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Аннотация. В атласах аэродинамических профилей отражены данные продувок жестких моделей, со-
храняющих форму даже тогда, когда на носке профиля формируется область с обратной, направленной 
вниз подъемной силой, но профиль мягкого крыла в этих условиях теряет устойчивость. Кроме того, на 
мягкое крыло влияет немало дополнительных условий и параметров, поэтому приведенных в упомяну-
тых документах данных при выборе профиля мягкого крыла явно недостаточно. В статье предложены 
дополнительные условия и параметры, характеризующие степень деформации мягкого крыла в потоке.
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Abstract
When a soft wing profi le selecting, it should be borne in mind that the data adduced in the atlases of airfoils 

appears to be insuffi  cient. This is associated with the fact that these documents refl ect the data of blowing rigid 
models, which preserve their shape even when the area with the reverse, directed downward lifting force, is being 
formed at the nose of the profi le. The profi le of the soft wing is losing stability under these conditions. Thus, the 
additional parameters such as the form of the graph of the total pressure coeffi  cient along the upper and lower 
surfaces distribution at its nose, the angle of attack of this value transition to the negative region and the length 
along the profi le chord captured by this transition aff ect the soft wing profi le selection. This length indicates how 
expansive the profi le extra turn is when it goes beyond the critical angle, and hence the degree of danger. Besides 
the above said parameters, the range of the accessible angles of attack for the soft wing depends upon location and 
size of its air intakes and slots (if any), and obtained as the result coeffi  cient of pressure on the surface and in the 
wing cavity as the profi le housing stability criterion to the local crushing. This criterion should be less than one 
everywhere for the stable profi le shape. When the soft wing yeilding of the negative angles of attack, for example 
due to entering the down-fl ow , its air intakes lose their ability to keep up the excessive pressure. The upper leading 
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edge herewith crushes, and airfoil deforms in such a way that its centerline in the nose attains reduced or reversed 
curvature, and, consequently, its aerodynamic force, acting on the wing leading edge sharply changes direction 
turning the front segment of the carrying plane. The extra eff ect while the profi le deformation introduces the center 
of pressure shift, which forces the wing forward and additionally, reduces its angle of attack (this movement is being 
compensated to a certain extent by the deformed profi le resistance).
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Введение
Критерии, по которым проектировщик под-

бирает наиболее подходящий аэродинамический 
профиль крыла, довольно разнообразны [1, 2]. За 
все время существования авиации практическое 
применение нашли в основном жесткие крылья, 
не меняющие свой профиль произвольно под 
действием воздушного потока. Для таких крыльев 
разработан достаточно большой массив научных 
данных и рекомендаций, а также вариантов вы-
бора из известных технических решений [3, 4]. 
Однако практика разработки нового типа лета-
тельных аппаратов (ЛА) и систем, использующих 
мягкие крылья на стропной поддержке, выдви-
нула дополнительные требования к конструк-
тивному и аэродинамическому исполнению их 
формообразующих элементов, в том числе аэро-
динамических профилей [5]. Добавились зависи-
мость жесткости формы и динамики поведения 
наполняемого потоком крыла от его удлинения, 
технологические ограничения по соблюдению 
точности и степени кривизны формы, изме-
нение характеристик под действием нагрузки, 
динамичность поведения при перебалансировке 
вследствие изменения режима обтекания, требо-
вания к скорости наполнения и удержанию вну-
треннего давления с учетом вида и места средств 
его обеспечения (воздухозаборники, клапаны, 
жесткости или принудительно наддутые элемен-
ты) и потеря устойчивости формы мягкого крыла 
на малых и отрицательных углах атаки. Оценим 
выбор предпочтительных проектных решений и 
критериев с учетом этих особенностей.

Возможная польза аэродинамических профилей
с высоким качеством при пониженном
коэффициенте подъемной силы
Общее влияние параметров аэродинамических 

характеристик профиля на аэродинамическое ка-
чество двухоболочковых парашютных и парапла-
нерных крыльев исследовано в [5].
В горизонтальном полете ЛА его вес G уравнове-

шивается вертикальной составляющей подъемной 
силы крыла:

                            
2

ïð ,
2a ya
VY C S G

   (1)

где Sпр – площадь проекции крыла на горизонталь-
ную плоскость; ρ – плотность среды, V – скорость 
полета; Cya – коэффициент подъемной силы.
Как можно заметить, подъемная сила про-

порциональна не самому по себе коэффициен-
ту подъемной силы, а произведению Cya ∙ Sпр.
То есть, уменьшая один множитель и в той же сте-
пени увеличивая другой, мы получим неизменную 
подъемную силу. При использовании механизации 
мягкого крыла коэффициент подъемной силы при-
растает вследствие увеличения как кривизны, так и 
угла атаки профиля (вследствие перебалансировки 
несущей системы) и имеет близкие пределы для 
профилей различной формы. Тогда получить до-
полнительную подъемную силу на посадке можно 
за счет запаса площади крыла, полученного при 
использовании профиля с высоким аэродинами-
ческим качеством при небольшом значении Cya 
(поскольку потребная Sпр возрастает в той же мере, 
в какой уменьшается Cya).
В работе [6] показано, что суммарное сопротив-

ление Xa летательного аппарата весом G мы можем 
выразить следующим образом:
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В этом выражении обозначено: m – суммарная 
площадь миделя сечения строп, приведенная к 
единичному размаху так, что L ∙ m = Sстр, а Ω – ко-
эффициент отношения площади горизонтальной 
проекции крыла к площади крыла, Ω = Sпр/Sкр;
L – размах крыла; Kp – коэффициент аэродина-
мического качества профиля крыла; Схстр – ко-
эффициент аэродинамического сопротивления 
строп; Схгр – коэффициент аэродинамического 
сопротивления подвешенного на стропах груза; 
Sгр – площадь миделя груза.
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Обратим внимание то, что в (2) фигурирует 
не удлинение крыла, а его размах. То есть, как 
и для подъемной силы, при одних и тех же весе 
летательного аппарата, размахе крыла и скорости 
горизонтального полета и узкое крыло с профилем, 
имеющим высокий Cya при заданном качестве Kp, 
и широкое крыло с профилем, имеющим низкий 
Cya при том же качестве Kp, будут иметь одинаковое 
сопротивление.
Из этого выражения также видно, что сопротив-

ление крыла с ростом размаха при равном качестве 
его профиля уменьшается, но увеличивается сопро-
тивление строп, и, как следствие, для каждой скоро-
сти можно подобрать размах крыла с минимальным 
суммарным сопротивлением аппарата.
По полученному из (2) значению определяется 

потребная тяга P в установившемся моторном по-
лете (в этом случае равная Xa) с заданной скоростью 
V, полученной из (1). Подставив (1) в (2) непосред-
ственно, получим:
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Из (3) можно рассчитать уровень аэродина-
мического совершенства ЛА с мягким крылом 
на стропной поддержке на крейсерском режиме, 
выраженный в виде коэффициента аэродинамиче-
ского качества K = Ya/Xa = G/P, с учетом того, что
в горизонтальном полете Xa = P и Ya = G:
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Мы получим несущую плоскость с минималь-
ным сопротивлением при заданной подъемной 
силе, когда крыло будет иметь наивыгоднейший 
угол атаки, соответствующий максимальному 
аэродинамическому качеству профиля Kmax, и в 
соответствии с (4) тем меньшее сопротивление, 
чем большее значение имеет этот коэффициент. 
Два профиля, имеющие одинаковые Kmax, создадут 
одинаковое сопротивление при заданном коэффи-
циенте подъемной силы, но профиль, имеющий на 
этом качестве больший коэффициент подъемной 
силы, потребует меньшей хорды крыла для задан-
ной подъемной силы и, соответственно, большего 
удлинения и меньшей жесткости при одном и том 
же индуктивном сопротивлении крыла [6], что для 
мягких крыльев критически важно.
Проверим это утверждение по энергетическим 

затратам на полет.

Мощность W, затрачиваемая крылом площадью 
S на установившийся горизонтальный полет, равна 
силе сопротивления Xa, умноженной на скорость V:         

                           
3

.
2a xa
VW X V C S 

   (5)

В свою очередь, коэффициент сопротивления 
крыла (примем для простоты его эллиптическим 
и плоским)

2

,ya
xa xp

C
C C 


где Cxp = Cya/Kp – профильное сопротивление; 
λ = L/b – удлинение крыла, Cya – коэффициент 
подъемной силы крыла, Kp – аэродинамическое 
качество профиля, L – размах крыла, такой что
S = L  b, где b – его средняя аэродинамическая 
хорда.
С учетом этого, выразив скорость в (5) через (1), 

получим:
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Чтобы минимизировать потребную мощность 
при заданных весе и плотности воздуха, потребу-
ется уменьшить правую часть выражения (6). Для 
единичного размаха крыла она выглядит так:

.ya p

p ya

C b K

K C b

 

Тогда, учитывая, что циркуляция скорости
Γ = Cya  b, коэффициент мощности профиля KW 
можно записать в виде

1
,W

p

K

K




 


т. е. чем меньше циркуляция скорости на едини-
цу размаха и больше аэродинамическое качество 
профиля, тем меньше потребная мощность. Это 
подтверждение того, что лучше не стремиться
к повышению Cya профиля в крейсерском полете,
а обращать внимание на его Kp и размах крыла.

Выбор аэродинамического профиля мягкого крыла по 
критерию эффективности
Оценить эффективность аэродинамического 

профиля Kpмакс можно по отношению максималь-
ного коэффициента подъемной силы крыла бес-
конечного размаха с выпущенной механизацией
Cyмех.макс к минимальному коэффициенту про-
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фильного аэродинамического сопротивления
Cxp мин:

ìåõ.ìàêñ
ìàêñ

ìèí

= .y
p

xp

C
K

C

Профиль с высоким коэффициентом аэро-
динамического качества при пониженном коэф-
фициенте подъемной силы дает нам несколько 
выгод: низкий Cxp мин, высокий Cyмех.макс (а значит, 
увеличенную подъемную силу механизированного 
мягкого крыла в посадочном режиме) и увеличен-
ную жесткость мягкого крыла.
Описанным свойством обладает полое мягкое 

крыло с воздухозаборником, имеющее профили-
рованную щель на внешней поверхности [7]. Аэро-
динамические коэффициенты мягкого щелевого 
крыла дают увеличенное аэродинамическое каче-
ство по сравнению с бесщелевым аналогом на том 
же угле атаки, но при уменьшенном коэффициенте 
подъемной силы. Это позволяет добиться той же 
подъемной силы и качества с увеличенной хордой 
крыла (при том же размахе) без уменьшения его угла 
атаки, таким образом не увеличивая чувствитель-
ность крыла к нисходящим потокам и не снижая 
его безопасность. Попутно получаем повышенную 
несущую способность крыла при его механизации.

Влияние вогнутости средней линии профиля
Сильно вогнутые профили имеют больший 

Cxaмин по сравнению со слабо вогнутыми. Мягкому 
профилю большая вогнутость ни к чему – доста-
точно просто увеличить ее именно в те моменты, 
когда необходима дополнительная подъемная сила, 
например в режиме взлета или посадки.
Значит, предпочтительными являются профи-

ли, обеспечивающие при одном и том же качестве 
минимальный Cya, но по возможности большой ко-
эффициент подъемной силы с отклоненной задней 
кромкой Cyмех.макс.
Также для обеспечения высокого аэродинами-

ческого качества профиля необходимо, чтобы на 
наивыгоднейшем угле атаки средняя линия про-
филя обтекалась безударно, т. е. встречала поток по 
касательной к своей передней кромке. А поскольку 
при этом кривизна средней линии профиля должна 
быть мала, то относительное положение максималь-
ной кривизны профиля x́f должно быть смещено 
ближе к носку профиля.

Влияние относительной толщины профиля
Для механизированного крыла аэродинамиче-

ски выгодны тонкие профили, но они не обеспечи-
вают достаточную жесткость и устойчивость формы 
мягкого крыла. Из конструктивных соображений 
для систем с мягким крылом мы вынуждены ис-

пользовать профили с относительной толщиной  
C , превышающей аэродинамически оптимальную 
0,12 [8]. В связи с этим целесообразно отбирать 
профили с возможно большим коэффициентом 
совершенства толщины профиля Kx =  C /Cxpмин.
В некоторых случаях выгоднее использовать про-
филь с меньшей относительной толщиной, но 
увеличить его масштаб так, чтобы получить такой 
же мидель.
Увеличение толщины профиля приводит к 

увеличению максимальной подъемной силы и воз-
растанию минимального лобового сопротивления. 
Крылья с толстым профилем на малых углах атаки 
дают сравнительно большое лобовое сопротив-
ление, а на больших углах – сравнительно малое, 
вследствие этого они более пригодны для работы 
на больших углах атаки и малых скоростях [3, 4].
Названным критериям удовлетворяют близкие к 

симметричным профили с максимальной вогнуто-
стью 0,5–1,5% и относительной толщиной 13–17%.

Особенности выбора профиля мягкого крыла по кри-
терию безопасности
Несмотря на то, что крыло на стропной под-

держке стремится сохранять выставленный угол 
атаки, на характерных для ЛА с мягким крылом 
скоростях нисходящие и восходящие порывы ветра 
меняют его достаточно значительно. Это проис-
ходит вследствие совместного влияния смещения 
центра давления крыла и изменения аэродинами-
ческого качества системы в зависимости от угла 
атаки. Для уменьшения динамических реакций 
крыла целесообразно выбирать аэродинамиче-
ские профили с малым смещением положения 
центра давления и аэродинамического качества
в рабочем диапазоне углов атаки.
Кроме того, при оттягивании задней кромки 

профиля вниз угол набегания потока на профиль 
увеличивается. Чтобы избежать срывных явлений 
на передней кромке в рабочих режимах и обезопа-
сить срыв на профиле при их превышении, а также 
обеспечить устойчивость передней кромки про-
филя к подвороту, приходится увеличивать радиус 
ее скругления и смещать относительное положение 
максимальной толщины профиля x́c ближе к носи-
ку. Толстый носок профиля, шероховатость ткани 
и ее складки не позволяют эффективно применять 
ламинаризированные профили.
Симметричные профили (например NACA-0016, 

E475, E478, Misto 50-50 S1046-S8035) имеют макси-
мальное качество ниже, чем у несимметричных, но 
зато теоретически сохраняют форму на меньших 
углах атаки. Практически же, имея высокорасполо-
женную точку разделения потока (с сопутствующим 
ей высоким давлением), симметричные профили 
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получают на этих углах смятие носка. Ситуация 
усугубляется тем, что, разгоняясь после выхода из 
режима срыва потока, крыло с таким профилем на-
бирает избыточное давление и проскакивает малые 
углы атаки без смятия передней кромки, пролетая 
вперед и обгоняя пилота.
Можно представить себе выход из этой ситуа-

ции с помощью воздухозаборника, смещающегося 
вслед за точкой разделения потока. Такой воздухо-
заборник может быть выполнен, например, в виде 
нескольких створок клапанов, распределенных 
по носку профиля (рис. 1),), или двух скользящих 
по носку из перфорированной ткани лепестков 
(рис. 2).

Рис. 1. Полое крыло с тремя клапанами в области
              возможного смещения точки торможения
              потока:1 – оболочка крыла; 2 – перфорация
              оболочки в районе клапана; 3 – клапан;
              4 – шов присоединения клапана

Рис. 2. Полое крыло со створками клапана в виде
              двух скользящих по носику из перфорирован-
              ной ткани лепестков в области возможного
              смещения точки торможения потока:
              1 – оболочка крыла; 2 – перфорация оболочки
              в районе клапана; 3 – клапан; 4 – присоедине-
              ния клапана

При этом створки (лепестки) клапанов должны 
быть выполнены так, чтобы потоки воздуха в по-
лости профиля стремились прижать эти лепестки к 
ткани, а утечки были минимальными. В противном 
случае при наполнении крыла все створки клапанов 
откроются одновременно и так и останутся откры-
тыми, как это получилось в продувках на рис. 3.
Более практичным оказался другой путь уве-

личения безопасности мягкого крыла – организа-
ция воздухозаборника в искусственно созданной 
дополнительной точке торможения на профиле 
(рис. 4).
В этом случае на воздухозаборник, смещенный 

дальше от носка профиля, набегает поток, уже от-
клоненный нижней поверхностью крыла. На рис. 4,а 
показан профиль, в котором поток набегает на ниж-
нюю кромку воздухозаборника под углом (ударное 
обтекание кромки), вызывая локальный отрыв. Что-
бы сделать обтекание нижней кромки воздухозабор-
ника плавным, его поверхность закругляют (рис. 4,б),
а чтобы улучшить наполнение крыла при попереч-
ном обтекании на старте и при раскрытии в воздухе 
(ценой некоторого уменьшения статического давле-
ния в крыле), кромку воздухозаборника наклоняют
(рис.  4,в). В  результате  получается  возду-
хозаборник типа «акулий нос» (“shark nose”). 

Рис. 3. Все секции клапанов левого сегмента модели
              носка остаются открытыми независимо
              от угла атаки

   а       б          в

Рис. 4. Полый профиль со смещенным воздухозабор-
              ником, образующим на нижней поверхности
              крыла дополнительную зону торможения:
              1 и 2 – основная и дополнительная точки
              торможения потока
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Сильное заднее положение такого воздухозабор-
ника делает его реализацию возможной только при 
оснащении крыла упругими стержнями (пласти-
ковыми или нитиноловыми), вшитыми по пери-
метру передней части нервюр или в сами нервюры
и работающими на сжатие при наполненном крыле.
Статическое давление, создаваемое воздухоза-

борником такого типа, не зависит от степени углу-
бления в профиле перед ним, поскольку рабочее 
давление в полости крыла является суммарным 
результатом нескольких этапов торможения по-
тока. Чем больше поток тормозится перед возду-
хозаборником, тем меньше он тормозится в самом 
воздухозаборнике.
Однако углубление в профиле перед воздухоза-

борником может оказаться полезным для уменьше-
ния склонности крыла к клевку после наполнения
в воздухе. Если выполнить область перед воздухоза-
борником с большой выемкой и маленьким (вплоть 
до заостренной нижней кромки) нижним радиусом 
скругления носка профиля, то можно добиться, 
чтобы на нулевых и отрицательных углах атаки 
на нижней части носка крыла происходил отрыв 
потока. Таким образом, сопротивление крыла на 
малых и отрицательных углах атаки резко возрас-
тет, а разрежение на нижней поверхности его носка 
уменьшится, тем самым уменьшая клевок крыла 
при динамических колебаниях по тангажу и его 
склонность к подвороту на малых и отрицательных 
углах атаки.

Оценка возможных параметров, характеризующих 
поведение мягкого аэродинамического профиля
при продувках
При выборе профиля мягкого крыла следует 

иметь в виду, что приведенные в атласах аэродина-
мических профилей данные оказываются недоста-
точными. Связано это с тем, что в этих документах 
отражены данные продувок жестких моделей, 
сохраняющих форму даже тогда, когда на носке 
профиля формируется область с обратной, направ-
ленной вниз подъемной силой. Профиль мягкого 
крыла в этих условиях теряет устойчивость. Следо-
вательно, на выбор профиля мягкого крыла влияют 
дополнительные параметры – форма суммарного 
Cp по верхним и нижним поверхностям профиля 
на его носке, угол атаки перехода этой величины 
в отрицательную область и захватываемая данным 
переходом длина по хорде профиля. Эта длина по-
казывает, сколь обширным по хорде будет подворот 
профиля при выходе за критический угол, а значит, 
степень его опасности. Помимо описанных выше 
параметров, диапазон доступных углов атаки для 
мягкого крыла зависит от размещения и размера 
его воздухозаборников и щелей (при наличии)

и полученного в результате отношения коэффици-
ентов давления на поверхности и в полости крыла 
Cp/Cpвнутр как критерия устойчивости оболочки про-
филя к местному смятию. Для устойчивой формы 
профиля этот критерий везде должен быть меньше 
единицы.
При выходе мягкого крыла на отрицательные 

углы атаки, например вследствие входа в нис-
ходящий поток, его воздухозаборники теряют 
способность поддерживать избыточное давление, 
верхняя-передняя кромка проминается, аэроди-
намический профиль деформируется так, что его 
средняя линия в носке приобретает уменьшенную 
или обратную кривизну, и вследствие этого аэро-
динамическая сила, действующая на носок крыла, 
резко меняет направление, подворачивая передний 
сегмент несущей плоскости. Добавочный эффект 
при деформации профиля вносит смещение на-
зад центра давления, что подталкивает крыло 
вперед и дополнительно уменьшает его угол атаки
(до некоторой степени это движение компенсирует-
ся увеличением сопротивления деформированного 
профиля).
Деформация носка в зависимости от текущего 

угла атаки по-разному влияет на устойчивость про-
филя (рис. 5). Исходный профиль представлен на 
рис. 5,а. При малом уменьшении угла атаки промя-
тие носка может происходить снизу, поддерживая 
устойчивость профиля от подворота (рис. 5,б). При 
большем уменьшении угла атаки точка торможения 
потока поднимается и смятие происходит спереди, 
добавляя профилю сопротивление (рис. 5,в). При 
дальнейшем уменьшении угла атаки точка тормо-
жения смещается на верхнюю часть носка (рис. 5,г), 
что может привести к смятию его верхней части. 
При этом угол касательной к средней линии в носке 
δ резко уменьшится, что спровоцирует подворот 
профиля. Хуже всего при этом себя ведут профили 
с малым радиусом скругления нижней части носка, 
поскольку добавляют к увеличенному давлению 
вверху еще и интенсивное разрежение на нижней 
части (рис. 5,д). Их подворот происходит наиболее 
скоротечно и резко.
Таким образом, для мягкого крыла может 

оказаться информативным дополнительный па-
раметр – изменение угла касательной к средней 
линии в носке профиля при изменении угла атаки
dδ/dt. Пока форма носка профиля неизменна, этот 
параметр равен нулю, а когда она деформирована,  
его знак характеризует устойчивость деформиро-
ванной формы профиля к подвороту. Аналогичную 
информацию может дать отслеживание изменения 
относительной кривизны средней линии профиля в 
носке (в виде среднего значения, скажем, в первой 
четверти хорды) при изменении угла атаки df1/dα.
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  а           б  в    г                д

Рис. 5. Различные формы промятия крыла на малых
              углах атаки и их влияние на изменение угла 
              касательной к средней линии в носке профиля:
             а – исходный профиль;
             б – недеформированный профиль
                    с воздухозаборником;
             в – искажение средней линии под действием
                    деформации носка профиля;
             г – деформация средней линии при подмятии
                    верхней части носка профиля;
            д – векторы сминающих и подворачивающих
                   профиль местных сил на малых углах атаки

Также полезным может оказаться параметр, 
характеризующий степень смятия носка и ото-
бражающий изменение относительной толщины 
профиля при изменении угла атаки dC/dα. Пока 
форма носка профиля неизменна, неизменна и 
его хорда, а также и C. Соответственно, при этом
dC/dα равен нулю. Когда же носок сминается, хорда 
профиля укорачивается, и C увеличивается.
Эту же информацию может дать непосредствен-

ное измерение давлений снаружи и внутри крыла 
и построение разности коэффициентов давления 
снаружи и внутри крыла вдоль периметра профиля. 
Но это не всегда возможно и в настоящее время 
сложно реализуемо. Ситуация может измениться
с появлением миниатюрных датчиков давления, по-
зволяющих наклеивать их на ткань вдоль периметра 
профиля. Пока же наиболее доступные инстру-
менты позволяют определять непосредственную 
форму крыла в потоке, по которой, в свою очередь, 
можно определить параметры df1/dα или dδ/dt, а 
также dC/dα. Это можно сделать, например, с по-
мощью 3D-сканера, основанного на методе скани-
рования структурированным светом и состоящего
в общем случае из нескольких видеокамер и про-
ектора, подключенных к компьютеру. На крыло 
проецируется контрастный узор, например черные 
и белые полосы. Дополнительно на крыло могут 
наноситься визуальные маркеры [9]. Видеокамеры, 
расположенные на известном расстоянии от объ-
ектива проектора и направленные в ту же точку, 
фиксируют изображение и передают в ПО, которое 
по искажениям полос формирует цифровую модель 
поверхности. Подробнее сложности проведения 
фотограмметрических измерений в реальном по-
лете описаны, например, в [10].

Выводы
По критерию эффективности целесообразно 

выбирать профиль с высоким коэффициентом 
аэродинамического качества при пониженном 
коэффициенте подъемной силы – это дает нам уве-
личенную жесткость мягкого крыла и увеличенную 
подъемную силу механизированного мягкого крыла 
в посадочном режиме. Конструктивное исполнение 
мягкого крыла, его профиль и положение воздухо-
заборника сильно влияют на безопасность полета, 
однако общепринятые параметры, определяющие 
аэродинамические свойства жесткого профиля 
при продувках крыла, недостаточны для оценки 
эффективности и безопасности мягкого крыла 
с воздухозаборником. Автором представлены на 
рассмотрение дополнительные параметры, кото-
рые могут охарактеризовать степень деформации 
мягкого профиля в потоке.
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