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Предисловие

Каждый, наверно, по-своему приходит к вопросу: «Почему же моя замечательно построенная модель так плохо летает?» Я к этому вопросу пришел после того, как абсолютно не смог справиться со своей (к тому моменту третьей) моделью истребителя времен второй мировой ЛаГГ-3, расколотив его в клочья в течение первых десяти секунд полета. А также вспоминая все «летные качества» предыдущих моих моделей.
Окольными путями было выяснено, что аэродинамический расчет можно делать с помощью программы виртуальной аэродинамической трубы XFLR5 для анализ профилей и крыльев работающих при малых числах Рейнольдса (http://xflr5.sourceforge.net/xflr5.htm), созданной на базе XFoil, как и программа Profili2. Скачав ее с сайта вместе с «документацией» и запасясь изрядной долей терпения, я решил, во что бы то ни стало, выжать из нее толк, т.к. не осталось у меня больше желания в считанные секунды отправлять на тот свет месяц-другой кропотливой работы. Как оказалось, даже на Английском нет нормальной пользовательской документации, а уж если еще и не быть «в теме» зарубежных терминов аэродинамики, то изучать официальные инструкции совсем становится грустно.
Предназначена эта статья тем моделистам, которые по тем или иным причинам не могут разобраться в документации на английском языке. То, что мне с моим небогатым знанием аэродинамики удалось выжать из «горе-документации» я сейчас и расскажу. Надеюсь, это поможет Вам делать хорошо выглядящие и хорошо летающие модели.
При прочтении советую запоминать приведенные мной в тексте расшифровки используемых в XFLR5 обозначений аэродинамических коэффициентов и значений, т.к. далеко не везде перевод полного названия можно сопоставить с Русскими обозначениями.

Теория
Программа XFLR5 нужна для того, чтобы продувать создаваемые модели в виртуальной аэродинамической трубе. Совсем не хочу глубоко вдаваться в теорию, но видимо придется, т.к. без знания аэродинамики с этой программой разбираться бесполезно хотя бы потому, что полученные результаты нужно оценивать, осознавая, что делаешь. Основные моменты, безжалостно надерганные из книги.
Обтекание тел воздушным потоком

При обтекании твердого тела воздушный поток подвергается деформации, что приводит к изменению скорости, давления, температуры и плотности в струйках потока. Наличие различных по величине давлений у поверхности твердого тела приводит к возникновению аэродинамических сил и моментов. Распределение этих сил зависит от характера обтекания тела, его положения в потоке, конфигурации тела. Видимую картину обтекания тел воздушным потоком принято называть аэродинамическим спектром. (Рис. 3).
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Рис. 3 Аэродинамический спектр удобообтекаемого тела

Величины давлений на поверхности для различных тел определяют в лабораториях путем продувки в аэродинамических трубах. Полученные значения давлений для каждой точки наносят на специальные графики (Рис. 6) Кроме сил давления, на поверхность крыла по касательной к ней действуют силы трения, которые обусловлены вязкостью воздуха и целиком определяются процессами, происходящими в пограничном слое.

Суммируя распределенные по поверхности крыла силы давления и трения, получим равнодействующую силу, которая называется полной аэродинамической силой.

Точка приложения полной аэродинамической силы на хорде профиля крыла называется центром давления.
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Рис. 6 Распределение давлений по профилю крыла

Крыло и его назначение
Крыло самолета предназначено для создания подъемной силы, необходимой для поддержки самолета в воздухе. 
Аэродинамическое качество крыла тем больше, чем больше подъемная сила и меньше лобовое сопротивление.

Подъемная сила и лобовое сопротивление крыла зависят от геометрических характеристик крыла. Геометрические характеристики крыла в основном сводятся к характеристикам крыла в плане и характеристикам профиля крыла.

Геометрические характеристики крыла
Геометрические характеристики крыла сводятся в основном к характеристикам формы крыла в плане и к характеристикам профиля крыла. Крылья современных самолетов по форме в плане могут быть (Рис. 7): эллипсовидные (а), прямоугольные (б), трапециевидные (в), стреловидные (г) и треугольные (д)
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Рис. 7 Формы крыльев в плане
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Рис. 8 Угол поперечного V крыла
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Рис. 9 Геометрические характеристики крыла

Форма крыла в плане характеризуется размахом, площадью удлинением, сужением, стреловидностью (Рис. 9) и поперечным V (Рис. 8)

Размахом крыла L называется расстояние между концами крыла по прямой линии.

Площадь крыла в плане Sкр ограничена контурами крыла.

Удлинением крыла  называется отношение размаха крыла к средней хорде
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Сужением крыла  называется отношение осевой хорды к концевой хорде
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Углом стреловидности называется угол между линией передней кромки крыла и поперечной осью самолета.

Углом поперечного V крыла называется угол между поперечной осью самолета и нижней поверхностью крыла (Рис. 8).

Профилем крыла называется форма его поперечного сечения. Профили могут быть (Рис. 10): симметричными и несимметричными. 

Основными характеристиками профиля являются: хорда профиля, относительная толщина, относительная кривизна (Рис. 11).

Хордой профиля b называется отрезок прямой, соединяющий две наиболее удаленные точки профиля.
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Рис. 10 Формы профилей крыла

1 - симметричный; 2 - не симметричный; 3 - плосковыпуклый; 4 - двояковыпуклый; 5 - S-образный;6 -ламинизированный; 7 - чечевицеобразный; 8 - ромбовидный; 9 - видный
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Рис. 11 Геометрические характеристики профиля:

b - хорда профиля; Смакс - наибольшая толщина; fмакс - стрела кривизны; хс- координата наибольшей толщины
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Рис. 12 Углы атаки крыла
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Рис. 13 Полная аэродинамическая сила и точка ее приложения
R - полная аэродинамическая сила; Y - подъемная сила; Q - сила лобового сопротивления; - угол атаки; ( - угол качества

Относительной толщиной профиля с называется отношение максимальной толщины Смакc к хорде, выраженное в процентах:
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Положение максимальной толщины профиля Хc выражается в процентах от длины хорды и отсчитывается от носка

[image: image13.wmf]%.

100

×

=

b

с

с

c

c


Относительной кривизной профиля f называется отношение максимальной кривизны f к хорде, выраженное в процентах.

Средняя аэродинамическая хорда крыла
Вращательное движение самолета в полете совершается вокруг его центра тяжести. Положение центра тяжести, как правило, ориентируется относительно средней аэродинамической хорды крыла. 

Средней аэродинамической хордой  крыла (САХ) называется хорда такого прямоугольного крыла, которое имеет одинаковые с данным крылом площадь, величину полной аэродинамической силы и положение центра давления (ЦД) при равных углах атаки (Рис. 14).
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Рис. 14 Средние аэродинамические хорды крыльев

Величина и координаты САХ для каждого самолета определяются в процессе проектирования и указываются в техническом описании.

Аэродинамическая сила самолета создается крылом и приложена в центре давления. Центр давления и центр тяжести, как правило, не совпадают и поэтому образуется момент сил. Величина этого момента зависит от величины силы и расстояния между ЦТ и центром давления, положение которых определяется как расстояние от начала САХ, выраженное в линейных величинах или в процентах длины САХ.
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Рис. 16 Положение центра тяжести самолета
Лобовое сопротивление крыла
Лобовое сопротивление - это сопротивление движению крыла самолета в воздухе. Оно складывается из профильного, индуктивного и волнового сопротивлений:

Хкр=Хпр+Хинд+ХВ.
(2.8)

Волновое сопротивление рассматриваться не будет, так как возникает на скоростях полета свыше 450 км/ч.

Профильное сопротивление слагается из сопротивления давления и сопротивления трения:

Хпр=ХД+Хтр

.(2.9)

Сопротивление давления - это разность давлений перед и за крылом. Чем больше эта разность, тем больше сопротивление давления. Разность давлений зависит от формы профиля, его относительной толщины и кривизны (Рис. 18, на рисунке обозначено Сх - коэффициент профильного сопротивления).
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Рис. 18 График зависимости профильного сопротивления от толщины профиля

Сопротивление трения возникает вследствие проявления вязкости воздуха в пограничном слое обтекающего профиля крыла. Величина сил трения зависит от структуры пограничного слоя и состояния обтекаемой поверхности крыла (его шероховатости). 
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Рис. 19 Обтекание крыла конечного размаха

Для уменьшения сопротивления трения при подготовке самолетов к полету необходимо сохранять гладкость поверхности крыла и частей самолета, особенно носка крыла.

Индуктивное сопротивление - это прирост лобового сопротивления, связанный с образованием подъемной силы крыла. При обтекании крыла невозмущенным воздушным потоком возникает разность давлений над крылом и под ним В результате часть воздуха на концах крыльев перетекает из зоны большего давления в зону меньшего давления (Рис. 19).

Поток воздуха перетекает с нижней поверхности крыла на верхнюю и накладывается на воздушный поток, набегающий на верхнюю часть крыла, что приводит к образованию завихрений массы воздуха за задней кромкой, т. е. образуется вихревой жгут. 
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Рис. 20 Отклонение воздушного потока вниз, вызванное вихревым шнуром

Такое движение воздушных масс сообщает воздушному потоку, обтекающему крыло, дополнительную скорость, направленную вниз. При этом любая часть воздуха, обтекающая крыло со скоростью V, отклоняется вниз со скоростью U. Угол , на который отклоняется поток воздуха, обтекающий крыло со скоростью V, наведенной вертикальной скоростью U, называется углом скоса потока (Рис. 20). 
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Поэтому благодаря скосу потока истинный угол атаки ист крыла в каждом его сечении будет отличаться от геометрического или кажущегося угла атаки каж на величину  (Рис. 21):
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Аэродинамическое качество крыла
С точки зрения аэродинамики наиболее выгодным будет такое крыло, которое обладает способностью создавать возможно большею подъемную силу при возможно меньшем лобовом сопротивлении. Для оценки аэродинамического совершенства крыла вводится понятие аэродинамического качества крыла.

Аэродинамическим качеством крыла называется отношение подъемной силы к силе лобового сопротивления крыла на данном угле атаки
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Чем больше аэродинамическое качество крыла, тем оно совершеннее.

Влияние на аэродинамическое качество угла атаки.

 По известным значениям аэродинамических коэффициентов Су и Сх для различных углов атаки строят график К = f () (Рис. 23). Из графика видно, что с увеличением угла атаки до определенной величины аэродинамическое качество возрастает. При некотором угле атаки качество достигает максимальной величины Кмакс. Этот угол называется наивыгоднейшим углом атаки, наив.
На угле атаки нулевой подъемной силы о где Су=0 аэродинамическое качество будет равно нулю.
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Рис. 23 График зависимости аэродинамического качества от угла атаки
Построение аэродинамических характеристик крыла и самолета
Поляра крыла
Для различных расчетов летных характеристик крыла особенно важно знать одновременное изменение Су и Сх в диапазоне летных углов атаки. Для этой цели строится график зависимости коэффициента Су от Сх, называемый полярой.

Для построения поляры для данного крыла, крыло (или его модель) продувается в аэродинамической трубе при различных углах атаки. При продувке для каждого угла атаки аэродинамическими весами замеряются величины подъемной силы Y и силы лобового сопротивления Q. 

Название «поляра» объясняется тем, что эту кривую можно рассматривать как полярную диаграмму, построенную на координатах коэффициента полной аэродинамической силы СR и , где - угол наклона полной аэродинамической силы R к направлению скорости набегающего потока (при условии, если масштабы Су и Сх взять одинаковыми).
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Рис. 27 Принцип построения поляры крыла
Если из начала координат (Рис. 27), совмещенного с центром давления профиля, провести вектор к любой точке на поляре, то он будет представлять собой диагональ прямоугольника, стороны которого соответственно равны Сy и Сх. 
Зависимость лобового сопротивления и коэффициента подъемной силы от углов атаки и есть так называемая поляра крыла.

Угол нулевой подъемной силы о находится на пересечении поляры с осью Сх. При этом угле атаки коэффициент подъемной силы равен нулю (Сy = 0).

Критический угол атаки крит. При увеличении угла атаки крыла выше критического подъемная сила начинает резко уменьшаться. Для определения критического угла атаки необходимо провести касательную к поляре, параллельную оси Сх. Точка касания и будет соответствовать крит. 

Поляра самолета
Одной из основных аэродинамических характеристик самолета является поляра самолета. Ранее было установлено, что коэффициент подъемной силы крыла Сy равен коэффициенту подъемной силы всего самолета, а коэффициент лобового сопротивления самолета для каждого угла атаки больше Сх крыла на величину Сх вр, т. е.
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Поэтому поляру самолета можно получить путем прибавления величины Сх вр к Сх крыла на поляре крыла для соответствующих углов атаки. Поляра самолета будет при этом сдвинута вправо от поляры крыла на величину Сх вр (Рис. 29). 

Определение аэродинамических характеристик и характерных углов атаки по поляре самолета производится так же, как это делалось на поляре крыла.
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Рис. 29 Поляры крыла и самолета
Перемещение центра давления крыла и самолета
Центром давления крыла называется точка пересечения равнодействующей аэродинамических сил с хордой крыла.

Положение центра давления определяется его координатой ХД - расстоянием от передней кромки крыла, которое может быть выражено в долях хорды [image: image29.wmf].
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Направление действия силы R определяется углом , образуемым с направлением невозмущенного   воздушного потока (Рис. 43, а). Из рисунка видно, что
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где К - аэродинамическое качество профиля.

[image: image31.png]



Рис. 43 Центр давления крыла и изменение его положения в зависимости от угла атаки

Положение центра давления зависит от формы профиля и угла атаки. На Рис. 43, б показано, как изменяется положение центра давления в зависимости от угла атаки для профилей самолетов Як 52 и Як-55, кривая 1 -для самолета Як-55, кривая 2-для самолета Як-52.
Из графика видно, что положение ЦД при изменении угла атаки у симметричного профиля самолета Як-55 остается неизменным и находится примерно на 1/4 расстояния от носка хорды.

При изменении угла атаки изменяется распределение давления по профилю крыла, и поэтому центр давления перемещается вдоль хорды.
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Рис. 44  Перемещение центра давления крыла самолета Як-52 при изменении угла атаки

При несколько большем угле атаки силы давления, направленные вверх, больше силы, направленной вниз, их равнодействующая Y будет лежать за большей силой (II), т. е. центр давления окажется расположенным в хвостовой части профиля. При дальнейшем увеличении угла атаки местонахождение максимальной разности давлений передвигается все ближе к носовой кромке крыла, что, естественно, вызывает перемещение ЦД по хорде к передней кромке крыла (III, IV). Наиболее переднее положение ЦД при критическом угле атаки кр= 18° (V).
Краткий вывод

Из этой небольшой части теории видно, что речь пойдет о совсем немногих характеристиках крыла и самолета: подъемной силе, лобовом сопротивлении и моменте вращения вокруг центра тяжести. А зависеть эти параметры будут тоже от величин: скорости потока, угла атаки, веса модели и взаимного расположения несущих поверхностей и элементов фюзеляжа. Следует учесть, что это будут не только коэффициенты этих сил, но и сами значения сил для конкретной модели.

Таким образом, зная все эти зависимости, мы сможем оценить такие важные параметры, как: скорость срыва потока с крыла при определенной нагрузке и продольную устойчивость.
Описание XFLR5
Тем, кто хочет узнать, какими методами производится расчет и прочие тонкости, рекомендую обратиться к документации из поставки Guidelines.pdf. Обычно же задача моделиста-самоучки, как всегда, начать моделировать с места в карьер.
Прежде чем начать работать с XFLR5 необходимо провести небольшую подготовку:

1. Запастись текстовыми файлами данных (*.dat) с координатным описанием всех используемых профилей несущих и стабилизирующих поверхностей в проектируемой Вами модели, за исключением профилей NACA, которые программа умеет генерировать сама. Формат файлов такой:

Наименование профиля

X(1) Y(1)

X(2) Y(2)
X(3) Y(3)

…
X(N) Y(N)

Например, фрагмент описания профиля Clark Y будет выглядеть как:
Clark Y

1.000000 0.000599

0.990000 0.002969

0.980000 0.005334

0.970000 0.007687

…

0.001000 0.003727

0.000500 0.002339

0.000000 0.000000

0.000500 -0.004670

0.001000 -0.005942

0.002000 -0.007811

…

0.970000 -0.001701

0.980000 -0.001334

0.990000 -0.000967

1.000000 -0.000599

Лучше всего иметь под рукой программу Profil2, из которой в любой момент можно выгрузить имеющийся профиль.

2. Прикинуть, хотя бы отдаленно, какие будут пропорции и основные размеры модели. Для примера, возьмем набросок одного из описаний (XFLR5-tut-v1.pdf):

- размах крыла - 1200 мм
- корневая хорда  - 180 мм

- концевая хорда - 120 мм (смещение 60 мм)

- поперечное V - 0 градусов

- размах руля высоты – 360 мм

- корневая хорда – 100 мм
- концевая хорда – 80 мм (со смещением 20 мм) 
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Вертикальный стабилизатор и фюзеляж пока не ставим, т.к. это только пример.
3. Предположить, что же вы ожидаете от модели?

Раз уж мы «грабим» чужие описания, то пусть это будет планер.

Как видно из рисунка, XFLR5 даже по такому отдаленному описанию уже (в модуле анализа крыльев) может посчитать нам полезные данные:

- Размах (Wing span) – 1200 мм
- Площадь крыла (Wing area) – 18 Кв. Дм

- Коэффициент статической продольной устойчивости (Tail volume, или дословно «Значение горизонтального оперения») – 1,16 (величина безразмерная)
- Корневая хорда (Root chord) – 180 мм
- Средняя аэродинамическая хорда (M.A.C.) – 152 мм
- Концевая крутка (Twist at tip) – 0 градусов

- Удлинение крыла (Aspect ratio) – 8

- Сужение крыла (Taper ratio) – 1,5

- Стреловидность (Rt-tip sweep) –  +4,3 градуса
Первый запуск XFLR5
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Наконец запускаем XFLR5, и видим, что на самом деле XFLR5 это не одна программа, а собранный воедино пакет  из четырех программ подготовки, моделирования и анализа модели самолета:

1. Программа непосредственной разработки профилей (Foil Direct Design), которая позволяет хранить библиотеку используемых нами профилей, загружать извне, создавать свои или модифицировать имеющиеся профили.
2. Обратная разработка профилей (XFoil Inverse Design), позволяющая, взяв за пример какой-то из профилей, изменением графика распределения давления на верхней и нижней кромке, менять сам профиль. 
3. Непосредственный анализ профилей (XFoil Direct Analisis), позволяющий анализировать поляры профилей, заданных в первом приложении, при разных углах атаки, числах Рейнольдса и т.д.
4. Разработка и анализ крыльев(Wing Design), позволяющая на основе данных предыдущих компонент проводить полный анализ летных качеств модели, включая управляемые режимы полета.
Программа непосредственной разработки профилей (Foil Direct Design)
В принципе, эта часть программы практически очевидна. В верхней части окна отображаются профили из имеющегося набора (при том, по-умолчанию все скопом). В нижней – перечисление всех профилей текущего проекта XFLR5. Отображение отдельного профиля можно добиться, отключив отображение каждого из «ненужных» профилей (флажок «Show Foil»).
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Чтобы произвести импорт из файла профилей (*.dat), выбираем пункт меню File\Load file. При этом профиль будет загружен и добавлен в список.

Основная работа по модификации профиля ведется в меню Foil. Расскажу только о значениях того, чего сообразил. Интерфейс достаточно прост. После пары упражнений все встанет на места:
Если импортированный файл не нормализован, т.е. значения координат по оси X НЕ находятся в пределах от 0 до 1, то это исправляется выбором команды Normalize.
De-rotate – определяет линию хорды профиля и разворачивает профиль так, чтобы она лежала горизонтально. Или иначе, строится линия, соединяющая самые дальние точки между лобиком и хвостиком профиля, и затем профиль разворачивается так, чтобы эта линия лежала горизонтально, тем самым выставляя профиль в нулевой угол атаки.
Edit coordinates – позволяет редактировать координаты профиля вручную
Scale camber and thickness – позволяет скорректировать значения относительной толщины и кривизны профиля.
Set T.E. Gap – изменение толщины задней кромки профиля. (Для своих целей я не нашел применение этой команды. Подозреваю, что она понадобится для проектирования фактических конструктивных несводимых в ноль кромок).
Scale L.E. radius – изменение радиуса носика профиля.
Set Flap – определение положения и угла отклонения закрылков. Используется для расчета управляемого полета. 
Interpolate foils – получение промежуточного профиля по двум заданным.
NACA foils – генератор профилей NACA. Для определения профиля нужно задать его номер, например, 0009 или 23015.
Обратная разработка профилей (XFoil Inverse Design)
К сожалению, не освоил я этой компоненты. Так что могу только сказать, что она есть. Надеюсь, для более опытного моделиста, желающего разработать собственный профиль, этот инструмент окажется необходим.
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Непосредственный анализ профилей (XFoil Direct Analysis)

Анализ поляры профиля, хоть и является одним из основных моментов, но все-таки является вспомогательным этапом перед анализом самого крыла и в дальнейшем всей модели самолета. Что же касается самого анализа поляр, то его, по-моему, проще и нагляднее делать в программе Profili2. Однако попытку можно сделать и здесь.
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Анализ единичных поляр

Для проведения анализа поляры профиля, ее необходимо сначала задать и рассчитать. Для задания единичной поляры используйте пункт меню Polars\Define Analysis/Polar. 
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Как видно из диалогового окна, поляры бывают четырех типов. 
Первый тип, это изменение коэффициента подъемной силы и лобового сопротивления в зависимости от угла атаки при постоянном числе Рейнольдса. Поэтому для задания этой поляры вводим необходимое число Рейнольдса. Остальные переменные – это параметры необходимые самому алгоритму расчета (я предпочитаю их не трогать).
После того, как будут заданы необходимые для анализа поляры, необходимо провести расчет. Для этого в правой части основного окна зададим:
- переменную для изменения (угол атаки - альфа);
- минимальный (Start = -5) , максимальный (End = 15) угол атаки и его шаг (дельта = 0,5).

И нажмем «Analyze». 

Программа поддерживает два режима построения графиков (переключение кнопками панели инструментов):

1. Распределение давлений по поверхности профиля

2. (для нас более интересный) Отображение аналитических графиков.
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А теперь я скажу вещь, которая неочевидна при самостоятельном изучении, хоть и в меню отражена: Если навести курсор мыши на график и нажать на клавиатуре клавишу «V», то появится диалоговое окно, позволяющее выбирать любые переменные для отображения на осях графика. Основные выбираемые значения:
- Alpha – угол атаки

- Cl – коэффициент подъемной силы (Cy)

- Cd – коэффициент лобового сопротивления (Cx)
- XCp – положение центра давления
- Cl/Cd – аэродинамическое качество профиля
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Групповой анализ поляр

Групповой анализ поляр необходим для того, чтобы на основе полученных данных можно было проводить анализ желаемого крыла конечного удлинения. Выберем пункт меню Polars\Run batch analysis
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Этот режим нам также позволяет выбрать необходимый тип поляр, но в отличии от одиночного, число Рейнольдса расчета поляр может быть введено, либо промежутком расчета (минимальное, максимальное и шаг), либо задано списком. Для анализа крыла список задавать полезнее, т.к. после некоторого большого значения Re шаг можно увеличить, значительно сократив время расчета поляр. 
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Далее задарим пределы изменения угла атаки Alpha (минимальное, максимальное и шаг) и нажимаем «Analyze».

Этот групповой расчет поляр необходимо провести для всех выбранных Вами профилей для модели.
Разработка и анализ крыльев(Wing Design)
Вот, наконец, и приступаем к самому интересному: созданию нашей модели самолета. 
[image: image42.png]o

)
1+£3)

Appic

Display

t

g




Для того, чтобы было проще понять, делать мы его будем в несколько этапов. В дальнейшем, когда начнете создавать свою модель, можете некоторые этапы пропускать.
Определение геометрии крыла
Для начала зададим крыло, для этого выберем пункт меню Wing/Plane\Define a wing. На экране появится диалоговое окно ввод крыла.
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В принципе все интуитивно понятно. 
1. В верхней части окна указывается: 

- наименование крыла (это для того, чтобы не путаться, в случае если мы хотим опробовать несколько крыльев и/или моделей);

- определение будет ли наше крыло симметричным или нет (используется при расчете управляемых поляр, например по углу отклонения элеронов), соответственно задается определение для каждой консоли.
- Остальные параметры рассчитываются из заданной геометрии.

Wing span – получившийся размах крыла
Area – площадь крыла

Volume – объем крыла

Mean geom. chord – средняя геометрическая хорда (т.е. как правило то что в моделизме посчитано по упрощенной формуле и называется САХ)

Mean aero. chord – средняя аэродинамическая хорда (видимо считается как-то посложнее)

MAC span position – положение размаха САХ.

Aspect ratio – удлинение крыла
Taper ratio – сужение крыла
Root to tip sweep – стреловидность
Number of flaps – количество определенных закрылков (элеронов). Используется для расчета управляемых поляр.

Total VLM panels – параметр определяющий количество элементов для VLM-метода расчета аэродинамики крыла. Как правило, его изменять не нужно. Уменьшать это число приходится тогда, когда суммарное количество панелей всей модели зашкаливает за 2000 штук, например при расчете бипланов со сложной геометрией крыльев и фюзеляжа.
2. Таблица, содержащая параметры для каждой из панелей консоли. Значения столбцов таковы:
- Pos (mm) – положение расположения нервюры, определяющей геометрию крыла (корневой, концевой, промежуточной на которой меняется стреловидность и/или поперечное V и/или крутка)
- Chord (mm) – длина хорды выбранной нервюры

- Offset (mm) смещение относительно носика корневой нервюры. Может быть и положительным и отрицательным (для обратной стреловидности).
- Dihedral (градусов) – угол V-отклонения от горизонтальной плоскости

- Twist (градусов) – угол крутки выбранной нервюры

- Foil name – наименование профиля указанной нервюры (выбирается из списка ранее созданных и/или загруженных в проект XFLR5 профилей)
- X-panels – количество панелей по оси X для метода 3D-панелей. Иногда приходится уменьшать, чтобы хоть что-то рассчиталось, т.к. метод позволяет создать только 2000 панелей на всю модель.
- X-dist – горизонтальное распределение панелей по консоли. (как правило не трогаю, т.к. в некоторых случаях поляры перестают рассчитываться)
-Y-panels – количество панелей по оси Y для метода 3D-панелей
-Y-dist – горизонтальное распределение панелей по консоли.
Для задания геометрии крыла расчетов неуправляемого (однорежимного полета) достаточно указать в таблице 

1. расположения нервюр;
2. величины длин и смещений хорд каждой части консоли
3. значения поперечного V для каждой части консоли крыла. 
4. профиль крыла каждой части.
Например, как на иллюстрации ниже:
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Для определения геометрии крыла для расчета управляемого полета дополнительно необходимо:
1. в модуле непосредственной разработки профиля (Foil Direct Design) задать параметры закрылков (Меню Foil\Set Flap), тем самым образовав новые измененные профили. Например, как на иллюстрации ниже определены закрылки с отклонением в -7 градусов на 70% длины хорды профиля NACA 1410. Значение отклонения (т.е. 7 градусов) определит максимальное значение для управляемого параметра (Control parameter) при расчете управляемой поляры. (Детальнее работа с закрылками будет рассмотрена при построении управляемых поляр.)
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Учтите, что элероны, закрылки руль высоты и направления начнутся не от корневой нервюры, а значит, какая-то часть консоли крыла будет без установки механизации. Для учета этой особенности вам необходимо задавать, кроме профиля с отклоненным «закрылком», еще и профиль с таким же «закрылком», только установленным на отклонение 0 градусов. Например, как в случае с NACA 1410 на рисунке выше, где определено четыре профиля: исходный, с закрылком на 70% и отклонением +7 градусов, с закрылком на 70% и отклонением -7 градусов, с закрылком на 70% и отклонением 0 градусов.
2. рассчитать набор поляр для образовавшихся новых профилей в модуле непосредственного анализа профилей (XFoil Direct Analysis).

3. задать дополнительно для каждой нервюры, с которой начнется и которой закончится «закрылок», две схожие с троки с разными профилями крыла, например:
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Тем самым мы задали опущенный на 7 градусов закрылок-элерон, расположенный на расстоянии от 420 до 690 мм от корневой хорды.
Абсолютно аналогичным образом определяются параметры геометрии стабилизаторов.
Определение фюзеляжа модели

Одним из важных моментов при анализе модели является определение геометрии фюзеляжа. В проекте для одной модели можно задать несколько разных фюзеляжей, которые могу быть использованы для анализа.
Начинаем с того, что выбираем пункт меню Body design\ New body. По этой команде открывается окно дизайнера фюзеляжей. Окно состоит из трех частей:

1. в верхней левой части экрана расположена проекция вида слева и изометрия фюзеляжа, по которой можно просто сориентироваться, как будет выглядеть фюзеляж.

2. в правой верхней части изображено текущее сечение фюзеляжа, с которым мы работаем.

3. в нижней части окна расположены параметры фюзеляжа – это: откидной список выбора редактируемого фюзеляжа; кнопки выбора Flat panels / B-splines, определяющее будут ли сечения представлены прямымы линиями или в виде гладкой кривой; таблица о значениями параметра X в которых строятся сечения фюзеляжа и таблица YZ координат точек выбранного в первой таблице сечения.
По умолчанию само сразу задается некое подобие фюзеляжа, видимо для того, чтобы было легче понять, как его редактировать. Для редактирования нам необходимо, либо менять цифровые параметры таблиц нижней части экрана, либо при помощи манипулятора «мышь» «перетаскивать» узлы сечения. Разработчики не предусмотрели создание фюзеляжа «с нуля», при удалении «заготовки», создать новый набор точек для фюзеляжа не получается. 
Для того, чтобы облегчить создание собственного фюзеляжа, необходимо сразу указать на этой заготовке места необходимых сечений. Если фюзеляж должен состоять из криволинейных гладких обводов, то добавить промежуточные сечения, иначе рискуем получить «рубленные» контуры, однако учитывайте, что все «творческие потуги» затем будут рассчитываться VLM-методом, который иногда оказывается не в состоянии рассчитать сложное движение потока.
Далее работаем непосредственно с координатами точек сечений: для получения лучшего внешнего вида количество вершин по всем сечениям должно быть одинаковым, иначе визуализатор начинает «тупить», а также точки сечений не должны накладываться, создавая VLM-панели нулевой площади.
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Определение аэродинамической схемы модели

Для начала зададим крыло, для этого выберем пункт меню Wing/Plane\Define a plane. Если необходимо провести редактирование параметров модели, то в меню Wing/Plane \ Current Wing/Plane  имеется ряд функций: Edit – редактирование, Delete – удаление и т.д.
Параметры диалогового окна таковы:
Name – наименование вашей модели. Желательно задавать, т.к. при наличии в одном проекте нескольких моделей (и не дай бог схожих или модификаций одной и той же) может затруднить понимание того, с какой моделью работаем. Поверьте, проверял на себе.

Группа элементов Main wing определяет основное крыло модели. Крыло можно задать (как в описании команды Define wing) по кнопке Define. Если вы уже ранее определили крыло командой Define wing, то его можно импортировать в модель кнопкой Import. Координата X – определяет, насколько далеко от «носа» модели будет расположено крыло. Координата Y – насколько выше. Tilt angle – определяет угол установки крыла.

Группа Biplane позволяет вам задать второе крыло, если вы проектируете биплан. Основные параметры этой группы определяются, также как в группе Main wing.
Группа Elevator – определяет горизонтальное оперение. Не забывайте определять профиль оперения. Как правило, я ставлю NACA 0008.
Группа Fin – задает вертикальное оперение. При этом флажок Symetric fin – определяет стабилизатор симметрично горизонтальной оси. Флажок Double fin позволяет задать два стабилизатора, а то, на сколько стабилизаторы будут отстоять от продольной оси, определяется координатой Y.
Группа Boby – позволяет выбрать фюзеляж модели из ранее заданных.
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Определение и расчет неуправляемых поляр модели
Если все параметры модели или анализируемого вами крыла были заданы верно, то можно переходить к анализу. Надеюсь, вы не забыли рассчитать группы поляр для всех выбранных вами профилей.
Выберите пункт меню определения поляр Polars\Define polar analysis. На экране отобразится диалоговое окно, в котором определяются основные параметры расчета:
- Тип поляры (Polar Type) – определяет тип рассчитываемой поляры модели. Тип1 – это продувка модели потоком с постоянной заданной скоростью. Тип2 – поляра при постоянной подъемной силе. Тип3 – поляра для фиксированного угла набегания потока.

- Скорость потока (Free stream speed) – определяет скорость потока для поляры 1-го типа.

- Вес модели (Plane weight) – задает вес модели для проведения расчетов. 

- Положение центра тяжести (Mom ref location) – определяет центр тяжести для расчета моментов.
- Угол атаки (Angle of attack) 

- Угол бокового потока (Side Slip) 
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После определения параметров рассчитываемой поляры и нажатия на «Ok», на основном окне определим, для каких углов атаки будет рассчитана наша поляра, и нажмем «Analyze».
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После того, как поляра будет рассчитана, на экран можно вызвать режим отображения графиков и задать необходимые зависимости, указав по клавише «V» необходимые значения на осях: 
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Опишу те, которые понял сам:
- Alpha – угол атаки
- Lift coef – коэффициент подъемной силы
- Viscous drag coef – сопротивление давления
- Inducted drag coef – индуктивное сопротивление
- Total drag coef – лобовое сопротивление (равно Viscous drag coef + Inducted drag coef)
- Total pitching moment coef – суммарный момент тангажа относительно центра тяжести
- Total rolling moment coef – суммарный момент крена относительно центра тяжести
- Total yawing moment coef – суммарный момент рыскания относительно центра тяжести
- Viscous yawing moment coef – вязкий момент рыскания
- Inducted yawing moment coef – индуктивный момент рыскания
- Glide ratio Cl/Cd – качество крыла (Сy/Сx)
- Power factor Cl^(3/2)/Cd – Коэффициент мощности крыла
- Lift – подъемная сила (в ньютонах)
- Drag – Лобовое сопротивление (в ньютонах)
- Vx – Скорость по оси X
- Vy – Скорость по оси Y
- Vz – Скорость по оси Z
- Vinf – к сожалению, не понял что
- Descent angle atan(Cd/Cl) – угол планирования
- Pitching moment – момент тангажа крыла относительно центра тяжести 
- Rolling moment - момент крена крыла относительно центра тяжести
- Yawing moment – момент рыскания крыла относительно центра тяжести
- Center of pressure X-Pos – X координата центра давления
- Center of pressure Y-Pos– Y координата центра давления
- Bending moment – к сожалению, не понял значения 
- m. g. Vz – к сожалению, не понял значения
- Oswald – к сожалению, не понял значения
- (Xcp-Xcg)/MAC – положение центра давления относительно центра тяжести в долях САХ.
- Control Variable – управляемая переменная (для управляемой поляры)
- Cy Lateral force coef – к сожалению, не понял значения
Обычно для поляры 2-го типа я строю графики:

1. Total pitching moment coef  от Vx, чтобы посмотреть, на какой скорости получим стабилизацию модели (при GCm = 0).
2. Alpha от Vx – чтобы посмотреть при какой скорости угол атаки для всей модели станет равным нулю (Alpha = 0)
3. Glide ratio Cl/Cd от Vx  - скорость при которой будет происходить наивысшее качество планирования (максимум Cl/Cd), и постараться подогнать скорость стабилизации под наивысшее качество планирования. 
4. Vz от Vx – на какой горизонтальной скорости снижение при планировании будет с минимальной скоростью (минимуму Vz) (т.е. наиболее экономичный режим, удачный для посадки, например)
Для этого в пункте меню Operating point\Graphs выбираем пункт Four graph для отображения сразу четырех графиков и, наводя на каждый курсор «мыши» и нажимая «V», зададим графики
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Определение и расчет управляемых поляр модели

Расчет управляемой поляры отличается от неуправляемой тем, что:
1. Расчет производится только для сбалансированного полета, т.е. тех значений управляемого параметра, при которых суммарный момент (Total pitching moment) будет равным нулю.
2. Перед расчетом необходимо задать «закрылки» несущих поверхностей
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Расчет производится для двух типов поляр – это Тип 5 (При постоянной скорости потока), Тип 6 (При постоянной подъемной силе). Как видно из иллюстрации, то, какой параметр будет изменять управляющая переменная, зависит от значения «1» в поле Active (1/0), т.е. можно одновременно взаимосвязано управлять сразу несколькими параметрами.
Параметры для управления:
- XCmRef (m) – управляет положением центра тяжести, позволяет, оптимизировать его положение. Минимальное и максимальное значение указывается в метрах (m), но, по-моему, это зависит от текущих настроек. 

- Wing tilt (градусов) – управляет углом установки крыла

- Elevator tilt – углом установки горизонтального оперения

- Wing flap angle 1..N – управляет углами отклонения соответствующих закрылков/элеронов рыла

- Elevator flap angle 1..N – управляет углами отклонения рулей высоты

Управлять рулем направления у меня не вышло, равно, как и заставить меняться графики моментов по крену и рысканию.

После определения параметров самой поляры можно переходить к анализу данных. Отличие будет заключаться в том, что при анализе мы уже задаем не изменение угла атаки, а изменение контрольного значения t. Параметр t меняется в пределах от 0 до 1, тем самым, заставляя выбранные аэродинамические параметры меняться в заданных полярой значениях. Шаг изменения параметра t можно, при необходимости, уменьшить.
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Анализ графиков рассчитанной поляры производится точно так же, как и в случае с неуправляемой.
Анализ летных характеристик
А теперь перейдем от описания интерфейса программы XFLR5 к самому интересному – анализу летных качеств модели. Как в голос говорят все статьи про XFLR5, расчеты - расчетами, но все расчеты нужно практикой проверять. 
Начнем, как всегда, с самого простого, т.е. с характеристик крыла.
Модель крыла

1. С помощью непосредственной разработки профиля (Foil direct design) зададим профиль крыла NACA 23012 (NACA foils), а с помощью непосредственного анализа (XFoil direct analysis) рассчитаем поляры Типа 1 с числами Рейнольдса от 10000 до 500000. Лучше, конечно, сделать это с применением описанной ранее последовательности, но можно и просто с шагом 10000, для углов атаки от -7 до 18 градусов с шагом 0,5. 
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2. Используя модуль разработки крыльев (wing design) зададим крыло (Define wing):

- Корневая хорда – 240 мм 
- Концевая хорда – 160 мм

- Смещение хорды – 24 мм

- Размах – 900 мм 

- угол поперечного V – 5 градусов.

- профиль NACA23012
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3. Теперь зададим поляру Типа 1, где скорость потока равна 10 м/сек, центр тяжести расположен на передней кромке крыла. Вес пусть будет 500 грамм. 
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И проанализируем ее при углах атаки от -7 до 20 градусов с шагом 0,5.
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Классическую поляру крыла можно увидеть, если задать зависимость Cl от Cd, т.е. коэффициента подъемной силы от коэффициента лобового сопротивления, но из этой зависимости без дополнительных построений мало что можно увидеть сразу.
Для анализа крыла построим графики зависимостей:

- Total pitching moment coef от Alpha – момент тангажа от угла атаки
- Cl/Cd от Alpha – аэродинамическое качество от угла атаки
- Сl от Alpha – коэффициент подъемной силы от угла атаки
- Lift от Alpha  - сама подъемная сила от угла атаки.
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Для скорости полета 10 м/сек (т.е. для скорости указанной в поляре) из первого графика видно, что стабилизация произойдет, когда суммарный момент (GCm) станет равным нулю, т.е. когда угол атаки (УА) будет где-то в районе -2 градусов. Из четвертого, что при УА равном -2 градуса коэффициент подъемной силы (Cl) станет слегка отрицательным, т.е. крыло само по себе никуда не летит, а даже наоборот. Из второго, что крыло летало бы с наивысшим качеством, находясь под углом атаки 5 градусов, когда качество (Cl/Cd) станет максимальным, и тем самым имело наибольшую подъемную силу при наименьшем сопротивлении. А из третьего, что даже при таком УА подъемная сила менее 5 ньютонов, т.е. в районе 480-490 грамм веса. (Все цифры из расчета крыла следует брать к сведению только и только в том случае, если мы рассчитываем летающее крыло, иначе же, как будет видно  ниже, влияние стабилизатора и фюзеляжа существенно подпортят картинку.)
Что же делать? Как заставить крыло летать? Нужно обязательно увеличить угол атаки, но для этого нужно, чтобы сумма всех моментов равнялась нулю, иначе полет станет невозможным. Модель всегда будет менять угол атаки, для случая устойчивой стабилизации возвращаясь к точке стабильности с ее углом атаки, в противном случае переходя к самопроизвольному вращению в потоке.

Изменением положения центра тяжести мы никак не повлияем на график зависимости подъемной силы от угла атаки или на аэродинамическое качество, но, может быть, изменим угол стабильного полета? Что будет, если мы, например, переместим центр тяжести назад? Может оно полетит?
Строим еще две поляры с центрами тяжести расположенном в 50 мм и 75 мм.
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Как видно из графика, если центр тяжести поместить в 75 мм от передней кромки, то стабилизация наступит при УА равном 2 градуса. При таком УА крыло будет иметь положительную подъемную силу. Крыло летит, но крыло находится в неустойчивом равновесии, т.е. если мы немного увеличим угол атаки, положительный момент заставит крыло еще сильнее задрать нос и т.д., а если уменьшим УА, то отрицательный момент его еще сильнее уменьшит. Не полет, а сущая морока, которая гарантированно закончится встречей с поверхностью.

Чтобы заставить крыло летать само по себе можно:

- воспользоваться S-образным профилем, который сам себя стабилизирует;

- поиграться со стреловидностью и отрицательной круткой концевых хорд.
Основной же вывод в том, что момент тангажа, созданный профилем крыла, необходимо чем-то компенсировать до нуля.
4. Теперь построим поляру крыла Типа 2 для массы 500 грамм и центром тяжести в нуле.
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И проанализируем ее для углов атаки от -5 до 17 градусов, построив графики:

- Total pitching moment coef  от Vx, чтобы посмотреть, на какой скорости получим стабилизацию модели (при GCm = 0).
- Alpha от Vx – чтобы посмотреть при какой скорости угол атаки для всей модели станет равным нулю (Alpha = 0)
- Glide ratio Cl/Cd от Vx  - скорость при которой будет происходить наивысшее качество планирования (максимум Cl/Cd), и постараться подогнать скорость стабилизации под наивысшее качество планирования. 
- Vz от Vx – на какой горизонтальной скорости снижение при планировании будет с минимальной скоростью (минимуму Vz) (т.е. наиболее экономичный режим, удачный для посадки, например)
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Из первого графика видно, что стабильность полета отдельно самого крыла так и не достигается. Из второго, что угол атаки равный нулю будет достигнут на скорости 17 м/сек. Из третьего, что наивысшее аэродинамическое качество будет на скорости 11 м/сек. Из четвертого, что сажать самолет с такими аэродинамическими характеристиками без тяги мотора приятнее будет на скорости 8-9 м/сек и скорость снижения будет 0.60 – 0.70 м/сек. Сваливаться же он будет при 7 м/сек, т.к. на этой скорости уже происходит срыв потока.
Модель самолета
Проектирование модели
Чем же можно компенсировать момент, образованный крылом, имеющим несамостабилизирующий профиль? Вводим новый элемент: горизонтальное оперение (ГО).
Используя модуль разработки крыльев (Wing design) зададим модель (Define plane).

Крыло (Main wing):

- Корневая хорда – 240 мм 

- Концевая хорда – 160 мм

- Смещение хорды – 24 мм

- Размах – 900 мм 

- Угол поперечного V – 5 градусов.

- Профиль NACA23012
- Расположено со смещением – 0 мм вверх, 0 мм назад.

Горизонтальное оперение (Elevator):

- Корневая хорда – 120 мм

- Концевая хорда – 90 мм

- Смещение концевой хорды – 20 мм

- Размах – 340 мм

- Профиль NACA0008
- Расположен со смещением – 550 мм назад, 40 мм вверх

Вертикальное оперение (Fin):
- Корневая хорда – 120 мм

- Концевая хорда – 60 мм

- Смещение концевой хорды – 50 мм

- Размах – 120 мм

- Профиль NACA0008
- Расположен со смещением – 550 мм назад, 40 мм вверх
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Теперь построим поляру крыла Типа 2 для массы 500 грамм и, для начала, поместим центр тяжести в нуле. И проанализируем ее для углов атаки от -5 до 17 градусов, построив графики:

- Total pitching moment coef от Vx, чтобы посмотреть, на какой скорости получим стабилизацию модели (при GCm = 0).
- Alpha от Vx – чтобы посмотреть при какой скорости угол атаки для всей модели станет равным нулю (Alpha = 0)
- Glide ratio Cl/Cd от Vx  - скорость при которой будет происходить наивысшее качество планирования (максимум Cl/Cd). 
- Vz от Vx – на какой горизонтальной скорости снижение при планировании будет с минимальной скоростью (минимуму Vz).
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Желтым обозначены графики для крыла, красным для нашей модели. Как мы видим, при таких углах установок крыла и стабилизатора:

- Стабильный полет, в таком режиме, наступит только при скорости 24 м/сек.

- Несущие качества снизились из-за необходимости постоянной «борьбы» с пикирующим моментом крыла.
- Угол нулевого отклонения фюзеляжа будет достигнут при скорости 18 м/сек.
То есть модель самолета при таких углах установки не летает в горизонтальном полете при скоростях эквивалентных здравому смыслу. 
Вот тут-то не лишне вспомнить статьи про постройку моделей собственными руками, где в итоге модель никто и никак не триммировал в горизонтальный полет. Лукавят черти. Или просто «всю дорогу» тянут ручку руля высоты.
Первичная настройка модели
Что же можно сделать? Модель-то по-прежнему, как и крыло отдельно, не летает. Варианта два: либо увеличивать угол установки крыла, либо уменьшать угол установки горизонтального оперения (ГО).

Для начала необходимо определиться, на какой скорости хотелось бы иметь горизонтальный полет. Например, для моделей планеров скорость стабилизированного полета выставляют равной скорости наивысшего качества планирования. Для моторных моделей, думаю, будет далеко не лишним ориентироваться на «любимую» скорость полета, либо на скорость нулевого отклонения фюзеляжа. 
Сделаем первую ошибку: изменим угол установки основного крыла с 0 на +3 градуса. Для этого вызовем редактор модели (Wing\Plane / Current wing\plane / Edit…) 
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И проанализируем поляру заново.
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Результат уже получше: стабильный полет происходит при 15 м/сек. Однако свальная скорость чуть увеличилась, а вот угол атаки всей модели при скорости 15 м/сек стал отрицательным на пару градусов, т.е. самолет летит не горизонтально, а чуть опустив нос. Конечно 2 градуса это, как говорится, ни о чем, но все-таки фюзеляж уже может дать большее лобовое сопротивление. Кстати о фюзеляже: все тонкие настройки углов лучше проводить, смоделировав в XFLR5 еще и фюзеляж модели, иначе у нас «поплывут» все характеристики.
Теперь вернем угол установки крыла в ноль и уменьшим угол установки горизонтального оперения до -3 градусов, и пересчитаем поляру.
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Результат практически тот же, только теперь нос модели будет приподнят в полете.
Какой из вариантов изменения углов установки лучше? Думаю, оба по отдельности не очень хороши. Все будет зависеть от ситуации. Придется либо все устанавливать в ноль и выправлять в полете рулем высоты, либо подбирать оба угла. Разнообразие подбора углво велико, так, например, для самолета АН-2 углы установки верхнего крыла +3 градуса, нижнего +1 градус, горизонтального оперения -1 градус. 
Дальше в примерах будем использовать вариант, когда крыло установлено под углом +1 градус, а оперение -1 градус. Ни в коем случае не забываем, что все настройки углов зависят от расположения центра тяжести, а также аэродинамики фюзеляжа.
Анализ качества модели
А с чего мы вообще взяли, что профиль NACA23012 нам подходит? И с чего взяли, что центр тяжести у передней точки крыла это хорошо? И что горизонтальное оперение нас устраивает? И на какой скорости будет летать самолет?
Подбор центра тяжести

Проведем расчет поляр для центра тяжести, установленного: у передней кромки крыла (0 мм), в 15% САХ (42 мм), в 25% САХ (62 мм), в 35% САХ (82 мм). Все графики у нас совпадут за исключением момента тангажа от скорости.
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По графикам видно, что расположение центра тяжести модели в пределах 42 – 62 мм мы получаем стабильный полет при скорости около 10 м/сек и то, что при заходе в пике, когда скорость будет возрастать выше 10 м/сек, модель будет сама стремиться выйти из  него выйти. (Вот здесь следует оговориться, что это только для текущего режима полета. Для других режимов полета необходимо все пересчитать.)
Обратите внимание, что, смещая центр тяжести назад для сохранения той же самой скорости стабильного полета, придется изменять угол установки горизонтального оперения так, чтобы кривая «опустилась» ниже и пересекла ось Vx. При этом угол наклона кривой по отношению к оси будет меньше, т.е. реакция модели на изменения станут слабее, а модель, соответственно, менее устойчива.
Как советуют в литературе, если хотите получить что-то удовлетворяющее конкретно вас, то лучше подбирать график устойчивости такой же, как у тех моделей, которые летают, на ваш взгляд, хорошо.
Подбор параметров горизонтального оперения

Актуальная тема для планеров, но не особо актуальная для парк-флаеров. Как было видно на много ранее, после того как мы ввели горизонтальное оперение (ГО), аэродинамическое качество модели резко снизилось. Чтобы уменьшить влияние ГО на аэродинамическое качество – уменьшают площадь ГО и относят его подальше от крыла.
Рассмотрим на примере нашей модели. Сделаем ее копию (Wing\Plane / Current wing\plane / Duplicate) и изменим геометрию ГО:
- Корневая хорда – 100 мм

- Концевая хорда – 80 мм

- Смещение концевой хорды – 20 мм

- Размах – 300 мм

Построим поляру для ЦТ в 62 мм и проанализируем ее.
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Голубым цветом обозначены графики исходной модели, красным пунктирным – измененной. Как видно, качество подросло немного, но не значительно. Для моделей планеров она подрастает значительно. А по графику момента тангажа видно, что стабильность ухудшилась, т.к. график стал положе.
Предлагаю вам самим проверить, что если сместить уменьшенное ГО назад до отметки 70 см, то качество останется прежним, а стабильность практически сравняется с исходной.

Подбор профиля крыла
В литературе есть на это только намек, но, думаю, стоит попробовать подобрать профиль крыла. Так как мы начали экспериментировать с профилем 12% толщины, то и продолжим с ними же. Возьмем Clark Y. Пересчитаем поляру для того же ЦТ и веса модели. (график красной пунктирной линией)
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Результат – существенное ухудшение качества планирования крыла данной формы с профилем Clark Y при скоростях выше 8 м/с (т.е. график ниже исходного), но улучшение качества при малых скоростях полета.

Вывод следующий: Для данной формы крыла профиль NACA 23012 подходит лучше, чем Clark Y, для полетных скоростей. Но при посадке, при переходе ко вторым режимам полета, Clark Y более плавно теряет аэродинамическое качество. Для другой формы крыла (или крыла с другим удлинением) может оказаться совсем иначе. Получается это потому, что крылья разной формы и работают при разных условиях, например, разных числах Рейнольдса или из-за разного удлинения получаются разные индуктивные сопротивления.

Скорость полета

Предлагаемый метод, конечно, приблизительный, т.к. приходится исходить из того, что: модель у нас сделана из абсолютно гладких материалов; тяга мотора постоянна и никак не зависит от скорости полета. Т.е. это в большей мере относится к электромоторам.
И так, пусть у нас имеются данные о статической тяге двигателя на нулевой скорости и скорости воздушного потока, например, для электромотора TowerPro 2410-08 (840 оборотов в минуту/вольт):

- с пропеллером 9*4.7 тяга равна 650 грамм при скорости потока 18,3 м/сек;
- с пропеллером 8*6 тяга равна 520 грамм при скорости потока 23,4 м/сек.

Как определить, с каким из пропеллеров модель полетит лучше? Самое простое – поставить на модель и запустить. Но мы пойдем расчетным способом. 

1. Исходя из предположения, что пропеллер у нас крутится при одинаковых оборотах на любой скорости полета, получаем, что для пропеллера 9*4.7 при нулевой скорости полета тяга будет 650 грамм или 9.8(Н/Кг)*0.650(Кг)=6.37(Ньютон). На скорости полета в 18,3 м/сек пропеллер будет вращаться так, что, ввинчиваясь в воздух, уже никак не будет отбрасывать его назад, т.е. тяга будет равна нулю. Для пропеллера 8*6 равна 5.1 (Н) при скорости ноль, и ноль при скорости 23,4 м/с.
2. Построим график зависимости лобового сопротивления (Drag) от скорости полета (Vx).

3. Нанесем на него прямые для обоих пропеллеров. Это уже придется сделать где-то в графическом редакторе или на бумаге. Красная линия для пропеллера 9*4.7, голубая – пропеллер 8*6.
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Как видно из графика, пересечение соответствующих линий показывает, что наша модель (не имеющая фюзеляжа) с пропеллером 9*4.7 на полном газу будет летать со скоростью 17 м/с, а с пропеллером 8*6 – около 21 м/с.

Учтите, что это частный случай, что пропеллер с большим шагом теоретически позволит нам развить большую скорость. Может случиться так, что, из-за большого лобового сопротивления модели, пропеллер с большей статической тягой позволит модели развивать большую скорость. А так же, что всё это теория, которая может и не совпасть с практикой. Проще бывает даже воспользоваться для расчета скорости, например, MotoCalc-ом. 
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