Расчет проводил в FloEFD 12 от Mentor Graphics. Полноразмерная модель, хорда по ПСС 6 м. Размеры расчетной области (XxYxZ) 80х68х40 м. Количество элементов 1.5 -2.0 млн. (~ 8Гб оперативной памяти при расчете). Увеличение размеров расчетной области и измельчение расчетной сетки не приводили к существенному изменению результатов. Модель турбулентности K-e (других в этой программе нет). FloEFD предварительно тестировал на продувке прямоугольного крыла конечного удлинения и сравнении с результатами по атласу профилей для крыла равного удлинения. Была достигнута хорошая точность расчетов (отклонения ~ 5-7%) за исключением расчетов в районе критических углов атаки (срыв происходил на 2 градуса раньше). При этом надо учитывать, что приемлемо точный расчет коэффициента Сх (в отличии от Су) всегда затруднен в связи с его малостью, сложными процессами в пограничном слое. Поэтому полноценные расчеты внешнего обтекания проводятся на кластерах и в более дорогих программах, например CFX Ansys.  
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Все расчеты приведены для скорости V=30 м/с.  

Аэродинамические характеристики с рулем высоты в нейтральном положении, паралельном продольной оси аппарата (Cm - коэффициент момента относительно оси Z)



alpha
Cy
Cx
Cm


1.5
0
0.0285
0.0202

5
0.133
0.0288
0.0827

7
0.201
0.032
0.113

9
0.288
0.045
0.1589  

11
0.369
0.059
0.2003

13
0.433
0.073
0.229

15
0.52
0.0995
0,271
17
0.59
0.1269
0.307

20        (добавлю позже)
25
0.915
0.3538
0.480

30
1.063
0.4754
0.597

35
1.248
0.6934
0.741
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Видно, что начиная с угла атаки примерно 25 градусов Сm отклоняется от прямолинейности, возможно из-за начинающихся срывных явлений (картинки). Критический угол атаки пока не определял, при расчете с alpha=45 было значительное снижение подъемной силы. Вероятно критический лежит в районе 40 градусов.
Отсюда можно получить положение фокуса в районе 0.5 центральной хорды. А центр тяжести находится ориентировочно в районе 1/3 центральной хорды. То есть запас стат. прод. устойчивости примерно 1 метр. Лично мне кажется, что это черезчур много. Для балансировки потребуется пожертвовать большей частью Су (как будет видно ниже). Хотя возможно насчет центра тяжести я ошибаюсь - не расчитывал, чисто зрительно, по компоновке и по положению ООШ...

В отличии от классической схемы, где для упрощения полагают, что при отклонении руля высоты подъемная сила не изменяется, для бесхостки отклонение руля высоты вызывает значительное изменение Су. Поэтому провел расчеты аэродинамических характеристик с отклоненным рулем высоты (по всей задней кромке) для ряда углов атаки и углов отклонения р.в.:

р.в
Су
Сm
Сх
аlpha=9

9
0,158
0,059
0,031
15
0,084
0,005
0,0268

alpha=11
3
0.322
0,163
0,05225

9
0,23
0,094
0,041

12
0.197
0.07
0.037
15
0.16
0.04 
0.034
18
0,123
0,0135
0,033

аlpha=15

-5
0,591
0,326
0,12

0
0,519
0,271
0,101

3
0,477
0,238
0,091

9
0,372
0,164
0,072

15
0,310
0,113
0,061

alpha=20

25
0,434
0,142
0,108

20
0,485
0,1726
0,1135

15
0,511
0,212
0,123

alpha=25

3
0,869
0,434
0,270

5
0,834
0,407
(закралась ошибка, пересчитаю позже)

15
0,702
0,307
0,215

20
0,639
0,261
0,200

25
0,587
0,225
0,1905

alpha=30

26
0,591 
0,249
0,282

15


10
0,854
0,437
0,375

5
0,949
0,504
0,792

Если построить по этим значениям графики зависимостей Су(р.в.) и Сm(р.в.) для соответствующих углов атаки, то можно увидеть, что эти зависимости представляют собой паралельные прямые линии (за исключением угла атаки 30 градусов, там тоже прямая, но ее наклон круче). 

Значит можно  для любых углов атаки (а не только по тем для которых провел расчет) построить эти прямые линии, откладывая их от точек, лежащих на вертикальной оси, и снятых с графиков Су(alpha) и См(alpha) для нулевого отклонения р.в. и проводя паралельную прямую.
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Такой же набор графиков строится для См(р.в.) и Сх(р.в.)

С зависимостью Сх(р.в.) сложнее, она не линейная, но тем не менее тоже проглядывается определенный порядок для этих графиков при различных углах атаки. Думаю эту проблему можно решить. И для максимальной автоматизации вывести формулы Су(alpha,р.в.) и т.д. Для Су и См – это просто, для Сх – посложнее..
Вышеприведенные результаты, для удобства, получал в связанной системе координат и пересчитывал их в скоростную СК по формулам (приведены пересчитанные):

Су=Су1*cos(a)-Cx1*sin(a)

Cx=Cy1*sin(a)+Cx1*cos(a)

Cm=Mz/qSb
Су1,Сх1 - коэффициенты в связанной СК

а - угол атаки

q - скоростной напор

S-18, b=6 - площадь и центральная хорда.

Чтобы расчитать центр давления в каждом случае, нужно эти результаты вернуть обратно в связанную СК. В отличии от классической схемы, где для упрощения принимают Су=Су1, в нашем случае углы атаки большие и на момент будет значительное влияние оказывать и Сх, а Су сильно не равно Су1.

Формулы для пересчета приводить не буду, у меня они громоздкие получились ))
Выводятся из первых двух уравнений выше.

Для примера (alpha=11):

	11
	Су
	См
	Сх
	Сх1
	Су1
	См*b
	ц.давл.(м)
	
	р.в.

	0,191972
	0,369
	0,2003
	0,059
	-0,01249
	0,373478
	1,2018
	3,217857
	
	0

	0,191972
	0,322
	0,163
	0,05225
	-0,01015
	0,326054
	0,978
	2,999504
	
	3

	0,191972
	0,23
	0,094
	0,041
	-0,00364
	0,233597
	0,564
	2,41441
	
	9

	0,191972
	0,197
	0,07
	0,037
	-0,00127
	0,200441
	0,42
	2,095385
	
	12

	0,191972
	0,16
	0,04
	0,034
	0,002848
	0,163548
	0,24
	1,467461
	
	15

	0,191972
	0,123
	0,0135
	0,033
	0,008926
	0,127037
	0,081
	0,637611
	
	18


и так далее по всем расчитаным углам атаки.. По полученным данным также можно построить графики зависимостей Ц.давл(р.в.). Графики нелинейные, достаточно интересные. 
Из таблицы видно, чтобы обеспечить центр давления в центре тяжести, нужно отклонить р.в. на 12 градусов вверх от нейтрального положения, потеряв при этом почти половину подъемной силы. К примеру, на скорости 30 м/с горизонтальный полет обеспечивается на углу атаки 15 градусов с отклоненным р.в. на 15 градусов.
Вобщем, если постараться, по всем вышеприведенным результатам продувок, можно получить аэродинамические силы, моменты по тангажу и центр давлений при любом углу атаки и углу отклонения руля высоты. 
Устойчивость и управляемость по крену сейчас считаю. Пока можно сказать, что самолет устойчив по крену. Что для меня лично - удивительно ))
