальное  

значение 
α

ay
c  SA  ε−k  fvk 2ε−  SSTk ω−  

α

ay
c  9,93 9,93 9,27 9,65 

Ι  

%ε  

10,6 

6,3% 6,3% 12,5% 9,0% 

α

ay
c  12,31 12,31 11,32 11,40 

ΙΙ  

%ε  

11,85 

3,9% 3,9% 4,5% 3,8% 

 
Данные, приведенные в табл. 7, показывают, что наименьшее сме-

щение от экспериментальной 
α

ay
c  в первом расчетном случае дают  

модели турбулентности Спаларта - Аллмараса и ε−k , во втором рас-

четном случае – Спаларта - Аллмараса, ε−k  и SSTk ω− . 

Как было отмечено выше, экспериментальная зависимость коэффи-
циента подъемной силы от угла атаки и зависимости, полученные в ре-
зультате численного расчета при различных моделях турбулентности, 
имеют смещение на угол α∆ . В табл. 8 представлено данное смещение 
по углу атаки. 

 
Таблица 8 – Смещение по углу атаки 

 

Модель турбулентности Расчетный 
случай 

Смещение 

α∆  SA  ε−k  fvk 2ε−  SSTk ω−  

Ι  ∆  0,44…0,57 0,44…0,57 0,47…0,61 0,35…0,49 

ΙΙ  ∆  0,06…0,57 0,06…0,59 0,42…0,59 0,28…0,77 

 
На рис. 2. показана зависимость коэффициента подъемной  

силы от угла атаки для эксперимента и модели турбулентности  
Спаларта - Аллмараса для двух расчетных случаев. 
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Рисунок 2 – Зависимость ( )α= fcya  для двух расчетных случаев 

 
Cледующей анализируемой зависимостью будет зависимость ко-

эффициента продольного момента от коэффициента подъемной силы. 
Данная зависимость характеризует продольную статическую устойчи-
вость профиля; с ее помощью можно получить центр давления, положе-
ние фокуса. Анализ данной зависимости будем проводить путем опре-
деления оценки расстояния между двумя кривыми. Суть анализа приве-
дена выше. 

В табл. 10 представлена оценка расстояния между эксперименталь-

ной зависимостью ( )yaz cm  и зависимостью ( )yaz cm  при различных 

моделях турбулентности.  
 

Таблица 10 – Оценка расстояния между экспериментальной  

зависимостью ( )yaz cm  и зависимостями ( )yaz cm , полученными  

в результате численного моделирования 
Модель турбулентности Расчетный 

случай SA  ε−k  fvk 2ε−  SSTk ω−  

Ι  0,032 0,032 0,033 0,034 

ΙΙ  0,103 0,101 0,102 0,102 
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Как видно из табл. 10, при определении оценки расстояния между 
экспериментальной зависимостью коэффициента продольного момента 
от коэффициента подъемной силы и зависимостями, полученными в ре-
зультате численного моделирования, все модели турбулентности дают 
одинаковое отличие от экспериментальной кривой.  

 

На рис. 3 приведены зависимости ( )yaz cm  для эксперимента и мо-

дели турбулентности Спаларта - Аллмараса.  
 

 

Рисунок 3 – Зависимость ( )yaz cfm =  для двух расчетных случаев 

 
Выводы 

 
1. При численном моделировании обтекания сверхкритического 

профиля MBB A-3 при углах атаки от 0  до 
°5  для моделей турбулентно-

сти Спаларта - Аллмараса, ε−k , fvk 2ε−  и SSTk ω−  для двух рас-

четных случаев было получено, что наиболее адекватными моделями, 
которые дают наибольшее соответствие экспериментальным данным, 

дают, модели турбулентности Спаларта - Аллмараса и ε−k .  
2. Смещение аэродинамических зависимостей на постоянный угол 
o

α∆  требует более детального анализа, связанного с пересчетом экс-
периментальных данных, полученных в результате продувки профиля в 
аэродинамической трубе, поскольку при проведении эксперимента по-
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правки в общем случае зависят от степени перфорации стенок аэроди-
намической трубы и числа Маха. Также имеется погрешность в измере-
нии числа Маха и погрешность угла атаки.  
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