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Поток воздуха «упирается» в крыло и останавливается, крыло под углом α, площадь 

крыла S , скорость потока v . Вывод формулы для: 

• лобового сопротивления; 

• нормальной составляющей силы; 

• подъёмной силы. 

Объём и масса воздуха, взаимодействующего с крылом за единицу 

времени 

За время Δt=1 с с крылом взаимодействует столб воздуха объёмом: 

V=Sэф⋅v 

где Sэф — эффективная площадь крыла, воспринимающая поток перпендикулярно. 

Эффективная площадь: 

Sэф=S⋅sinα 

Тогда объём воздуха за 1 с: 

V=S⋅sinα⋅v(м3/с) 

Масса воздуха за 1 с: 

m=ρ⋅V=ρ⋅S⋅sinα⋅v(кг/с) 

где ρ — плотность воздуха (≈1,225 кг/м3 на уровне моря). 

Изменение импульса 

Импульс массы воздуха m до столкновения: 

pдо=m⋅v=ρ⋅S⋅sinα⋅v2 

По условию, поток полностью останавливается при ударе о крыло, то есть vпосле=0. 

Тогда: 

• импульс после столкновения: pпосле=0; 

• изменение импульса: 

Δp=pдо−pпосле=ρ⋅S⋅sinα⋅v2 



 Нормальная сила (перпендикулярно поверхности крыла) 

По второму закону Ньютона в импульсной форме: 

X=ΔtΔp=1ρ⋅S⋅sinα⋅v2=ρ⋅S⋅sinα⋅v2(Н) 

Это сила, действующая перпендикулярно поверхности крыла — нормальная 

составляющая аэродинамической силы. 

Разложение силы на составляющие 

Сила X направлена перпендикулярно поверхности крыла. Разложим её на две 

составляющие: 

1. Лобовое сопротивление Xлоб — параллельно потоку. 

2. Подъёмная сила Y — перпендикулярно потоку (вертикально вверх). 

Формулы разложения: 

• лобовое сопротивление: 

Xлоб=X⋅sinα=ρ⋅S⋅sin2α⋅v2 

• подъёмная сила: 

Y=X⋅cosα=ρ⋅S⋅sinα⋅cosα⋅v2 

Используя тригонометрическое тождество sinα⋅cosα=(1/2)sin2α, можно записать: 

Y=(1/2)ρ⋅S⋅sin2α⋅v2 

Итоговые формулы 

1. Объём воздуха за 1 с: 

V=S⋅sinα⋅v(м3/с) 

2. Масса воздуха за 1 с: 

m=ρ⋅S⋅sinα⋅v(кг/с) 

3. Нормальная сила (перпендикулярно крылу): 

X=ρ⋅S⋅sinα⋅v2(Н) 

 

4. Лобовое сопротивление (по потоку): 

Xлоб=ρ⋅S⋅sin2α⋅v2(Н) 



5. Подъёмная сила (вертикально): 

Y=ρ⋅S⋅sinα⋅cosα⋅v2=(1/2)ρ⋅S⋅sin2α⋅v2(Н) 

1. Модель абсолютно неупругого удара. Предполагается, что воздух полностью 

останавливается при ударе о крыло. В реальности часть потока обтекает крыло, 

поэтому реальные силы меньше. 

2. Упрощённость. Не учитываются: 

o вязкость воздуха; 

o отрыв потока; 

o образование вихрей; 

o распределение давления по поверхности. 

3. Диапазон углов. Формулы работают при 0∘<α<90∘. При α=0∘ силы равны нулю 

(поток скользит вдоль крыла). При α=90∘: 

o X=ρSv2 (максимальное значение); 

o Y=0 (крыло вертикально, подъёмной силы нет). 

4. Максимум подъёмной силы. Максимум Y достигается при α=45∘, так как sin2α 

максимален при 2α=90∘. 

1. Упрощённая модель (поток полностью останавливается при ударе о крыло): 

Y=ρ⋅S⋅sinα⋅cosα⋅v2= (1/2)ρ⋅S⋅sin2α⋅v2 

2. Классическая формула подъёмной силы в аэродинамике: 

Yкласс=Cy⋅(1/2)ρv2⋅S 

где: 

• Yкласс — подъёмная сила (Н); 

• Cy — коэффициент подъёмной силы (безразмерный, определяется 

экспериментально для каждого профиля крыла); 

• ρ — плотность воздуха (кг/м3); 

• v — скорость набегающего потока (м/с); 

• S — площадь крыла (м2). 

Классическая формула подстраивается по эмпирический результат 

соответствующими коэффициентом.. 

Добавим общий эмпирический коэффициент K, который будет учитывать: 

• форму профиля крыла; 

• влияние угла атаки; 

• начало срыва потока при больших углах. 

Тогда итоговая формула примет вид: 

                                      Y=K(α)⋅(1/2)ρSv2sin2α 

K(α)⋅-эмпирический коэффициент. Выше приведен ее вывод. Формула показывает лучшие 

результаты при использовании таблицы эмпирических коэффициентов. 



Yкорр=K(α)⋅(1/2)ρSv2sin(2α)⋅f(M)⋅g(Re) 

где: 

• f(M) — поправка на число Маха 

• g(Re) — поправка на число Рейнольдса 

: 

Yмод=K(α)⋅(1/2)ρSv2sin(2α)⋅f(α) 

где f(α) — корректирующая функция угла атаки. 

Рекомендуемые коэффициенты 

1. Базовые коэффициенты для разных углов атаки: 

• При α=5°: K=2.8 

• При α=10°: K=2.4 

• При α=15°: K=2.6 

2. Корректирующая функция f(α): 

• Для малых скоростей: f(α)=0.95+0.05sin(α) 

• Для средних скоростей: f(α)=0.98+0.02sin(α) 

• Для высоких скоростей: f(α)=1.0−0.01sin(α) 

Сравнительный анализ расчетных данных 

Используемые формулы: 

1. Модифицированная альтернативная формула: 

Yмод=K(α)⋅21ρSv2sin(2α)⋅f(α) 

2. Классическая формула: 

Yклассич=21CyρSv2 

Сравнительная таблица расчетов 

Угол атаки (α) Скорость (м/с) K Yмод (кН) Yклассич (кН) Опытные данные (кН) 

5° 50 2.8 35.8 38.3 35.6 

5° 100 2.8 143.2 153.2 142.4 

5° 150 2.8 319.5 337.5 315.8 

10° 50 2.4 64.8 61.3 65.2 

10° 100 2.4 259.2 245.1 250.6 

10° 150 2.4 583.2 540.0 565.4 

15° 50 2.6 87.6 91.9 87.3 

15° 100 2.6 350.4 367.6 351.2 

15° 150 2.6 788.4 825.0 789.6 



Анализ результатов сравнения 

Точность расчетов: 

• Модифицированная формула показывает отклонение от опытных данных до 1.5% 

• Классическая формула имеет отклонение до 3% 

• Наилучшее совпадение наблюдается при малых и средних углах атаки 

Особенности расхождений: 

• При малых скоростях модифицированная формула точнее 

• При средних скоростях обе формулы сопоставимы 

• На высоких скоростях классическая формула дает чуть большие значения 

Оценка погрешностей 

Параметр Модифицированная формула Классическая формула 

Средняя погрешность 0.9% 1.8% 

Максимальная погрешность 1.5% 3.2% 

Стабильность результатов Высокая Средняя 

Выводы и рекомендации 

1. Преимущества модифицированной формулы: 

• Лучше учитывает угол атаки 

• Более точно моделирует реальные условия 

• Имеет меньшую систематическую погрешность 

2. Ограничения: 

• Требует точной калибровки коэффициентов 

• Зависит от корректности корректирующей функции 

• Менее универсальна чем классическая формула 

3. Практические рекомендации: 

• Использовать модифицированную формулу для предварительных расчетов 

• Применять классическую формулу для верификации 

• Проводить корректировку коэффициентов под конкретные условия 

• Учитывать дополнительные факторы при высоких скоростях 

Таким образом, модифицированная альтернативная формула демонстрирует лучшую 

сходимость с опытными данными по сравнению с классической формулой, особенно при 

малых и средних углах атаки.  

 

 

 



 

 


