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ОТ РЕДАКЦИИ

  

В конце прошлого века Константином Эдуардовичем Циолковским была начата научная разработка теоретических проблем реактивного движения и, в частности, вопросов межпланетных сообщений. Этим было положено начало как теоретическим, так и практическим работам в этой новой области техники. Изданные Оборонгизом в 1947 г. сборники трудов К.Э.Циолковского и других советских ученых — Ф.А.Цандера и Ю.В.Кондратюка являются богатейшим собранием идей, над осуществлением и дальнейшим развитием которых могут и должны работать наши исследователи и конструкторы*. С этой точки зрения издание настоящей книги может показаться излишним. 



Действительно, Оберт в приводимом ниже письме к К.Э.Циолковскому полностью признает его приоритет и вынужден констатировать, что в своих работах он не ушел дальше Циолковского, хотя и разрабатывал сравнительно более узкий круг вопросов: 

Любопытна характерная деталь, показывающая, какое глубокое уважение питал Оберт к Циолковскому: он специально разыскал в Берлине пишущую машинку с русским шрифтом и перевел свое письмо на русский язык, чтобы обратиться к Циолковскому на родном ему языке. 

Таким образом можно констатировать, что никаких новых идей в книге Оберта, последнее издание которой вышло в свет в 1929 г., искать не следует, так как все важнейшие проблемы ракетных полетов были задолго до Оберта разработаны и научно обоснованы К.Э.Циолковским. 

Однако предлагаемая вниманию читателей книга с некоторой точки зрения представляет интерес и может принести пользу даже в настоящее время. Автор собрал и математически обработал материал, разбросанный по разным источникам; некоторые вопросы разработаны им детально и своеобразно. Особенно это относится к проблемам, связанным с движением ракеты в атмосфере и вылетом за пределы атмосферы. 

Книга предназначена для лиц, интересующихся ракетной техникой и работающих в области изучения проблем применения реактивного движения. Книга написана достаточно элементарно и вполне доступна для лиц с высшим техническим образованием; ею смогут также пользоваться студенты старших курсов наших технических учебных заведений и соответствующих факультетов университетов. 

При пользовании книгой следует иметь в виду, что многие ее положения явно устарели. В частности, предлагаемые Обер-том конструкции весьма несовершенны; раздел, посвященный газовой динамике, не отвечает современному состоянию вопроса; много неточностей есть и в других разделах. В тех местах, где автор допускает особенно грубые ошибки или неточности, соответствующие исправления приводятся в примечаниях. 

При редактировании книга была значительно сокращена. Дело в том, что автор книги преследовал две различные цели: с одной стороны, он излагал научную сторону вопроса, с другой же — пытался дать популярное общедоступное изложение, стараясь привлечь внимание к своим работам и создать своего рода рекламу. 

Но так как у нас имеются такие прекрасные книги, как выдержавшая много изданий книга Я.И.Перельмана «Межпланетные путешествия», излагающая вопросы межпланетных сообщений в яркой и общедоступной форме, то все отступления Оберта в область популяризаторства и его полемика с давно забытыми противниками ракетной техники в настоящем издании опущены. 

Кроме того, значительно сокращены разделы, посвященные проблемам, не представляющим интереса в настоящее время, или явно устаревшие. Так, например, вместо подробного описания многочисленных вариантов ракет во введении даны краткие описания лишь основных типов предлагаемых автором схем (тем более, что подробному описанию моделей В и Е посвящены целые разделы книги); раздел, посвященный влиянию перегрузок на человеческий организм, в настоящее время потерял научную ценность, поэтому в нем опущены все излишние и немного наивные рассуждения автора; полностью опущены включенные автором в книгу отрывки из художественной литературы, описывающие переживание пассажиров ракеты, летящей в межпланетном пространстве; опущены устаревшие и во многом неверные рассуждения автора о Марсе (по этому вопросу можно рекомендовать недавно появившуюся книгу проф. Шаронова, специально посвященную этому вопросу. Более или менее значительным сокращениям подверглись также разделы, посвященные основным понятиям сопротивления материалов, вопросам применения гироскопических приборов, созданию реактивных самолетов (здесь автором допущено особенно много ошибок) и др. 

Отдельно следует оговорить исключение последней главы книги Оберта, посвященной использованию солнечной энергии для межпланетных полетов. Эта глава исключена, во-первых, потому, что она не имеет прямого отношения к вопросам, понимаемым в настоящее время под ракетной техникой, а во-вторых потому, что предлагаемая автором схема весьма несовершенна и возможность применения ее сомнительна. Вкратце она сводится к следующему: энергия солнечной радиации собирается при помощи гигантских зеркал; в фокусе каждого зеркала расположен паровой котел, питающий паровую турбину, которая приводит в действие электрическую машину, дающую постоянный ток весьма высокого напряжения; полученная электрическая энергия используется для ускорения газовых молекул, и таким образом получается тяга. Наиболее интересный вопрос о том, каким образом осуществить указанное ускорение газовых молекул, оставлен, по существу, без ответа. 

Сравнительно большие разделы книги, содержащие описание ракет модели Е и особенно модели В, сильно устарели к настоящему времени, но они оставлены для того, чтобы познакомить читателя с теоретическими положениями и методикой расчета автора. 

В целом книга сокращена приме-рно на 30%. Сокращения проведены так, чтобы научная ценность ее не снизилась. В связи с сокращением изменена нумерация глав и фигур. Чтобы облегчить сравнение текста данной книги с оригиналом, нумерация формул и принятые автором обозначения величия сохранены неизменными 

Следует также оговорить, что немецкое издание книги Оберта выполнено весьма неряшливо, видимо, в спешке. Нередко вопросы изложены путанно; в книге много опечаток в формулах; ссылки на фо(рмулы и страницы неправильны; номера некоторых формул пропущены и т. п. 

При подготовке настоящего издания было внесено более 100 исправлений в формулы, причем эти исправления в тексте не оговариваются. В тех случаях, когда по тем или иным соображениям ошибочные формулы не исправлялись, сделаны оговорки в сносках. 
ВВЕДЕНИЕ

  

1. Современное состояние науки и техники делает возможным постройку аппаратов, которые могут подняться выше уровня земной атмосферы. 

2. Дальнейшие усовершенствования этих аппаратов увеличат скорость полета настолько, что после вылета из земной атмосферы они смогут продолжать полет вокруг Земли без затраты энергии и даже покинуть область земного притяжения и вылететь в межпланетное пространство. 

3. Такого рода аппараты могут быть сконструированы так, чтобы в полете принимали участие люди, и вполне возможно, без ущерба для своего здоровья. 

В настоящей книге делаются попытки доказать эти положения. 

В начале книги изложены основные принципы сочдания ракеты на жидких топливах как с точки зрения физических процессов (часть первая), так и конструкции (часть вторая). В третьей части книги показаны возможности применения ракеты и разобраны различные случаи использования ракетных летательных аппаратов в качестве средств сообщения и для межпланетных полетов. 

В первых главах книги приведены теоретические исследования принципа работы и эффективности ракетных аппаратов. При этом обычно сперва разбирается модель, работа которой может быть просто объяснена и рассчитана, а затем описывается предполагаемая конструкция и объясняются принципы ее действия. Естественно, что мы не имеем в виду осуществить все перечисляемые здесь конструкции или построить все описываемые модели; в частности, описание модели «В» преследует чисто иллюстративные цели. Строить же необходимо только модель «С» и, пожалуй, модель «А». Ракетный аппарат для межпланетных путешествий, который будет построен в будущем, может быть подобен модели «Е». 

Однако в настоящее время преждевременно разрабатывать во всех деталях (ракету для межпланетных путешествий,— предварительно необходимо накопить и изучить опыт полета Реактивных самолетов и ракет без людей. 

В этой книге мы ограничиваемся лишь самым важным, излагая материал по возможности кратко. Математические выводы и формулы часто упрощаются введением приближенных зависимостей и значений, облегчающих использование математического аппарата. Это применяется особенно часто тогда, когда при разборе формулы подобные упрощения делают существо вопроса более ясным. (Вп(рочем, в ряде случаев одновременно даются также значения точных результатов, или, по крайней мере, показывается, как они определяются; иногда дается оценка ошибки упрощенных методов расчета.) Технические проблемы, решение которых не вызывает сомнений, описаны весьма кратко. 

Там, где численные значения величин, входящих в формулы, еще недостаточно обоснованы, проводятся вычисления, вытекающие из самых неблагоприятных предположений. Удовлетворительные результаты таких вычислений могут служить убедительным доказательством практической пригодности описываемых моделей ракетных аппаратов. 

ЧАСТЬ ПЕРВАЯ

ФИЗИКО-ТЕХНИЧЕСКИЕ ПРОБЛЕМЫ РАКЕТНОЙ ТЕХНИКИ

  

Глава I

ПРЕДВАРИТЕЛЬНЫЕ СВЕДЕНИЯ

1. Принцип отдачи 

Всякий аппарат, движимый силой отдачи вытекающих газов, мы будем называть ракетой. 

Принцип отдачи легче всего уяснить себе на основе следующих соображений. 
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Газ, непрерывно образующийся в ракете в результате, например, горения топлива, вытекает из камеры сгорания через соответствующее отверстие (фиг. 1). Очевидно, что для сообщения газовым молекулам скорости, равной скорости истечения, к ним должна быть приложена некоторая сила. По известному механическому закону, согласно которому всякое действие вызывает равное, но обратно направленное противодействие, должна существовать также сила, направленная в сторону, обратную той, в которую отбрасываются газы. Это и есть сила отдачи (реактивная сила), используемая в ракетах. 

Здесь уместно указать на одну весьма распространенную ошибку. Часто утверждают, что реактивная сила не может развиваться ракетой в безвоздушном пространстве, поскольку здесь нет воздуха, на который «опираются» вытекающие из ракеты газы. Из приведенной выше принципиальной схемы возникновения реактивной силы видно, что окружающая ракету среда не принимает участия в создании реактивной силы, — скорее она даже мешает, уменьшая скорость истечения газов, а следовательно, и силу отдачи. Впрочем, вопрос о реактивной силе в пустоте был экспериментально решен физиком Годдаром, получившим в своих опытах именно такие значения этой силы, какие предсказывались теорией. 

Отсюда следует весьма важное качество ракеты как межпланетного корабля, заключающееся в том, что ракета управляема в пустоте. Если, например, направить вытекающие газы вперед, то ракета будет тормозиться, если направить их в сторону, то путь ракеты искривится в обратную сторону. 

Правда, возможность управления ракетой ограничена тем, что она сопряжена с расходованием топлива, которого едва хватает для получения космической скорости. Однако для целей межпланетных перелетов тот минимум управляемости, который можно допустить из соображений экономного расходования топлива, вполне достаточен. Он позволяет: а) исправить небольшие погрешности в направлении и скорости полета ракеты, неизбежные при отлете с Земли; б) осуществить такие траектории полета, которые недоступны неуправляемому снаряду, выпущенному с Земли, например, полет по замкнутой кривой вокруг Земли или Луны и т. п. 

2. Общее описание ракет 
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Обычная фейерверочная ракета (фиг. 2) состоит из корпуса, заполненного пороховым составом В, сгорание которого дает направленную вниз струю газов, движущих ракету. Стержень W служит для придания устойчивости полету ракеты. 

В наших ракетах в качестве топлива используется не порох, а комбинация кислорода и какого-либо жидкого горючего*. 

Простейшая модель такой ракеты изображена на фиг. 3. Находящийся в верхней части ракеты жидкий кислород S испаряется и нагревается под действием какого-нибудь пламени, и нагретый до температуры порядка 700—900° С движется по трубе А к соплу Fm — Fd. В области Z происходит впрыскивание горючего Д через систему специальных форсунок. На фиг. 4 дано схематическое изображение этих форсунок, а на фиг. 5 — поперечное сечение камеры сгорания на уровне β (см. фиг. 3), в котором видна работа форсунок. 
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При организации процесса горения желательно добиться, чтобы температура продуктов сгорания у стенок была ниже, чем в области оси камеры сгорания. Это необходимо для того, чтобы не перегревать стенок двигателя. В камере сгорания О происходит полное сгорание впрыснутого топлива, воспламенившегося от соприкосновения с нагретым кислородом. Сопло и камера сгорания окружены рубашкой t. Горючее подается к форсункам по внутренней полости рубашки t, так что камера сгорания и сопло охлаждаются жидким горючим. В рассматриваемой схеме горючее подается под давлением собственных паров, образующихся в отсеке В. 
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Существенным улучшением конструкции будет такое устройство, которое позволит не нагружать стенки топливных баков большим давлением, следовательно, делать их более легкими. 

Этого можно достичь, применяя насосы. В частности, можно предложить схему простого насоса (фиг. 6), который предполагается установить на ракете, изображенной на фиг. 7. Показанная здесь ракета (мы назовем ее моделью D) подобна описанной выше и отличается от нее наличием насосов. Насосы эти представляют собой четыре полых толстостенных кольца, сделанных из достаточно прочного материала (фиг. 7, камеры p1, p2, р3, р4; на фиг. 6 показана камера p2). Разберем более подробно работу одного из насосов. 
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Пусть р2 заполнено жидкостью. Тем или иным способом можно заставить ее испаряться; тогда образующиеся пары жидкости выдавят ее через трубку О1 в t, откуда она поступит по назначению. Когда жидкость полностью вытечет из р2, клапан (не показанный на фигуре) перекроет О1. Теперь жидкость будет подаваться кольцевой камерой р1. Тем временем открывается клапан, соединяющий р2 с трубкой k, выходящей в атмосферу, и пары топлива освобождают р2. Вслед за этим р2 вновь наполняется жидкостью, и цикл начинается сначала. При этом в топливных баках предполагается, конечно, некоторое небольшое избыточное давление. 

Ракета не обязательно должна иметь форму, показанную на фиг. 7. Можно предложить схему, изображенную на фиг. 8 (модель С), в которой двигатель, вернее, ряд двигателей, расположенных по окружности, установлен в головной части ракеты. Топливо помещается в длинном корпусе, находящемся ниже двигателей, и подается в головную часть ракеты системой трубопроводов. 

Дальнейшим существенным улучшением конструкции будет введение ряда отдельных топливных отсеков, которые после израсходования заключенного в них топлива сбрасываются. Особенно просто осуществить это в модели С, как это видно на фиг. 9 и 10. 
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Если следовать схеме фиг. 7, то для достижения того же результата следует прибегнуть к составным ракетам, т. е. ставить ракеты как бы одну на другую (или вкладывать одну в другую), причем нижняя ракета должна быть всегда несущей и должна сбрасываться, как только израсходовано заключенное в ней топливо. 

Глава II

СКОРОСТЬ ИСТЕЧЕНИЯ ГАЗОВ

Принятые обозначения 

  

	с — скорость истечения продуктов сгорания. 

сd — скорость истечения в выходном сечении сопла; в следующих главах эта величина обозначается просто с. 

сp — удельная теплоемкость газа при постоянном давлении. 

сv — удельная теплоемкость газа при постоянном объеме. 

р — абсолютное давление движущихся газов, кг/м2. 

pd — давление в выходном сечении сопла. 

po — абсолютное давление в камере сгорания, кг/м2. 

Р — тяга двигателя (реактивная сила). 

F — сечение сопла. 

Fd — наибольшее сечение сопла (выходное отверстие). 

Fm — наименьшее сечение сопла (критическое сечение). 

Н — вес водорода. 

N — вес азота. 

S — вес кислорода. 

Q — количество тепла. 

T — абсолютная температура. 

Td — температура в выходном сечении сопла. 

T0 — температура в камере сгорания. 

V — объем, занимаемый 1 кг газа, м3. 

V0 — объем, занимаемый 1 кг газа в камере сгорания, м3. 

β - давление внешнего воздуха. 

k = сp / сv 




Из известных топлив самую высокую скорость истечения (около 4000 м/сек) в условиях земной атмосферы (т.е. при давлении в выходном сечении сопла в 1 ат) и внутреннем давлении 20 ат дает смесь 1 вес. ч. (весовой части) водорода c 2 вес. ч. кислорода. 

Это может показаться странным, так как при таком смешении значительная часть водорода не сгорает и действует как балласт, ибо 2 кг кислорода могут связать только 1/4 кг водорода. Максимальное количество термо-химической энергии на 1 кг вещества получается при смешении 1 вес. ч. водорода с 8 вес. ч. кислорода. В этом случае достигается полное сгорание (так называемое стехиометрическое соотношение). 

То, что при внешнем давлении в 1 аг первая смесь дает больший эффект, объясняется диссоциацией. Чем выше температура, с тем большей скоростью соударяются молекулы друг о друга, и при весьма высоких температурах это происходит с такой интенсивностью, что силы притяжения отдельных атомов становятся недостаточными для того, чтобы удержать их в молекуле. Наступает частичный распад молекул, так называемая диссоциация. Например, водяной пар Н2О при температуре выше 2500° распадается на Н + ОН, а при температурах выше 4000° начинается распад на одноатомные водород и кислород. 

Возникновение диссоциации связано с потерей значительной части выделившегося тепла, потому что отрыв атомов друг от друга, естественно, требует расхода энергии. Это тепло освобождается лишь после охлаждения продуктов горения, когда атомы опять соединяются друг с другом. Диссоциация будет меньше, если один газ, например, водород, будет в излишке. 

В случае истечения из сопла Лаваля газ охлаждается, причем происходит восстановление диссоциированного газа. К сожалению, водяной пар должен весьма сильно расшириться и охладиться, для того чтобы он у выходного отверстия стал восстанавливаться. Причем внутреннее давление в камере должно быть более чем в 100 раз выше наружного, чего при атмосферном давлении в 1 ат, естественно, невозможно достичь, так как в обычных условиях работать при давлении 200 ат в камере сгорания нельзя. В ракете же, которая летит выше земной атмосферы, можно принять давление у выходного отверстия каким угодно низким, и здесь, очевидно, ничего не мешает применять стехиометрические соотношения Н2 : О. 

Применение стехиометрических смесей обеспечивает достижение высоких скоростей истечения (теоретически 5000, а практически около 4500 м/сек) и более высоких плотностей топлива. В те же топливные резервуары могут быть приняты большие количества компонентов (удельный вес жидкого водорода 0,06, в то время как 1 л жидкого кислорода весит 1,13 кг). Отсюда следует, что только выше земной атмосферы ракета должна работать на водороде, а в начале полета — на других горючих. 

Лучшая смесь другого типа, которая известна, состоит из 9 частей этилового спирта и 20 частей кислорода*. Теоретически сгорание этой смеси при давлении 20 ат дает скорость истечения 2700 м/сек. Практически получится скорость порядка 2000 м/сек. 

Высокая температура в камере сгорания не должна нас беспокоить, так как практически невозможно, например, расплавить электрической дугой даже тонкостенный свинцовый сосуд, в котором находится жидкий водород. 

Для того чтобы снизить температуру, в двигателе модели В применяются более слабые смеси. Спирт берется не peктификат, а в смеси с водой (13,4%), который при сгорании дает температуру около 1400° С и скорость истечения порядка 1700 м/сек. Последняя принимается нами в расчетах (с учетом неполноты сгорания, трения в сопле и т. п.) равной только 1400 м/сек. 

К этому необходимо еще добавить, что в моделях В и Е стенки изолируются паром охлаждающего вещества, которое испаряется в окружающей камеру сгорания рубашке t (см. фиг. 53). Таким образом прогорание стенок камеры полностью исключено. В других моделях предусматривается, чтобы горение возле стенок было менее интенсивным, и этим также исключают возможность прогорания стенок. 

Для ракеты, работающей на водороде, применяется топливо, состоящее из 1 вес. ч. водорода и 1,43 вес. ч. кислорода, которое сгорает при температуре 1400° С. Скорость истечения составляет около 3700 м/сек, но при расчетах она, в соответствии со сказанным выше, принимается равной только 3400 м/сек^ Если будет доказано, что при этих, заведомо неблагоприятных, допущениях все же можно построить ракеты, которые достигнут ближайших планет, то тем будет доказано, что межпланетные путешествия не являются утопией. 

При описании модели Е будет показано, чего можно достичь, если в ракете, конструкция которой аналогична принятой, использовать хорошее топливо. 

Скорость истечения газов из больших сопел (Fd = 705 см2) еще не измерялась, однако на основании накопленного опыта (и в соответствии с теорией) можно принять, что чем совершеннее форма сопла, чем больше плотность газов и чем шире сопло, тем больше исключаются вредные влияния (трение и т. п.), и скорость истечения приближается к тому значению, которое еще в прошлом столетии получено на основании положений термодинамики. Цейнер (Zeuner) в своей книге «Турбины» дает вывод формулы скорости истечения. Условия в наших ракетах настолько приближаются к условиям, принятым Цейнером при выводе его формул, что их можно положить в основу расчетов. По Цейнеру, для каждого сечения сопла при p ≥ β 
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Здесь V0 — объем 1 кг продуктов сгорания в м3 при температуре и давлении в камере сгорания. Если температура в камере сгорания не должна превышать определенного предела, то poV0 зависит лишь от состава газа. В отношении po и p необходимо отметить, что по Цейнеру, если p > β, соотношение между сечением сопла Fp и давлением р в каком-либо месте дается формулой 

[image: image5.png]@




Отсюда следует, что отношение pd/po будет постоянным (в действительности лишь приближенно), если Fd/Fm и k (а следовательно, и состав газа) остаются постоянными. Так как согласно (1) сd какого-либо газа с определенной температурой зависит единственно от pd/po, то, если pd/po является констанстой, тогда и скорость истечения остается постоянной (почти) и не зависит от внутреннего давления. Приведенные формулы являются приближенными, так как здесь не учтено действие трения. Но и для идеального газа они будут точными лишь, если давление в выходном сечении сопла равно воздушному давлению, т, е., если pd = β. 

Для ракеты, работающей на спирте (модель В), описание которой будет дано ниже, скорость истечения с увеличивается, начиная с момента старта, теоретически на 6—7%. Наименьшее значение, которое может иметь с, лежит в пределах 1530— 1700 м/сек. Таким образом возможные колебания значений с больше, чем ожидаемые ее изменения в связи с подъемом. Значение скорости истечения принимается таким неопределенным потому, что работа системы форсунок подсчитана нами теоретически, а экспериментально до сих пор не исследована. 

Если p (а тем самым и po) настолько мало, что из соотношения Fd/Fm по формуле (2) следует, что pd < β, то с быстро уменьшается. Ниже мы будем принимать наибольшее реально достижимое значение с*. 

Если обозначить избыточное давление pd — β через u, то 
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С другой стороны, из уравнения (1) следует, что pd/po должно быть возможно меньшим. Избыточное давление u не может быть сделано сколь угодно большим из технических соображений, и ракету с изменяющимся значением pd необходимо рассчитывать на максимальное pd. В этом случае значение с оказывается пониженным, и, кроме того, величина po изменяется, т.е. в общем случае становится меньше, чем она может быть при заданной прочности двигателя. 
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Для того чтобы сделать величину po независимой от тяги Р, может быть применено следующее устройство. В сопло (фиг. 11), которое на большем участке имеет цилиндрическую или слабо коническую форму, может вводиться из камеры сгорания регулировочный стержень е (аналогично устройству в водяной турбине Пельтона). В моделях А — D этот регулировочный стержень не нужен, потому что в спиртовой ракете требуемая тяга почти постоянна. Ракеты же на водороде вообще не могут (по техническим причинам) двигаться с наивыгоднейшей скоростью vн*, что, впрочем, как это дальше будет показано, не особенно существенно. Тяга здесь полностью постоянна. Таким образом здесь po и с фактически постоянны. 

В спиртовых ракетах величина Fd определяется из требования, чтобы в том месте, где p/β имеет наименьшее значение, продукты горения при давлении β и абсолютной температуре Td заполняли в 1 сек. пространство c Fd, где 
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Количество тепла, которое возникает при горении, равняется количеству тепла, воспринимаемому охлаждающим веществом и продуктами сгорания, потому что теплом, которое камера передает в окружающее пространство, можно пренебречь. Это допущение может быть принято в моделях В и D вследствие больших размеров камеры сгорания и большой скорости течения, а в остальных моделях — вследствие того, что все тепло, отданное топливу, вновь возвращается при сгорании. Таким образом в. спиртовых ракетах теряется только то тепло, которое отдается спиртом через оболочку, но эта потеря компенсируется таким же количеством тепла, воспринимаемым через оболочку кислородом. Ракеты на водороде вообще не отдают тепла в окружающую среду, а лишь воспринимают его оттуда. 

В термохимических таблицах дается теплота сгорания большей частью для случая, когда сгорание происходит при давлении в 1 ат, а все участвующие вещества имеют температуру +15°C. Расчет надо поэтому производить следующим образом. 

Количество тепла, которое возникает при окислении, равно теплу, необходимому для доведения температуры горючего и кислорода до 15° С, плюс тепло, необходимое для нагрева продуктов сгорания до температуры, приведенной по формуле Пуассона к 1 ат. 

Приведенная температура рассчитывается отдельно для двухатомных и трехатомных газов по формуле 
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где k равно в первом случае 1,406, а во втором случае 1,30; T1 и T0 — абсолютные температуры. Выше было дано соотношение между горючим и кислородом, исходя из химических соображений. Так, например, 46 г этилового спирта связывают 96 г кислорода, а 8 г кислорода — 1 г водорода. 

Если вычислено T1, то, следуя этому методу, можно определить соотношение между топливом и охлаждающим веществом. Для того чтобы испарить Н кг жидкого водорода с температурой —253° С и довести его температуру до приведенной абсолютной T1, необходимо (если T1 лежит значительно выше точки кипения) подвести H · 3,400(T1 + 12) ккал. 

Это получается из следующих рассуждений. 

Пусть T2 — температура, при которой удельная теплоемкость газа сp при давлении в 1 am будет постоянной. Тогда определяем количество тепла Q2, необходимое для приведения 1 кг вещества с температуры кипения до T2. При изменении температуры от T2 до T1 1 кг вещества получает тепла 
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Для водорода сp = 3,400 ккал/кг·град и Q2/ сp - T2 = 12°. 

Таким образом 1 кг водорода получает 3,400 (T1 + 12) ккал, а H кг получат в Н раз больше тепла. 

Для того чтобы привести S кг жидкого кислорода от —183° С к испарению и до температуры T1, требуется 

S · 0,218 (T1 - 144) ккал. 

Если вместо кислорода применяют жидкий воздух, то содержащийся в нем азот служит в качестве охладителя. При атмосферном давлении N кг жидкого азота требуют для поднятия температуры от —195,7°С до T1 

N · 0,244 (T1 + 121) ккал. 

Здесь мы не будем приводить дальнейшие подробности. Проверка расчетов может быть проведена при помощи данных физико-химических таблиц. 

Значение poT0 может быть легко подсчитано, если известны состав продуктов сгорания и температура T1. 

Для применения формул (1) и (2) необходимо вычислить значение k. Б спиртовых ракетах продукты сгорания состоят из водяных паров и водорода. Здесь k уменьшается с увеличением содержания водяного пара (см. табл. 1). 

	Таблица 1

	Отношение веса кислорода
к весу водорода
	0,8
	0,9
	1,0
	1,1
	1,2
	1,3

	Значения k
	1,400
	1,398
	1,396
	1,394
	1,393
	1,391

	 

	Отношение веси кислорода
к весу водорода
	1,4
	1,5
	1,6
	1,7
	1,8
	1,9

	Значения k
	1,389
	1,388
	1,386
	1,385
	1,384
	1,383


Для смеси из 3 ч. водорода и 16 ч. кислорода k = 1,33; в наших ракетах это число благодаря значительной диссоциации изменится, но степень изменения можно будет установить только при проведении опытов. 

Необходимо упомянуть, что проф. Вольф из Венского высшего технического института писал о невозможности получить скорости истечения больше 2000 м/сек. При этом он исходил из того, что водород и кислород, сгорая, превращаются в водяной пар, который не может иметь температуру выше 3000° (из-за явлений диссоциации); при этом средняя скорость, с которой молекулы ударяются друг о друга, составляет немного больше 2000 м/сек, а эта скорость является наивысшим пределом скорости истечения. 

Но проф. Вольф не принял во внимание, что здесь мы имеем избыточный водород и таким образом получаем не диссоциированный водяной пар, а смесь при температуре 4000 — 5000° из недиссоциированных газов, в которой преобладает легкий водород. Если произвести пересчет для этих условий, то в качестве верхней границы получится скорость 4500 м/сек. С учетом потерь на трение и несовершенства ракетного двигателя скорость составит 4200 — 4100 м/сек. В действительности даже в примитивных несовершенных аппаратах нами достигалась скорость истечения в 3800 — 4000 м/сек. 

Во всяком случае отношение импульса реактивной силы к расходу топлива имело, по меньшей мере, такую величину, какую оно бы должно иметь при скорости 4000 м/сек (правда, это было связано с некоторым трюком, о котором здесь нельзя сообщить). Это уже больше того значения, которое принято нами в расчетах, и поэтому можно надеяться, что при проведении надлежащих испытаний будет достигнута скорость выше 4000 м/сек. 

Правда, наши испытания были проведены с газовыми горелками, а не распылением горючего, но здесь ставится задача доказать вообще, что ракета может достигнуть межпланетного пространства, и если этого не получится при распылении жидкого топлива, то будет сделана попытка добиться удовлетворительного результата путем перевода топлива в газообразное состояние (правда, не наружным нагревом, а подогревом при помощи всплывающих пузырьков нагретых газов). Вообще те испытания, которые проведены до сих пор, дают основание надеяться на успех. 

В методе Доппа* каждая порция горючего, подаваемая насосем, непосредственно перед входом в область смешения и сгорания превращается при возможно полном исключении воздуха в перегретый пар, и лишь он делится при помощи решетчатого распылителя на отдельные струи. 

Некоторые читатели предложили использовать описанный принцип в наших ракетах, но вероятнее всего, что метод Доппа не сможет быть применен. Нельзя забывать, что в течение всего времени работы двигателя ракетного аппарата без людей и в первые секунды работы двигателя аппарата с людьми сгорает весьма большое количество горючего. Превращение топлива в газ потребует больших труб, что ухудшит соотношение между полезным и мертвым весом и увеличит сопротивление воздуха. Кроме того, смешение газов при тех высоких скоростях, которые получит газовый поток в камере сгорания, приведет к выдуванию пламени. Поэтому лучше проводить испытания при распылении жидкого горючего. Это желательно еще и потому, что вместо вязких углеводородов (как у Доппа) здесь применяются легко подвижные и хорошо воспламеняющиеся жидкости, а вместо атмосферного воздуха — горячий кислород. Первые опыты в этом направлении дали вполне ободряющие результаты. 

Многих читателей приводит в смущение скорость, с которой газ покидает камеру. Ведь газ остается в камере едва ли в течение 1/50 сек. На это можно ответить, что капли жидкости благодаря их инерции задерживаются в камере больше этого времени, и тем больше, чем крупнее капли. Кроме того, благодаря сильному газообразованию скорость газового потока нарастает при продвижении от Z к Fm (см. фиг. 3) и капли не сразу попадают в газ с наибольшей скоростью. Большие капли остаются в камере в течение 1/20 сек. Необходимо себе ясно представить, что это значит, когда горючее вещество величиной в каплю тумана в течение 1/20 сек. при давлении 20 ат подвергается воздействию потока кислорода, имеющего температуру 800° и большую относительную скорость. 

Глава III

ИДЕАЛЬНАЯ СКОРОСТЬ 

Принятые обозначения 

	с — скорость истечения продуктов сгорания*. 

e — основание натуральных логарифмов. 

m — масса ракеты. 

mo — начальная масса ракеты. 

m1 — конечная масса ракеты. 

S — путь. 

t — время. 

v — скорость. 

vн — наивыгоднейшая скорость. 

vx — идеальная скорость. 

P — реактивная сила. 

∆ — конечная малая часть. 

η- масса устройства для увеличения скорости. 

τ- элементарный промежуток времени, равный ∆t 

	




  

Сила Р, действующая между двумя свободными массами m и ∆m, приводит обе массы в движение, причем направления их движений обратны друг другу. Если сила Р действует в течение τ сек., то она придает массе m скорость ∆v, а массе ∆m скорость с. Оказывается, что абсолютные значения этих скоростей обратно пропорциональны массам. 
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	или
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Этот закон называется «законом сохранения центра тяжести». Если эти массы удержать в какой-нибудь момент движения и соединить невесомым стержнем (фиг. 12), то получится подобие гантели, центр тяжести которой S находится между m и ∆m. Обозначив расстояния от центров масс до центра тяжести через D и d, получим из законов механики 

m · D = ∆m · d     (a) 

В течение какого-то времени t масса m проходит путь S = ∆v · t, а масса ∆m — путь S =  ct. При умножении обеих частей уравнения (3) на t получим: 

	m∆v · t = ∆mc · t
	или
	m · S = ∆m · s   (b)


Сравнивая уравнения (а) и (Ь), получим, что d и D могут заменить s и S и наоборот, т.е. в любой момент времени точка, в которой первоначально находились обе массы, является общим центром тяжести. Если поместить массы m и ∆m в середине коромысла весов и приложить между ними силу, то, пока m и ∆m будут двигаться по коромыслу, оно останется в горизонтальном положении потому, что общий центр тяжести остается неподвижным. 

Для того чтобы показать, что с и ∆v направлены в противоположные стороны, запишем уравнение (3) так: 

	m∆v = - c∆m
	или
	m∆v + c∆m = 0   (4)


Принятый нами способ обозначения имеет то преимущество, что расчет становится независимым от абсолютной скорости и в каждый данный момент ракету можно предполагать неподвижной, а движущимся все остальное*. 

Если ∆m исчезающе мало по сравнению с m, как одна молекула газа по сравнению со всей ракетой, то ∆v также весьма мало по сравнению со скоростью истечения с. Таким образом оказывается возможным перейти к дифференциальным обозначениям, и уравнение примет вид 

c · dm = m · dv = 0     (5) 

Идеальным является случай, когда ракета движется по прямой в безвоздушном пространстве, свободном от действия сил тяжести; в этом случае интегрирование может быть легко выполнено: 

	или
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	    (6)*


Численные значения mo/m1 в зависимости от vx и с даны (в м/сек) в табл. 2. 

Таблица 2 
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Значение идеальной конечной скорости весьма важно в теории ракет, так как эта скорость характеризует техническое совершенство ракеты и позволяет оценивать вносимые в ее конструкцию изменения. Здесь можно привести соответствующие примеры. 

При высоких скоростях полета величина ln(mo/m1) приблизительно обратно пропорциональна скорости истечения с, но так как в этом случае ln(mo/m1) получает большие значения, то значительно проще увеличивать не mo/m1, а с. 

Когда устройство, которое увеличивает мертвый вес ракеты, но повышает скорость истечения с, оказывается выгодным и когда нет? 

Обозначим через М1 массу ракеты, не заполненной топливом, М0 — массу загруженной ракеты, η — массу устройства, которое должно увеличить скорость истечения, G — более высокую скорость истечения (под влиянием действия устройства) и с — меньшую скорость истечения. Идеальную конечную скорость обозначим через Vх в случае скорости С и через vx — в случае скорости с. Пусть будет V > v, если Vх > vx. 

c (lnmo - lnm1) = vx;

C [ln(mo + η)- ln(m1 + η)] = Vx;

Если Vх > vx, то 

c (lnmo - lnm1) < C [ln(mo + η)- ln(m1 + η)] = Vx
  

или окончательно 
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При незначительной величине отношения конечной и начальной масс и при одной и той же скорости истечения идеальная скорость vx приблизительно пропорциональна запасу топлива. Действительно, согласно (6) получается: 
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Это приблизительно равно vx/c если vx << c. Таким образом в данном случае при относительно большой загрузке получается выигрыш, даже когда скорость истечения имеет несколько меньшее значение. 

Гоман* кладет в основу рассуждений не идеальную конечную скорость, а отношение масс mo/m1 которое необходимо было бы, чтобы ее достичь при скорости истечения с = 2000 м/сек. Преимущество принятой нами системы изложения заключается, во-первых, в том, что при расчетах идеальные скорости складываются, в то время как отношения масс должны перемножаться и, во-вторых, в том, что в поставленные требования с не входит; таким образом мы можем наиболее удобным образом сравнивать отдельные ракеты (см. гл. IX). 

Сила тяги ракетного двигателя может быть получена также и из закона импульсов. Пусть Р — сила, dm/dt - расход горючего за единицу времени (dt настолько мало, что массу ракеты и поток газа можно считатьпостоянными), с — скорость истечения газов; тогда 

|P · dt| = |c · dm|   или   P = c · dm/dt      (7) 

Поэтому также [см. формулу (5)] 
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b = bx - Q/m ; b = bx - dq/dt 

где bx — идеальное ускорение, т. е. такое ускорение, которое получит ракета под действием реактивней силы в безвоздушном пространстве, свободном от сил тяготения. 

Если идеальному ускорению противодействует сила Q, то тормозящее действие силы Q обратно пропорционально массе ракеты. Обозначим это замедление через dq/dt. Тогда 

или 

b · dt = bx · dt - dq 

Здесь bdt — действительный прирост скорости за время dt, мы обозначим его dv;  bxdt — приращение скорости при отсутствии силы тяжести в безвоздушном пространстве и поэтому обозначается через dvx. 

Таким образом 

bdt = dvx - dq     (9) 

Сложение отдельных приращений скорости даст действительную скорость v. 

Таким образом интегрирование дает 

v = vx - q 

где q является суммой отдельных замедлений, или, что то же самое, величиной, на которую vx больше v. 
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В случае, когда направление прироста скорости dv составляет угол ε к направлению скорости (фиг. 13), скорость изменяется по величине только на слагающую dv cos ε, слагающая же dv sin ε действует лишь на изменение направления. Если нас интересует только скорость полета, а не направление движения, то мы получим ее из равенства 

v = ∫ cos ε dv     (10) 

Особый случай, который встретится далее при расчетах „синэргической" траектории, будет случаем, когда dvx действует в направлении v; q же составляет с этим направлением угол α. Если принять, что dq и dvx действуют в одном направлении, когда α = 0, то получим: 

dv = dvx + cos α · dq 

и 

v = vx + ∫ cos α · dq     (11) 

Глава IV

СООТНОШЕНИЕ МАСС

Принятые обозначения 

	d — толщина стенок. 

l — длина трубы. 

р — внутреннее давление. 

r — радиус. 

v — вместимость резервуара. 

z — предел прочности при растяжении. 

F — поверхность разреза или разрыва. 

S — удельный вес материала конструкции. 

V — отношение веса содержимого к весу пустого резервуара. 

Z— удельная прочность на растяжение; Z = z/S. 

σ — удельный вес содержимого резервуара. 




  

Как известно, при расчете труб на разрыв под действием внутреннего давления р толщина стенки трубы d определяется соотношением 

d ≥ rp/z     (12) 

Определим теперь отношение веса трубы к весу заключенной в ней воды. 

Очевидно, вес заключенной в трубе воды будет v = π r2l (удельный вес воды считаем равным единице). Вес стенок (при удельном весе материала S) будет 2πrldS (при достаточно тонкой по сравнению с диаметром трубы стенке), и их отношение 
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или, воспользовавшись (12), 
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Назовем отношение z/S удельной прочностью на разрыв и обозначим его Z (физический смысл этой величины: количество кубических сантиметров материала, вес которых может быть удержан 1 см2 того же материала). Тогда 
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Все эти соотношения остаются приближенно правильными и для достаточно длинных цилиндрических сосудов. 

Аналогичные зависимости можно установить и для шарообразных резервуаров. 

Как известно, в этом случае 
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В шар вмещается 4/3r3π воды, сам же шар весит 4r2πdS. 

Следовательно, 
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откуда 
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или 
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Таким образом как для цилиндра, так и для шара отношение V не зависит от размеров сосуда, а лишь прямо пропорционально удельной прочности на растяжение и обратно пропорционально внутреннему давлению. 

Сравнение формул (13) и (14) показывает, что шарообразные сосуды выгоднее цилиндрических. Это объясняется тем, что стенки шарообразного сосуда могут быть сделаны вдвое тоньше. 

Совсем другое получится, если сосуд имеет в какой-либо части участок с седлообразной поверхностью. Здесь толщина стенок будет больше, чем на цилиндрическом участке. Вообще, если мы имеем поверхности с выпуклостями, направленными внутрь сосуда, находящегося под давлением, то эти участки нельзя делать из тонкого листового материала; их необходимо усиливать для придания жесткости. Поэтому таких конструкций следует избегать. Особое преимущество модели С состоит в том, что здесь (см. фиг. 8) удается выполнить насосные камеры почти шарообразными. 

Отношение V (в предположении, конечно, что стенки везде имеют минимальную толщину) у цилиндра, закрытого двумя полушариями, может быть легко подсчитано, и его значение лежит между величинами для цилиндра и шара. Менее просты подсчеты для конических резервуаров и резервуаров, имеющих форму овальных тел вращения, но значения V всегда лежат между величинами для цилиндра и шара, так как цилиндр с одной стороны и шар с другой являются предельными для всех овальных тел вращения. Конус можно себе представить состоящим как бы из отдельных овальных зон. (Правда, по техническим причинам не из всех материалов можно изготовить настолько тонкие стенки, какие получаются по расчету. К счастью, это относительно легко осуществимо из меди и свинца.) 
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Резервуары в наших ракетах имеют формы, схематически показанные на фиг. 14 — 19. В цилиндрических резервуарах (фиг. 14 и 15) показаны внутренние трубы Т и распорки q. 
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Совершенно необходимо исключать нагрузки материала резервуаров усилиями среза или изгиба. В наших конструкциях материал работает почти только на растяжение. 
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При подсчете отношения вместимости сосуда к весу стенок из уравнений во всех случаях исключаются абсолютные величины длины, ширины, высоты, толщины материала и т. п. Отношение V зависит лишь от удельной прочности Z на растяжение, внутреннего давления р и формы резервуара. Это можно выразить формулой 
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	(16)*


где k — коэффициент, значение которого зависит от формы резервуара. Наилучшей является шаровая форма, затем идут овальные и конические и, наконец, цилиндрические, тороиды и формы, подобные матрацу. Резервуары других форм не следует применять, если мы хотим при заданном внутреннем давлении вместить в наиболее легкий резервуар наибольшее количество жидкости. Правда, этого можно достичь, только если стенки имеют везде лишь требуемую толщину, что очень трудно выполнить в тороиде. 

Конечно, никогда нельзя так нагружать материал, чтобы он разрушался. Железные мосты, например, нагружают только на одну пятую разрушающей нагрузки. Для самолетов и канатов редко допускают нагрузку выше одной трети действительного предела прочности. Чем тоньше материал, тем ближе можно подойти к пределу его прочности; ствол охотничьего ружья, медные дымогарные трубы и телефонные провода, например, нагружаются иногда до половины значения предела прочности. 

В ракетах, летящих без людей, материал можно нагружать до половины предела прочности на разрыв; в ракетах, полет которых происходит с людьми,— не больше трети. Этого достаточно, так как, во-первых, мы имеем здесь дело с тонкими листовыми материалами, а во-вторых, ракеты работают лишь несколько минут. Таким образом имеем: 

а) для труб и цилиндрических конструкций 
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б) для шаровых резервуаров 
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Отсюда можно убедиться, насколько важно выбрать р возможно малым, a Z — возможно большим. 

Если удельный вес содержимого резервуара равен σ, то 

[image: image31.png]. (19)





Очевидно, что величина m0/m1 будет тем больше, чем больше Vσ, т.е. выгодно выбирать топливо с большим удельным весом. 

Необходимо упомянуть о резервуарах, заполняемых газами. В ракетах не следует применять такие резервуары, так как их содержимое имеет малый удельный вес. Для газа при прочих равных условиях имеем p/σ = RT, где R=const — газовая постоянная. Таким образом 
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и 
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Эта формула совершенно точна только в том случае, если нет наружного давления воздуха. Если же внутреннее давление весьма велико или наружное давление близко к нулю, то ею можно пользоваться как приближенной. Мы видим, что в этих условиях V совершенно не зависит от внутреннего давления р, а только от температуры и химических свойств газа. 

Таким образом лучше всего пользоваться жидким топливом и следить за тем, чтобы в момент старта оставалось по возможности мало свободного объема, не заполненного топливом. 

Прочность предлагаемой нами конструкции ракет основывается, главным образом, на существовании повышенного давления внутри корпуса ракеты, подобно тому как это имеет место в упругом надутом баллоне*. Ясно, что прочность, а следовательно, и внутреннее давление р должны быть тем больше, чем больше сопротивление воздуха. Это относится в основном к нижним слоям атмосферы. Если удастся заставить ракету стартовать в разреженной атмосфере (подняв ее предварительно на некоторую высоту), то внутреннее избыточное давление может быть существенно снижено и тем самым улучшено отношение V. 

Глава V

НАИВЫГОДНЕЙШАЯ СКОРОСТЬ

Принятые обозначения 

	b — действительное ускорение. 

bx — идеальное ускорение, 

с — скорость истечения газов. 

е — основание натуральных логарифмов. 

g — ускорение силы тяжести на высоте s. 

go — ускорение силы тяжести на земной поверхности. 

h — высота над землей. 

m — масса ракеты. 

mo — начальная масса ракеты. 

m1 - конечная масса ракеты. 

q — потеря скорости, 

r — потеря ускорения. 

ro — радиус земли, 

S — So — пройденный путь. 

v — действительная скорость. 

t — время. 

vg — оптимальная скорость. 

vx — идеальная скорость. 

v — оптимальная скорость для s и ds. 

vo — оптимальная скорость в начале полета. 

v1 — оптимальная скорость в конце полета. 

F — наибольшее поперечное сечение ракеты. 

G —доля силы тяжести ракеты, оказывающая тормозящее действие. 

H — высота, на которой давление понижается в е раз. 

L — суммарная сила сопротивления воздуха. 

Р — суммарная реактивная сила; P =Q + R. 

Q — сила торможения; Q = P — R. 

R — часть реактивной силы, создающая ускорение ракеты R = P - Q. 

S = H' cosec α — путь, который должна пройти ракета, чтобы достичь высоты Н'. 

α — угол, под которым ракета совершает подъем., 

β — плотность воздуха. 

βo — плотность воздуха в месте старта. 

γ — коэффициент сопротивления. 




  

Можно написать 

mdvx + cdm = 0 

[сравните с (5)]. 

Будем рассматривать ракету, поднимающуюся в атмосфере. Подъему противодействуют сопротивление воздуха и вес ракеты. Таким образом dvx > dv. Можно сказать, что dvx = dv + dq и v = vx — q [ср. с (9)]. 

Если обозначить силу, противодействующую подъему ракеты, через Q, то очевидно, что 

dq / dt = Q / m 

и 
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В нашей записи величина dq имеет знак, совпадающий со знаком Θ, которое всюду считается величиной положительной. Следует одиако иметь в виду, что q — замедление, направленное против v. 

Для каждой ракеты имеется определенное значение скорости, обозначаемое через v, при котором q будет минимальным. Ракета, совершающая медленный полет, вынуждена слишком долго противодействовать силе тяжести. Однако при слишком быстром полете воздух будет оказывать очень большое сопротивление. 

Таким образом, исходя из необходимости получить наименьшее сопротивление воздуха, желательно совершать медленный полет, а имея в виду гравитационные силы, желательно добиться быстрого полета. Между этими двумя противоположными требованиями может быть найдено такое компромиссное решение: существует такая скорость полета, при которой сумма замедлений q будет минимальной; эту скорость назовем наивыгоднейшей и обозначим v. 

Рассмотрим полет ракеты со скоростью v по прямой через слой воздуха толщиной dh на высоте h от поверхности земли. Пусть при этом количество движения ракеты увеличится на заданную величину m · dv. Масса ракеты при этом уменьшится, конечно, на величину dm. Если же ракета пролетает слой воздуха dh с несколько измененной скоростью v + dv, то при сохранении угла подъема α, толщины слоя воздуха dh и приращения количества движения mdv расход горючего будет уже несколько иным. Варьируя скорость полета, можно выбрать ее такой, чтобы dm стало минимальным. Из выражений (9) и (20) следует: 

-dvx + dv + Q/m · dt = 0 

или 

-mdvx + mdv + Qdt = 0 

И так как, согласно (4), 

—mdvx = cdm, 

то 

cdm + mdv + Qdt = 0      (21) 

При угле подъема α 
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Подставляя (22) в (21), получим 
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Согласно условию, величины dh, sin α и mdv являются постоянными. Величина с также принята постоянной. Таким образом при дифференцировании по v получим 
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Очевидно, что dm будет минимальным, если 
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В этом случае должно также выполняться условие 
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Q представляет собой сумму двух сил, из которых L — сила сопротивления воздуха, a G — доля силы тяжести ракеты, противодействующая подъему. Величину ускорения силы тяжести g в целях упрощения расчетов принимаем для атмосферы постоянной, тогда вес ракеты будет равен mg. В случае, когда ракета подымается под углом α, вес ее может быть разложен на две слагающие: mg sin α — по направлению движения и mg cos α — перпендикулярно ему. 

Дальнейшие расчеты зависят от тех предположений, которые мы принимаем в отношении величины α. 

Точность наводки ракеты при автоматическом управлении будет наибольшей, как мы в этом убедимся в дальнейшем в гл. VIII, если ракета летит по прямой, т. е. если угол α. выдерживается в полете постоянным. В этом случае слагающую mg cos α надо компенсировать силами, возникающими при повороте оси ракеты на некоторый угол относительно направления полета. Угол между направлением полета и осью ракеты можно обозначить через δ. Такое наклонное положение ракеты приводит к некоторой потере тяги, так как появляется боковая сила, и на ракету действует не импульс cdm (в направлении полета), а импульс cdm cos δ. Но так как величина cos δ очень близка к единице, а неточность в установлении величины с больше (1 — cos δ), то этой потерей тяги можно пренебречь, тем более, что она сопровождается увеличением cos δcdm/dt. Кроме того, при наклонном положении оси возникает аэродинамическая подъемная сила, которая должна компенсировать составляющую mg cosα — sinδ cdm/dt. С подъемной силой связано и лобовое сопротивление kmg cosα*. В настоящее время проводятся систематические исследования для установления величины коэффициента k — отношения лобового сопротивления к подъемной силе при сверхзвуковых скоростях полета. 

На основании наблюдений при стрельбе снарядами можно уже сейчас сказать, что величина k составит примерно 1/3 - 1/6. 

Таким образом* 

G = mg (sinα + kcosα)     (26) 

Сила сопротивления воздуха L определяется формулой* 

L = Fγβv2     (27) 

где F — наибольшее поперечное сечение ракеты;     γ — балистический коэффициент сопротивления. 

Внешняя форма ракеты, в особенности ее головной части, аналогична форме немецких снарядов S, для которых кривая значений γ (по Кранцу и Беккеру) имеет вид, показанный на фиг. 20. 
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Абсолютные значения γ нас пока не интересуют. По приведенной кривой можно установить, что при скоростях до 300 м/сек величина γ остается примерно постоянной; при достижении скорости звука значение γ сильно возрастает, достигая максимума (примерно в 2,6 раза больше значения при дозвуковой скорости) при скорости 425 м/сек. После этого у асимптотически приближается к величине, примерно в 1,5 раза большей величины γ при дозвуковых скоростях полета. Аналогичные кривые получили Роте, Крупп, Эбергардт и Сиаччи для артиллерийских снарядов. Другие авторы пришли к подобной форме кривой из теоретических соображений. 

Какова же причина того, что значение у сначала растет, а затем снижается?* 

Рост γ в области скоростей между 300 и 400 м/сек объясняется весьма просто. Если снаряд движется со скоростью, меньшей скорости звука, то уплотнение воздуха перед его головкой выравнивается тем, что воздух движется в стороны, и тем, что в силу упругости воздуха уплотнение его передается вперед. Когда v больше скорости звука, возможно лишь движение воздуха в стороны, а при этом, естественно, уплотнение воздуха перед снарядом увеличивается. Действие этого уплотнения воздуха, которое оно оказывает как при дозвуковых скоростях, так и при сверхзвуковых, пропорционально квадрату скорости. 

За снарядом получается пространство с разреженным воздухом, воздействие которого (подсос) вначале также возрастает пропорционально квадрату скорости. Но при скорости, равной скорости звука*, наступает предел, потому, что больше, чем до абсолютного вакуума, воздух за снарядом не может разрежаться, и быстрее, чем со скоростью звука, он не может смыкаться за снарядом. Таким образом при высоких скоростях доля подсоса в общем сопротивлении воздуха все больше уменьшается по сравнению с давлением на головную часть. Отсюда следует, что балистический коэффициент, равный 
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асимптотически приближается к величине 
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Во время работы ракетного двигателя действие подсоса вообще отпадает, так как пространство за ракетой заполняется вытекающими из двигателя газами. В этом случае изменение γ происходит примерно, как это показано на фиг. 21. В начале γ имеет постоянную величину, затем увеличивается в области скоростей между 300 и 400 м/сек, а при высших скоростях становится опять почти постоянной. 

Таким образом в областях скоростей ниже 300 и выше 460 м/сек величину γ можно считать постоянной, а между 300 и 460 м/сек ее значение можно интерполировать по среднему участку параболы третьей степени. Так как для хороших конструкций ракет vo > 500 м/сек, то коэффициент γ вообще можно считать постоянным. 

Из равенства 
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с учетом выражений (26) и (27) получим: 
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	*


где β — плотность воздуха — в рассматриваемом случае принимаем неизменяющейся (мы сопоставляем здесь различные значения v). 

Таким образом получим выражение 
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которое равно нулю при 
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В этом случае 
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В последнее время часто предлагалось увеличить высоту подъема ракеты путем снабжения ее несущими поверхностями и подъема ее под малым углом. При этом G, конечно, уменьшится и L может быть вследствие этого также малым. Против этого можно сделать следующие возражения. 

Согласно (20) 
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Так как v является оптимальной скоростью для каждого угла α, то при других скоростях ракета будет подниматься хуже. 

Если подставить из (32) Q = 2G и значение v из (31), то получим: 
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или 
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Это выражение дает потерю скорости dq при пролете слоя dh и показывает, что она является минимальной, если α = 90°, так как в этом случае 
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в то время как при других α 
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Более подробно наивыгоднейшие траектории будут рассмотрены в разделе, посвященном «синэргаческим» траекториям. 

Там мы увидим, что в выражении для G отпадет член kmg cos α, который единственно обусловлен требованием соблюдения прямолинейности траектории. 

В этом случае 

Q = Fγβv2 + mg sin α 

откуда 
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Подсчет показывает, что и здесь Q = 2G, но оно меньше по величине, чем при прямолинейной траектории, так как G имеет меньшее значение. Кроме того, в этом случае преимуществом является то, что ракета как раз в начале полета, т.е. в плотной атмосфере, летит более круто, чем это требуется после окончания работы двигателя. 

С точки зрения дальности полета такой подъем следует предпочитать; для больших ракет он будет, вероятно, применяться как правило, но для малых ракет это связано с необходимостью весьма сложного устройства управления. Надо сказать, что v является оптимальной скоростью в точке траектории s, но v не будет обязательно оптимальной, если иметь в виду весь подъем ракеты*. 

Пусть vo будет значением v для начального мгновения на высоте s. Эту скорость ракета получает от постороннего источника энергии. Очевидно, что v должно быть по возможности большим, а расход горючего — малым, чтобы внешнее давление воздуха β и тем самым и сила L убывали быстрее, чем расходуется топливо. При этом v будет увеличиваться и ракета на какой-то высоте s, достигнет скорости v1. Пусть горючего ракеты хватает как раз на то, чтобы достичь S1 и иметь там скорость v1 тогда ракета достигнет, скажем, максимальной высоты S2. Если же она получит скорость v1 раньше, то увеличенное сопротивление воздуха затормозит ее, и тогда она не будет больше иметь скорости v1 на высоте s1 и, следовательно, не достигнет s2. Если же ракета не достигла еще скорости v1 на высоте s1, то она вынуждена слишком долго преодолевать действие сил тяжести и снова не дойдет до s2. 

Если значения vo, s1 и v1 даны, то оптимальная скорость между значениями vo и v1 обозначенная vg, будет соответствовать минимуму 
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∫Qdt имеет минимум при скорости, равной v, так как при этом все Qdt являются минимальными [см. (23) и (25)], но mdv, наоборот, будет минимальным, если ускорение вначале равно нулю и скорость будет нарастать лишь, когда значительная часть топлива израсходована. 

Следовательно, vg в нижней части пути меньше v и разность между ними остается постоянной, но на высоте sx скорость vg быстро достигает v. Разность v — vg можно найти как функцию s. Например, для случая vo = 500 м/сек в атмосфере разница достигает 200 м/сек (для v1 = 2000 м/сек). Разница будет тем меньше, чем больше величина с. При увеличении v относительная разница уменьшается, а абсолютная растет (например, при v1 = 10 000 м/сек она будет для приведенного примера равна 250 м/сек). Выигрыш скорости составит здесь 10,3 и соответственно 12,5 м/сек. 

Неточности, неизбежные в расчетах, значительно больше этих величин (в основном потому, что недостаточно точно дано значение с). Кроме того, отклонение от vg,обусловленное причинами технического порядка, тоже больше v — vg. 

Дальнейшие выводы приведем сперва для случая, когда скорость всюду равна v, так как при этом формулы значительно упрощаются. 

Для подъема по прямой линии имеем из (31): 
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Плотность воздуха β является функцией высоты s (s = ∫vdt). В верхних слоях атмосферы точное значение β неизвестно, но оно и не требуется, как это будет показано ниже. Для нижних слоев плотность β может быть достаточно точно подсчитана по барометрическим формулам, приводимым в учебниках метеорологии. Но если применить эти формулы, то мы придем к уравнениям, которые не интегрируются в элементарных функциях. Поэтому применим здесь следующий метод расчета. 

Примем 
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где Н — постоянное расстояние, принимаемое в первом приближении равным 7,5 км, a S = H cosecα. 

Следовательно, 

[image: image57.png]Inp=In pnhg




и 
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После дифференцирования (35) получим: 
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Из уравнения (23) следует: 
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Из уравнений (32) и (26) получим: 
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а из (36), (23) и (35а) 
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Имея в виду, что dh = v sin α dt и что Н/sin α = S представляет собой не что иное, как путь, который нужно пройти для того, чтобы давление воздуха понизилось в е раз, а также, наконец, и то, что секундную потерю скорости ракетой из-за сопротивления воздуха или из-за действия силы тяжести (здесь они равны друг другу) можно выразить через 

r = g · (sin α + k · cos α) 

то наша формула запишется так: 
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Отсюда после интегрирования определится зависимость между оптимальной скоростью и временем: 
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Примечание. При расчете по счетной линейке вычисления удобно вести, определив 
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и тогда 
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При подстановке в уравнение (38) 

voc = 2rS 

при v ≠ v0 время t получается бесконечным. При v = v0 значение t неопределенно. 

Это может быть объяснено следующим образом: плотность воздуха уменьшается по мере того, как поднимается ракета. Вес ракеты благодаря расходу топлива также уменьшается. Здесь возможны три случая. 

1. Если voc = 2rS, то вес ракеты и плотность воздуха уменьшаются с одинаковой скоростью. vo определяется отношением поперечной нагрузки к плотности воздуха [ср. формулу (31)]. Это отношение остается в нашем случае постоянным, а тем самым и величина оптимальной скорости остается постоянной. 

2. Если voc < 2rS, то время t будет положительным лишь при v < vo, 

В первом случае ракета не может подняться выше земной атмосферы, так как при β = 0 масса ракеты тоже равна нулю. Во втором случае ракета тем более не сможет вылететь из земной атмосферы, ибо с течением времени скорость уменьшается. 

3. И только в том случае, когда voc > 2rS, могут одновременно быть положительными и v — vo, и t. В этом случае значение оптимальной скорости растет со временем. Причина того, что ракеты, построенные до сих пор, были мало эффективны, заключается в том, что специалисты незнакомы с приведенными здесь положениями, и для всех этих ракет произведение v · c было слишком мало. Ракета, которая должна подняться, в высшие слои земной атмосферы (свыше 50 км), должна иметь в длину минимум 5 м. 

Идеальная оптимальная скорость полета по прямой автоматически управляемой ракеты выражается: 

vx = v — vo + 2tr      (39)* 

Отношение начальной и конечной масс ракеты, согласно (6), составит 
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Отсюда следует 
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Из уравнений (38) — (39b) можно найти расход топлива для этой траектории подъема. 

На фиг. 22 (а, b, с) даны для иллюстрации графики, связыйающие mo/m1, vx и β двух различных ракет. Более подробно эти зависимости будут разобраны ниже. 
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Согласно гл. IV, отношение mo/m1 не может расти безгранично. Для ракет, двигатели которых работают на нефтяных продуктах или на спирте, vx может достичь 4000 м/сек, а для ракет, работающих на водороде, 7000 м/сек. Делу можно помочь следующим образом. Когда двигатель кончает свою работу, ракета летит со скоростью, на 4—7 км/сек большей, чем до начала его работы. Если в большой ракете вместо полезной нагрузки поместить ракету в 10 раз меньшую, то в момент, когда горючее большой ракеты будет израсходовано, вся система получит скорость 4 км/сек. После этого большая ракета отделяется, а верхняя — меньшая — продолжает полет на собственном двигателе. Тогда ее собственная скорость суммируется со скоростью, которую она получила от нижней ракеты. Таким путем, пользуясь составными ракетами, можно достичь высоких конечных скоростей без того, чтобы загрузить ракету горючим, весом в 16 или даже 1000 раз большим веса самой конструкции ракеты. В рассматриваемом случае можно говорить об идеальном значении соотношения масс; это такое отношение масс, какое должна бы иметь одна ракета, чтобы достичь идеальной скорости, которой достигнет составная. 

Мы находим это следующим путем. 

Из уравнений (6) и (39) получим*: 
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Если ракета состоит из нескольких ракет (фиг. 23) и нижние после израсходования горючего отбрасываются, то предельные скорости складываются. Обозначив массы отдельных ракет через М, Ψ, μ, предельные скорости можно получить из 
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а полное приращение скорости получится, если в (40) вместо mo/m1 подставить 
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Действительно, согласно (40), 

[image: image75.png]M+ Wotpgton € (=) 4
Wotpgbe 1 = =, 2
In 22 £
Ur oot B (v,—2y)+ . (t,—1y)

Mot+Yotuet.. 1 o e
Fr ()





и 
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При сложении этих равенств получим: 
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или 
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Для того чтобы одна ракета достигла такой скорости, согласно (40) должно быть: 
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Сравнение (42) и (43) показывает, что отношение mo/m1 должбыть равно произведению последовательных отношений масс составной ракеты. 

Из С40) следует: 
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Это значит, что разность v1 — vo будет тем большей, чем больше с или mo/m1 или чем меньше t1 — to. 

Скорость с ограничена так же, как и отношение масс, которое в одной ракете не может выйти за пределы Vσ [см. (19)]. Однако произведение отношений масс, а тем самым также и v1 — vo может иметь любое значение. 

Даже в том случае, когда скорость v не соблюдается, составная ракета имеет преимущества, ибо в полете участвует меньше мертвого груза. Естественно, что и здесь величина v1/c может стать сколь угодно большой. Эти соображения действительны для идеальной скорости vx и, следовательно, для любого способа подъема ракеты. 

Необходимо, однако, иметь в виду, что 
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	а уже последнее выражение растет относительно
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по экспоненциальному закону. Если оптимальная скорость не соблюдается, то естественно, что расход массы становится ^ще большим, и мы приходим к совершенно невозможным величинам. Таким образом все же имеется предел для vv В составных конструкциях требуется, чтобы каждая ракета была больше всех остальных, находящихся в ней, так как иначе вспомогательные устройства, которые требуются для составных ракет, бУДУт слишком много весить. В моделях В и Е, например, каждая ракета должна иметь свой двигательный агрегат и др. 

Совершенно аналогично должно сказываться отделение пустых топливных резервуаров в модели С. Здесь М обозначает ощую массу ракеты со всеми заполненными резервуарами, M1 - массу ракеты с опорожненным первым резервуаром, Ψ0 — массу ракеты без первого резервуара, Ψ1 - массу ракеты с порожненным вторым резервуаром и т.д. Как уже было указано, модель С является по ряду соображений идеальной для регистрирующих ракет, но для полета с людьми она не годится. Здесь имеется только один двигательный агрегат, который обеспечивает ракете постоянную тягу, и поэтому по мере уменьшения массы ускорение, естественно, все время возрастает. Если же ракета предназначается для полета с людьми, ускорение должно быть по возможности постоянным. 

В качестве ракеты дальнего действия она также не годится, ибо может подниматься только вертикально вверх 

Ускорение составит, согласно уравнению (37), 
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Идеальное ускорение bх, т.е. то ускорение, которое ракета получит при сгорании такого же количества горючего в безвоздушном и свободном от действия силы тяжести пространстве, будет равно 
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Сила тяги при этом будет 

P = mbx = mb + 2rm       (46) 

При расчетах нас часто интересует не масса сама по себе, а ее отношение к другим величинам. Действительно, скорость v зависит не от массы, а от формы ракеты и нагрузки на поперечное ее сечение, и поэтому лучше пользоваться для расчетов отношением 
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Отношение P/mo дает ускорение, которое сообщается начальноной массе тягой, нужной для получения оптимальной скорости. Правая часть выражения (46а) зависит не от абсолютной массы, а, как и отношение m/mo только от скорости v. Кроме того, это выражение дает меру для оценки изменения тяги, так как 

[image: image86.png]il

Mo

P—p.p,
C my




и, наконец, оно показывает, что изменения давления в камере сгорания в результате изменения тяги связаны только с величинами v и с, но не с абсолютными величинами ракеты. 

Следует считать удачным совпадением, что в ракетах с бензином или спиртом в качестве горючего требуемое ускорение растет примерно в такой же степени, в какой уменьшается масса. Поэтому при полете с оптимальной скоростью реактив ная сила Р остается приблизительно постоянной во все время рабсилу двигателя, особенно если ракете не сообщают в начальныи момент оптимальную скорость, а она разгоняется используя собственную тягу. При этом вначале скоробь полета будет ниже оптимальной. Поскольку реактивная сила остается примерно одинаковой, двигатели смогут развивать максимальную мощность в течение всего времени работы. 

Пройденный путь определяется достаточно просто 
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Интегрирование можно выполнить, если в соответствии с (44} выразить dt через v и dv. Тогда 
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Высота, которой достигнет ракета, составит 

h = (s1 - so) sin α 

Это — важнейшие формулы для наклонного подъема ракеты по прямой. Если в выражениях (38) — (48) принять α = 90°, то получим формулы для вертикального полета. При этом 

sin α = 1; cos α = 0; r = g; S = H, 

формула (38), например, примет такой вид: 
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Ниже в этой главе мы будем разбирать лишь вертикальный подъем. Конечно, также хорошо можно изучить и вопросы подъема ракеты по прямой и под другими углами, но для упрощения выводов мы ограничимся углом подъема, равным 90°. 

Оценим теперь допущенные нами неточности. Наиболее грубой ошибкой в наших рассуждениях является то, что Н принята в формуле (34) величиной постоянной. Действительная плотность воздуха может отличаться в два - три раза от заданной (34). Рассмотрим влияние этой ошибки в несколько схематизированном примере. Пусть требуется, чтобы v1 = 11000 м/сек.
При этом разность s1 — so будет велика и значение β1 из выражения (34) особенно неточно. 

Примем H = 6300 м. Это слишком мало, и если βo принято правильно, то β1 определится неверно. Пусть в начальный момент времени to ракета уже достигла оптимальной скорости v, причем vo = 500 м/сек. 

Тогда, согласно (47), 
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Примем, что 
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Расход горючего 
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Если иметь в виду примечание к (38), то 
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На высоте s1 — so = 62 233 м будет, согласно с принятым выше, 
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	Но, как было сказано, 
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	так как H > 6300 м


Если бы, например, so = 5000 м, a s1 = 67 233 м, то β1, было бы в действительности в 4 — 6 раз больше. Если же отрегулировать скорость ракеты так, чтобы во всех случаях соблюдалась скорость v, то v1 было бы достигнуто на больших высотах и немного позже. Сопротивление воздуха и сила тяжести дольше противодействовали бы подъему ракеты и она израсходовала бы больше топлива. 

Примем теперь, что на высоте 67 233 м β не в 4 — 6, а в 60 раз больше подсчитанной раньше величины. 
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Тогда 
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и при делении выражений (II) на (I) получим: 
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Но так как во все время действия реактивной силы 6300 м < Н < 10 759 м, то 40,678 < mo/m1 < 47,560. 

Таким образом, если принять mo/m1 = 44, то это значение никогда не отклонится от истинного больше, чем на 7,5 % при условии правильности других данных. 
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Согласно уравнению (40), ln(mo/m1) примерно пропорционален 1/c. Следовательно, такую же неточность мы получим, если значение с принято с неточностью в 2,02 %. Но с определяется с точностью в ±7 ÷ 8% и, кроме того, часто колеблется больше, чем на 4%. Таким образом допущенная неточность в определении значений β вполне допустима. При высоких скоростях движения разность v1—vo тоже пропорциональна 1/c . Таким образом в соответствии с вышесказанным, наша важнейшая задача — определение v1 из отношения mo/m1 — решается при высоких скоростях с точностью ±7 ÷ 8%, так как остальные величины, входящие в формулы, относительно мало влияют на зависимость между m и v. 

Коэффициент сопротивления γ с терпимой точностью можно определить из результатов измерений, проведенных при стрельбе артиллерийскими снарядами со скоростями до v = 1000 м/сек. То, что при больших скоростях γ постоянно, является, собственно говоря, лишь гипотезой, которая, однако, подтверждается как теоретическими выкладками, так и измерениями сопротивления движущихся в воде тел. Но если бы при высоких скоростях γ и изменилось в два - три раза, то это не оказало бы влияния на эффективность ракеты. Мы показали выше, что изменение сопротивления воздуха в 60 раз лишь незначительно влияют на результаты подсчета. Еще слабее сказываются ошибки, возникающие вследствие того, что мы принимаем среднее постоянное значение g. 

Более глубокая причина того явления, что принятие неточных значений β, γ и g для верхних слоев атмосферы лишь мало влияет на результат, заключается в том, что dt имеет порядок dv/v [см. (37)]. При росте v на первый план по сравнению с dt всегда выступает dv. В дифференциальном уравнении движения ракеты прирост 
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теряет тем больше свое значение, чем выше скорость v. Коэффициенты β, γ и g входят все три лишь в Q, а в уравнении (21) участвуют только в слагаемом приведенного типа. 

При малых скоростях неизбежна большая ошибка, если принимать неточное значение Q. Однако здесь существенна одна деталь (по меньшей мере для наших ракет). Так как vo составляет уже около 500 м/сек, то при малой разности v1 — vvo значение разности s1 — so тоже мало. На таком малом расстоянии Н и g мало отклоняются от их средних значений и могут быть с достаточной точностью приняты за константы, и тем самым результат расчета будет более точным (если только достаточно хорошо известно с). 

Из всего сказанного можно вывести основное правило применения наших формул: принимать для Н, g, γ, даже когда v велико, те значения, которые они имеют в нижних слоях атмосферы земли. 

Коротко это можно выразить так: Q должно быть подсчитано верно для начала полета. 

Важнейшей нашей задачей является определение из заданных значений mo и m1 величин vo и c/v1. При высоких скоростях полета v1 — vo примерно пропорционально 1/c. Так как при определении величины с ошибка составляет ±7 ÷ 8%, то величина разности v1 — vo имеет такую же точность и, кроме того, вследствие применения приближенных значений для β получается еще дополнительная неточность в 1—2%. 

В целом мы можем в настоящее время определить v1 с точностью примерно до 1/10. 

Очевидно, повышение наших знаний о величинах, входящих в формулы, желательно; особенно это относится к скорости истечения. 

В случае, когда с в весьма малой степени зависит от величин L и v, можно внести поправки при помощи dm и ds, полученных по формулам (40) и (44). Сперва необходимо для этого выразить как-то δc/δv в функции v, затем надо определить dm/ds. Приближенно можно написать: 
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Тогда мы получим взамен (25)* 
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Отсюда можно определить v и по этому значению вычислить t, m, s и Р. Определение оптимальной скорости для наших аппаратов можно было бы провести и иначе, так как описанный метод рекомендуется только для случаев, когда 
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Затем можно (особенно легко для случая, когда с не зависит от Р) более точно выразить β и g как функции s и этим путем определить точнее и остальные величины. Формулы второго приближения дают истинные значения с точностью до 0,001. При третьем приближении рекомендуется разложить прирост v на малые промежутки и каждый из них рассчитать по формулам второго приближения. При этом для с, g, s и др. можно принять более точные средние значения и в случае необходимости получать дальнейшие приближения обычным^ численными методами. При этом следовало бы учесть, что v ≠ vg. Здесь необходимо отметить, что характеристики наших ракет подсчитаны другими методами. Но эти методы не дают таких нагляди ных формул. 

Получим еще аналогичную предыдущим формулу для β. Как известно, 
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С учетом (47) и (48) имеем: 
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Краткие выводы 

Как мы убедились, вводя соответствующие поправки в формулы первого приближения, можно получить требуемую точность. Так как поправки эти таковы, что не меняют существа вопроса, то для общего анализа мы можем применять формулы первого приближения. При этом мы можем констатировать следующее. 

1. Если некоторая ракета должна пройти сквозь заданный тонкий слой воздуха и получить при этом определенный импульс, то существует определенная скорость v, при которой расход горючего будет минимальным. Но скорость v не является еще оптимальной скоростью vg. Точное значение разницы между этими величинами нас здесь не интересует. 

2. Из формулы (49) видно, что если скорость истечения с зависит от тяги Р, то это сильно сказывается на v. Формулы (25) и дальнейшие действительны только для случая, когда скорость с постоянна. 

3. Формула (31) может быть написана так: 
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Так как рассматриваемые ракеты, в особенности их головные части, подобны друг другу, то величина γ для всех ракет одинакова. Вес ракеты составляет mg, а нагрузка на поперечное сечение mg/F. Поэтому можно сказать, что оптимальная скорость для s и ds зависит лишь от отношения величины нагрузки на поперечное сечение к плотности воздуха (абсолютные величины веса, поперечного сечения, нагрузки на поперечные сечения и плотности воздуха могут при этом быть любыми). 

Из (38а) 
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следует (так как g и Н могут считаться постоянными), что t1 - to зависит от с, vo и v1, а при заданных с и vo — только от v1. Отношение mo/m1 при заданных с и vo зависит также только от v1. Аналогичные выводы получаются для величин b, P/mo, (s1 - so), βo/β1 и т. д. [ср. (40), (44), (46а), (47), (51)]. 

Если составить таблицу, в которой за аргумент принять v, а перечисленные величины — за функции, то она будет верной для всех ракет, имеющих одинаковые vo и с, вне зависимости от того, как эти vo и с создаются. Это значит, что можно не учитывать значения величин веса, поперечного сечения или плотности воздуха, температуры и состава продуктов сгорания, или величин Pd/Ро, βo и т.д. в отдельности. 

Еще больше: так как в дифференциальные уравнения vo, so и т.д. не входят, то при интегрировании можно исходить вместо vo из любого другого значения v, скажем, va. При этом мы получим формулы для vb — va, sb — sa, ln (ma/mb) и т.д. 

Согласно правилам интегрирования, 
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Это означает, что таблица действительна для всех ракет и всех горючих, если только скорость ракеты равна v, а скорость истечения с. 

Начальная скорость обозначается через va, конечная — через vb, тогда время (tb — ta) = (tb — to) — (ta — to). Расход горючего получится из ln (ma/mb) = ln (m0/mb) — ln (mo/ma). Высота sb — sa = (sb — so) — (sa — so) и т.д. Так как ускорения являются первыми производными скорости по времени, то расчеты не затрагивают b [см, (44)]. 

Для наглядности нами составлена таблица, в которой даны эти величины для с = 1400 м/сек и H = 7200 м (табл. 3) 

	Таблица 3

	[image: image116.png]5
eex




	[image: image117.png]



	[image: image118.png]xjcent




	[image: image119.png]



	[image: image120.png]



	[image: image121.png]L et





	500
	0,0
	11,7
	0,0000
	1,000
	31,4

	600
	7,3
	17,0
	0,0754
	1,190
	30,9

	700
	11,9
	23,3
	0,134
	1,362
	31,4

	800
	16,1
	30,1
	0,191
	1,552
	31,4

	900
	21,5
	37,8
	0,240
	1,738
	33,0

	1000
	21,5
	40,0
	0,286
	1,931
	34,1

	1200
	25,2
	64,1
	0,371
	2,349
	35,6

	1400
	27,7
	84,3
	0,448
	2,803
	37,0

	1500
	29,0
	95,0
	0,486
	3,062
	37,2

	1700
	31,2
	117,1
	0,560
	3,631
	37,8

	2000
	33,6
	153,7
	0,625
	4,217
	41,2

	2200
	35,0
	179,5
	0,735
	5,434
	36,7

	2400
	35,9
	206,0
	0,808
	6,427
	35,1

	2600
	36,5
	234,0
	0,872
	7,446
	34,1

	3000
	38,2
	291,5
	1,006
	10,139
	29,9

	3400
	39,3
	351,0
	1,138
	13,74
	26,9

	3800
	40,3
	414,0
	1,267
	18,49
	23,4

	4000
	40,7
	447,0
	1,330
	21,38
	21,8


Если, например, для ракеты со скоростью истечения с = 1400 м/сек, va = 800 м/сек и vb = 3000 м/сек мы хотим установить величину 
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то необходимо определить 
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и вычесть первый из второго. Получим 
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Время составит 38,2 — 16,1 = 22,1 сек. и т.д. Как уже было упомянуто, необходимо соблюдать условие 
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Выше мы установили, что vo должно быть возможно большим. В частности, если принять коэффициент сопротивления γ за константу, то при полете со скоростью v мы приходили к требованию 

vc > 2rS 

или, соответственно, 

vc > 2gH 

Здесь нелишне сделать ссылку на то, что v ≠ vg. Разница при столь низких скоростях уже значительна и ракета теоретически может как раз только выйти из земной атмосферы, если voc = 2gH, правда, при совсем фантастическом расходе топлива. Если же скорость ниже этих значений на 40 — 50 м/сек, то вылет ракеты из земной атмосферы становится вообще невозможным. 

В области скоростей 330 — 460 м/сек скорость v, строго говоря, вообще не определена. Так как мы не стремимся к точности, то и здесь можем положить в основу расчетов тот случай, когда ракета летит со скоростью, при которой сопротивление воздуха равно силе тяжести: 

[image: image126.png]



И в этом случае квадрат скорости пропорционален отношению gm/F : β. Скорость v', так же как и v, прямо пропорциональна корню из отношения нагрузки на поперечное сечение к плотности воздуха. При этом, однако, скорость v' растет выше 460 м/сек еще медленнее, чем v, так как вследствие значительных замедлений (b' = b + 2g; 2g принимается постоянной, а b относительно мало) масса, а тем самым и нагрузка на поперечное сечение быстро уменьшается, в то время как плотность воздуха из-за медленного подъема вверх уменьшается очень медленно. И если начальное отношение между значениями нагрузки на поперечное сечение и плотностью воздуха достаточно мало, то-мы как раз подходим к той границе, где скорость, при которой имеет место наименьшее замедление, уже больше не повышается, а уменьшается, так как нагрузка на поперечное сечение уменьшается скорее, чем плотность воздуха. 

Даже без применения высшей математики легко установить, что большая нагрузка на поперечное сечение является для ракеты преимуществом. 

Необходимость высокой нагрузки на поперечное сечение не означает, конечно, что последняя может быть, как и в снарядах, увеличена добавлением металла. Хотя и в этом случае значение v повышается, но это лишь за счет других качеств ракеты. Таким образом к меньшей величине отношения масс mo/m1 прибавится еще необходимость того, чтобы ракета летела быстрее и, следовательно, боролась с увеличившимся сопротивлением воздуха. 

Таким образом нагрузка на поперечное сечение должна быть возможно большей, вес же незаполненной ракеты — возможно меньшим. 

Теперь мы подошли к выводу, что отношение vo к 2g (H/c) или, что то же самое, произведение абсолютных значений vo с должно быть возможно большим. Для того чтобы этого добиться, необходимо делать конструкцию тонкой и длинной, применять топлива с большим удельным весом, повысить скорость истечения и, наконец, совершать полет в менее плотной атмосфере. Последнее может быть достигнуто, если ракету перед стартом поднять вверх при помощи какого-нибудь летательного аппарата. Какой из этих методов предпочесть,— зависит от конкретных условий. В модели В, например, для нижней ракеты мы выбираем более тяжелое топливо, а для верхней — увеличиваем скорость истечения. 

Хотя в действительности ни одна ракета не может достичь в полете оптимальной скорости, приведенные рассуждения все же имеют ценность, так как показывают, к чему надо стремиться и что можно получить при наилучших условиях. Кроме того, если не отходить очень далеко от соотношений, которые приводились нами, то различные отклонения от расчетных величин можно оценить и ввести соответствующие поправки. Таким образом наши формулы могут составить основу для более полной теории ракет. 

Глава VI

ОПОРНОЕ УСКОРЕНИЕ

Принятые обозначения 

	a — опорное ускорение. 

t — время. 

g — ускорение силы тяжести. 

s — участок торможения. 

v — скорость. 

ρ — радиус кривизны траектории. 




  

Под опорным ускорением* мы будем понимать такое ускорение, под действием которого атомы некоторого тела стремятся к совокупному движению, которому, однако, противодействует внешняя сила, приложенная к некоторой части рассматриваемого тела, и делает это движение невозможным. 

Так, человек, находящийся на земле, испытывает опорное ускорение, равное 9,81 м/сек2, вне зависимости от положения его тела (стоя, лежа, сидя). Различное физиологическое воздействие этого ускорения на человеческий организм зависит в этом случае не от величины опорного ускорения, а от характера опоры. 

Под «опорой» можно понимать весьма большой и разнообразный класс сил, характеризуемый только тем, что они приложены к части тела, а не к каждой его молекуле, 

[image: image127.png].......




В этом смысле цирковой артист, изображенный на фиг. 24, не испытывает опорного ускорения при движении на участке траектории, лишенной направляющего устройства. 

1. Подсчет опорного ускорения 

Опорное ускорение, вызываемое силами инерции. Здесь опорное ускорение равно ускорению или замедлению. К этому необходимо в соответствующих случаях еще добавить (геометрически) ускорение силы тяжести. Если, например, на протяжении расстояния s скорость v равномерно увеличивается или замедляется, то опорное ускорение а может быть определено по формулам равномерно - ускоренного (замедленного) движения*: 
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где t — время действия ускорения. 

В случае, когда скорость изменяется неравномерно, этот расчет дает нам только среднюю величину опорного ускорения в течение некоторого времени, в то время как максимальная величина будет, конечно, больше. 

Почти все тела, в том числе и человеческий организм, устроены так, что способны выдерживать действие опорного ускорения в течение длительного времени, если только они к такому ускорению вообще приспособлены. Наблюдения над случаями неравномерного изменения скорости дают нам только нижнюю границу допустимого значения опорного ускорения. Так, например, когда человек прыгает с 5-метрового трамплина в воду, то скорость его при погружении в воду будет √2gh = 10 м/сек. Эта скорость поглащается сопротивлением воды и на глубине 2 м доходит до нуля; средняя величина замедления составляет v2/2s = 25 м/сек2. Если к этому добавить ускорение силы тяжести (примерно 10 м/сек2), то средняя величина опорного ускорения составит 35 м/сек2. Но это — только нижняя граница фактического значения опорного ускорения для данного человека. Очевидно, когда человек начинал погружаться в воду, опорное ускорение было больше, чем к тому времени, когда он уже погрузился в нее по грудь и затем медленно и только под влиянием силы тяжести погружался полностью. Этот случай показывает только, что человек переносит больше, чем 35 м/сек2, но насколько больше — мы заключить не можем. Эту величину можно определить точнее, если заснять прыжок на специальный фильм. Таким путем были получены величины, в 1,4 — 2 раза большие приведенного здесь среднего значения. 

Опорное ускорение как следствие центробежной силы естественно равно центростремительному ускорению*, и если обозначить через v скорость и ρ — радиус кривизны, то 
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К нему следует еще прибавить (геометрически) ускорение силы тяжести, если оно участвует в рассматриваемом случае в создании опорного ускорения. 

2. Проявления опорного ускорения 

Проявление опорного ускорения сводится к тому, что каждая часть системы принимает положение, возможно близкое к отвесному направлению. Сила, с которой части системы к этому принуждаются, пропорциональна произведению массы частиц на опорное ускорение. 

Отвес точно показывает направление опорного ускорения. Усилие, передаваемое нити, прямо пропорционально массе грузика отвеса. 
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До тех пор, пока двигатель ракеты работает, все в ракете подвержено опорному ускорению, направленному от головы ракеты к выхлопному отверстию сопла. Когда же горение прекращается и ракета продолжает свой полет по инерции, как обычный артиллерийский снаряд, опорное ускорение становится равным нулю. 

Давление жидкостей на стенки пропорционально опорному ускорению, и это необходимо учитывать при определении толщины стенок (или баков) наших ракет. 

Опорное ускорение может быть использовано для определения ускорения при помощи пружинных весов или описываемого ниже аппарата (фиг. 25). 

Стеклянная тонкая трубка G1 вставлена герметически в стеклянную трубку G2 и не доходит до дна. Оба воздушных объема L1 и L2, разъединены столбом ртути Q. При возрастании опорного ускорения L1 становится больше, a L2 меньше, вследствие чего часть проволоки d1 погруженная в ртуть, уменьшается, и этим ослабляется ток, проходящий в цепи d1d2. Вентиль v служит для подачи воздуха в L2 или откачки из него при регулировании аппарата. Влияние гравитационных слагающих может быть учтено введением в цепь d1d2 регулируемых сопротивлений. 

3. Состояние людей при повышенном опорном ускорении 

Физическое действие больших опорных ускорений. При очень сильном опорном ускорении могут быть вызваны разрывы внутренних органов, нарушения нервных путей в мозгу и другие внутренние расстройства. Таким образом, если нужно поместить людей в ракету, движущуюся с большим ускорением, то необходимо исследовать, каковы пределы опорных ускорений, допустимых с этой точки зрения. 

Изучение ряда примеров, например, таких, как прыжки в воду, выполнение фигурных полетов и т. п., приводит к заключению, что опорное ускорение может колебаться в пределах 60 — 90 м/сек2 без существенного вреда для человеческого организма. Мы примем поэтому в дальнейших расчетах допустимое опорное ускорение равным 40 м/сек2*. 

Циолковский высказал мнение, что пассажиры его корабля для межпланетных путешествий с целью защиты от действия опорного ускорения должны лежать в жидкости с удельным весом, равным удельному весу человека. 

Он надеется, что при этом можно будет повысить предельное ускорение до 100 м/сек2 и выше. Можно возразить, что мозги, которые являются наиболее чувствительными к опорному ускорению органом человека, таким образом не защитить. 

Доктор Гарзаукс проводил опыты, помещая собак на вращающихся устройствах, и установил, что главные повреждения, вызываемые длительным и высоким опорным ускорением, являются следствием прижатия мозгов к черепной коробке. Повреждения кровеносных сосудов вызываются реже. 

Валье предложил изменять действие опорного ускорения постепенно, с тем чтобы человек мог привыкнуть к новому состоянию. Это приведет, во-первых, к большому расходу горючего, во-вторых, это мероприятие излишне, так как люди ежедневно переносят (при прыжках, поездках и т. д.) без последствий весьма резкие изменения величины опорного ускорения. Когда, например, мы едем по ухабистой дороге в плохом экипаже, то опорное ускорение в течение секунды может измениться 10 раз от 0 до 2 ÷ 3 g. 

Психологическое воздействие необычных ускорений. Благодаря тесной связи разнородных слагающих рассматриваемого явления психологическое воздействие одного и того же ускорения различно при различных обстоятельствах. Наименьшие неприятности доставляет опорное ускорение в результате кругового движения; более неприятно оно при горизонтально направленном ускорении, а еще неприятнее, даже при более легком ускорении,— в вертикальном направлении сверху вниз (лифт, нос корабля при большом волнении); и, наоборот, более сильные ускорения, направленные по вертикали снизу вверх, не действуют так неблагоприятно. Если лифт спускается вниз со скоростью 1 м/сек и тормозится в течение 2/5 сек., то ускорение a = (2,5 + g) м/сек2, и оно действует значительно неприятнее, чем а = (25 + g) м/сек2 в течение 2/5 сек. при прыжке в воду*. 

Воздействие необычных опорных ускорений зависит от того, наступает ли оно неожиданно или люди подготовлены к его наступлению заблаговременно. На психическое действие необычных ускорений влияет также и то, вызывает ли сам человек это ускорение или, по крайней мере, может ли он себе внушить, что он желает наступления движения. Что касается возможности заболевания морской болезнью, то этого не следует опасаться, так как она не возникнет от примерно постоянного по величине и направлению опорного ускорения. 
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Для экспериментального определения сопротивляемости организма к продолжительным и сильным опорным ускорениям и для тренировки людей может служить специальная установка. На оси А (фиг. 26) вращается металлический рычаг ВВ', который опирается на колеса С, движущиеся по рельсам D. На конце плеча В' на шарнире Е' подвешена люлька F, не соприкасающаяся с землей. В передней части люльки имеется колесо, а сзади — лыжа для быстрой остановки в случае поломки В'. На конце плеча В висит уравновешивающий груз F'. Вся установка должна быть как можно более свободна от толчков, поэтому колеса снабжаются эластичными пружинами или, еще лучше, камерами L, заполненными воздухом, которые демпфируют все дрожания. Период колебания этого пружинного устройства должен составлять по меньшей мере 1 сек. 

Человек, над которым производится опыт, помещается в. люльку F, откуда регулируется и скорость вращения рычага. Так как люлька F движется в канаве, окруженной земляным, валом, то испытание не представляет опасности. 

4. Отсутствие опорного ускорения 

Отсутствие опорного ускорения наблюдается на земле лишь тогда, когда тело свободно движется под действием силы тяжести, т.е., когда тело не подпирается никакой силой (свободное падение). 

Во вселенной же, наоборот, опорное ускорение чаще всего отсутствует. Это объясняется тем, что основные силы, действующие во вселенной (силы инерции и гравитационные силы), одинаково действуют на каждую молекулу тела, а не приложены к какому-либо участку или к какой-либо точке рассматриваемого тела (движение ракеты при работающем двигателе является, конечно, особым случаем). 

Отсутствие опорного ускорения проявляется в том, что отдельные части движущейся системы не стремятся переместиться друг относительно друга. 

При этом мы можем наблюдать ряд известных явлений: жидкости будут принимать форму шарообразной капли вне зависимости от количества жидкости, заключенной в такой капле; если жидкость смачивает поверхность сосуда, то она будет стремиться покрыть всю его поверхность и т.д. 

Эти обстоятельства могут иметь важное значение при полете ракеты для межпланетных путешествий. При прекращений работы двигателя жидкости будут подниматься по стенкам и сжимать пары в середине резервуаров. Поэтому трубопроводы для жидкости (топлива) не должны иметь заборных отверстий в середине резервуаров. В то же время трубопроводы для паров (в модели Е они не обязательны) должны быть расположены как сверху, так и по середине резервуаров и иметь закрывающиеся отверстия наверху (для начала полета) и в середине (для повторного запуска двигателя). 

5. Состояние людей при слабом опорном ускорении 
или полном отсутствии такового 

Малое опорное ускорение в течение нескольких часов или дней не может вызвать никаких отрицательных последствий для человеческого организма. Все жизненные процессы возможны как в стоячем, так и лежачем положениях, и при этом все равно, лежит ли человек на спине, боку или животе. Уже это доказывает, что мы не зависим от какого-то определенного направления опорного ускорения, как, например, растения. 

Совсем другими будут явления, если опорное ускорение будет отсутствовать в течение многих дней и недель. Мускулы и связки в этих условиях будут дегенерировать из-за полного бездействия. 

Таким образом, если полет ракеты должен продолжаться несколько недель, необходимо, чтобы пассажирская кабина была связана с ракетой тросом и вращалась вокруг общего центра тяжести с такой скоростью, чтобы в результате центробежной силы в кабине появилось опорное ускорение, аналогичное земному. 

Глава VII

ДАЛЬНОСТЬ ПОЛЕТА

Принятые обозначения 

	A — энергия. 

a — половина большой оси эллипса. 

α — угол между траекторией и горизонталью. 

α1 — угол между траекторией и горизонталью в том месте, где прекращается работа двигателя. 

e — линейный эксцентриситет эллипса. 

ε — численный эксцентриситет эллипса. 

F — площадь, описанная радиусом-вектором. 

g — ускорение силы тяжести. 

g0 — ускорение силы тяжести на земной поверхности. 

g1 — ускорение силы тяжести в точке, где прекращается работа двигателя. 

p — параметр эллипса. 

r — расстояние от ракеты до центра земли (радиус-вектор). 

r0 — радиус земли. 

r1 — расстояние от ракеты до центра земли в момент окончания работы двигателя.. 

r2 — расстояние от центра земли до ракеты в точке, где траектория становится горизонтальной. 

rmax — наивысшая точка траектории. 

rmin — наиболее низкая (теоретическая) точка траектории. 

t — время. 

v — скорость по отношению к центру земли. 

v1 — скорость по отношению к центру земли в момент окончания работы двигателя. 
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φ — угол между подвижным радиусом-вектором и избранным неподвижным направлением. 




  

После остановки двигателя ракета продолжает лететь, подобно выстреленному снаряду. Большую часть своего пути ракета дальнего действия проходит в безвоздушном пространстве. 
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Траектория полета на участке от точки выхода из атмосферы до точки повторного проникновения в нее может быть подсчитана с астрономической точностью. 

При значении скорости до 11 180 м/сек траектория, как следует из астрономии, является эллипсом с фокусом в центре Земли. 

Согласно второму закону Кеплера, радиус-вектор r из центра Земли к летящей ракете опишет в равные промежутки времени равные площади. Если обозначим через v начальную скорость полета (по отношению к центру Земли), α — угол между траекторией и горизонталью в месте выхода из атмосферы, t — время и F — площадь, описанную за время t радиусом-вектором (фиг. 27), то получим 
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Так как значения dF при одних и тех же dt должны оставаться постоянными, то для двух точек траектории получим (см. Фиг. 27): 
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Если обозначить через m массу тела, g — ускорение силы тяжести, то работа А, которая необходима для поднятия какоro-нибудь тела в поле действия земного тяготения на высоту dr выразится так: 

dA = mgdr, (56) 

причем, конечно, 

dr = dh. 

Далее, 
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Когда тело совершает подъем благодаря своей скорости, т.е. использованию своей кинетической энергии, то 
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и из (58) и (56а) следует: 
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Теоретически наиболее высокую точку траектории (rmax) и наиболее низкую (rmin) мы получим, если учтем, что в этих точках траектория горизонтальна, и поэтому можем принять cos α = 1 

Тогда из (55а), (57) и (59) получим: 
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и, далее, 
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Знак плюс перед радикалом даст rmax, знак минус — rmin. 

Подставляя v1 = √2g1r1, получим rmax = ∞. Тело, которое брошено с Земли с такой скоростью, не вернется на Землю обратно, будет двигаться по параболе. 

В целях упрощения введем новую величину 
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Тогда из (60) получим: 
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Большая ось эллипса равна сумме rmax и rmin, а половина большой оси 
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Линейный эксцентриситет 
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и численный эксцентриситет 

[image: image143.png]



Из аналитической геометрии известно, что 
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если р — параметр эллипса, а угол φ избран для rmin равным 180° и для rmax — равным нулю. Отсюда 
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Из обоих равенств получим, имея в виду (е) и (b), 
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Для вычисления дальности стрельбы на поверхности Земли необходимо определить величину угла φ2 — φ1 который образуют радиусы, проведенные из центра Земли к ракете. Дальность стрельбы определяется из уравнения 
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так как 
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Это правильно, если φ выражается в радианах; если же φ выражается в градусах, то 
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Из уравнения (f) получаем: 
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Отсюда и из (е), (h) и (i) следует: 

[image: image151.png]-

= S e
S==2r, arc co: T




Таким образом дальность стрельбы зависит не только от х, но и от cos α. Она будет наибольшей при максимальном значении φ. Этот максимум можно определить, если принять 
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Из (к), (е) и (h) следует: 
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И это выражение обращается в нуль, если 
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Для наглядности на фиг. 28 показана кривая зависимости cos α от х*. 

Таким образом получим 
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И если учесть, что cos2 φ = 1 — sin2 φ, 
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когда φ выражено в градусах, то 
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Это выражение становится мнимым, если х > 1, потому что тогда при горизонтальном выстреле ракета облетит всю Землю и вернется обратно в исходный пункт (если х не больше 2; в последнем случае ракета вообще не вернется на Землю). Следовательно, здесь нет смысла определять оптимальный угол выстрела. 

Длительность полета ракеты. Приближенное значение длительности полета ракет дальнего действия можно быстро определить, если разделить длину пути на поверхности Земли на горизонтальную слагающую скорости ракеты в момент окончания работы двигателя*. 

Точное значение длительности полета определяют по второму закону Кеплера. Постоянная площадь df/dt, которую описывает радиус-вектор в секунду, известна, и отсюда следует: 

[image: image158.png]dt=

10y c0S ay

)
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cледовательно, 
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Это выражение может быть проинтегрировано, если ввести новую переменную 
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Если учесть, что 
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Глава VIII

ПОДЪЕМ РАКЕТ

Принятые обозначения 

	a — опорное ускорение. 

b — ускорение. 

c — скорость истечения газов. 

e — основание натуральных логарифмов. 

g — ускорение силы тяжести на рассматриваемой высоте. 

g0 — ускорение силы тяжести на поверхности Земли. 

h — высота над центром Земли. 

m — масса. 

m0 — начальная масса. 

m1 — конечная масса. 

mL — расход массы, обусловленный сопротивлением воздуха. 

r — радиус Земли. 

s — высота ракеты над землей. 

t — время. 

v — скорость по отношению к месту старта. 

v — оптимальная скорость по выражению (31). 

vp — параболическая скорость. 

F — наибольшее поперечное сечение ракеты. 

G — вес ракеты. 

H — высота, на которой плотность воздуха уменьшается в е раз; H как индекс относится к наибольшему абсолютному сопротивлению воздуха. 

L — сопротивление воздуха. 

M — конечная масса в предположении, что сопротивление воздуха отсутствует. 

P — реактивная сила. 

Q — сила, равная L + G. 

γ — балистический коэффициент. 

δ — угол между направлением ускорения и горизонталью. 




  

1. Вертикальный подъем ракеты с людьми 

Вертикальный подъем ракеты с людьми характерен тем, что благодаря присутствию людей опорное ускорение должно быть ограничено определенной максимально допустимой величиной. Нагрузка на поперечное сечение будет при этом достаточно значительной, так как речь идет о больших ракетах. Одновременно, согласно уравнению (31), скорость v должна быть очень большой; но так как допускаются лишь небольшие ускорения, то обычно она не может быть достигнута. Из уравнения (21) после его преобразования и интегрирования следует: 
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Желательно, чтобы большая часть топлива уходила на повышение скорости v и как можно меньше на преодоление сопротивления воздуха и силы тяжести. При вертикальном подъеме имеем: 
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На величину ∫gdt при вертикальном подъеме мы влиять не можем, так как ускорение силы тяжести g дано, а длительность полета t из-за наличия пассажиров невозможно сделать слишком короткой. Величина же ∫(L/m)dt будет тем меньшей, чем меньше L/m, т.е. чем выше нагрузка на поперечное сечение. Поэтому, хотя скорость v и не может быть достигнута, стремятся и здесь к наибольшей нагрузке на поперечное сечение. 

Аналогичные рассуждения могут быть проведены и для наклонного подъема. Резюмируя, можно сказать: чем выше нагрузка на поперечное сечение, тем относительно меньше массы расходуется на преодоление сопротивления воздуха. 

Большие ракеты могут стартовать и с поверхности моря, так как, если только отношение m/F велико, то и при большей плотности воздуха значение m/F : α, а тем самым и v0 достаточно велико. 

Модель Е стартует, следовательно, при наиболее высоком допустимом опорном ускорении. Величина α будет при этом постоянной в течение всего времени работы двигателя. 
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Если ускорение b образует с горизонталью угол δ (фиг. 29), то 

b + g sin δ = α; 

При вертикальном подъеме (фиг. 30) sin δ = 1, и мы получим: 

b = a - g        (62) 

Таким образом действительное ускорение в пределах атмосферы можно считать постоянным, а идеальное ускорение 

bx = a + L/m       (63) 

будет переменной величиной, так как ускорение ограничивается не свойствами аппарата или величиной тяги, а лишь учетом свойств человеческого организма. Если L увеличивается, то одновременно следует увеличивать и Р, для того чтобы опорное ускорение не изменилось. 

Подъем в атмосфере 

В связи с незначительным ускорением модель Е должна пройти большой путь для получения полной скорости. При этом в атмосфере ускорение силы тяжести g можно с достаточным приближением считать постоянным. В случае вертикального подъема величина b также постоянна, и мы получаем. 
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Согласно (27) 

L = Fγβv² 

Принимая во внимание (34) и (64), получим: 
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Если подставить (66) в (65), оно примет такой вид: 
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Это линейное дифференциальное уравнение относительно m и t. Отсюда следует: 
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Постоянная интегрирования С определяется из условия t = 0. Тогда С = m0, и таким образом 
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Изменение факторов, обусловливающих сопротивление воздуха, влияет лишь на подинтегральное выражение. Последнее показывает, следовательно, расход массы из-за сопротивления воздуха, т.е. характеризует влияние сопротивления на конечную массу поднятой и получившей ускорение ракеты. 

Если обозначить через mL расход массы, обусловленный сопротивлением воздуха, то из (68) получим: 
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	Здесь также входит величина 
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Это станет понятным, если учесть, что сопротивление воздуха противодействует относительно сильнее пустой ракете, чем полной, и что вся формула имеет в своей основе закон импульсов. 

Величина m0 не входит в формулу (70). Это также понятно. Расход топлива на преодоление сопротивления воздуха влияет на величину массы ракеты, но зависит лишь от величины, формы ракеты и скорости полета, а не от начальной массы и удельного веса. 

Влияние сопротивления воздуха на расход массы определится, если поделить выражение (68) на равенство 
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которое получается из (68), если пренебречь сопротивлением воздуха, т.е. если принять, что β0 или γ равны нулю. Тогда 
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Отсюда можно заключить, что m останется положительной (это значит, что ракета проникнет сквозь атмосферу) только в том случае, когда второй член правой части уравнения будет меньше единицы, т.е. когда 
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Таким образом необходимо выбирать с и m0 возможно большими, a F — возможно малым. В отношении β0 выбор вряд ли возможен, большим ракетам придется стартовать с водной поверхности, т.е. в большинстве случаев с поверхности моря. 

Как видно из формулы, уменьшение ускорения b влияет, по крайней мере в начальный момент, благоприятно на сопротивление воздуха. Этим выражается лишь то, что сопротивление воздуха тем меньше, чем медленнее летит ракета. В дальнейшем, однако, при увеличении пределов интегрирования начальное благоприятное влияние прекращается, так как, чем медленнее летит ракета, тем больше сказывается вредное действие силы тяжести. Но совершенно независимо от этого, мы будем принимать ускорение b настолько большим (не достигая наивыгоднейшей скорости), насколько это допустимо с точки зрения воздействия на человеческий организм. 

Наряду с расходом на преодоление сопротивления воздуха масса расходуется также и на преодоление силы тяжести; при вертикальном подъеме модели Е на преодоление силы тяжести расходуется больше массы, чем на преодоление сопротивления воздуха. Сопротивление воздуха в начале полета благодаря небольшой скорости полета невелико, затем оно увеличивается, под конец опять уменьшается и, наконец, перестает действовать совсем. Максимум значения сопротивления воздуха LH и можно определить, если продифференцировать L no t или, еще лучше, ln L по t [см. (66)], так как, если L имеет максимум, то и ln L будет его иметь: 
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Максимальное значение L (мы его обозначаем через LH) будет получено обычным путем. Приняв γ = const, будем иметь 
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откуда следует: 
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Полученные величины интересуют нас постольку, поскольку на этой высоте ракета с человеком претерпевает наибольший риск быть раздавленной сопротивлением воздуха. Внутреннее давление в ее резервуарах должно быть таким, чтобы выдержать действие сопротивления воздуха. Если они выдержат на этой высоте, то они выдержат на всей траектории полета*. 

Так как желательно, чтобы резервуары в ракете, работающей на водороде, находились под слабым давлением, а их стенки были возможно тонкими, то необходимо, чтобы такая ракета помещалась в герметически закрывающейся толстостенной оболочке, которая раскрывается лишь тогда, когда горючее ракеты, работающей на спирте, израсходовано и сопротивление воздуха уменьшилось. 

Для H = 7300 м и b = 30 м/сек² находим tH = 22,0 сек. и vH = 661 м/сек. Сила сопротивления воздуха составит здесь (γ принято 1/24) 

LH = 6690 кг/м² = 0,669 кг/см² 

Замедление, т.е. потерю скорости из-за сопротивления воздуха, мы найдем, если силу сопротивления L поделим на массу ракеты, или, что то же, силу сопротивления воздуха, приходящуюся на 1 см² поперечного сечения, поделим ка нагрузку на поперечное сечение и частное от деления умножим на 9,81 (нагрузка на поперечное сечение модели Е будет на этой высоте 0,925). Замедление, таким образом, равно: 
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В ближайшие секунды после этого замедление будет еще несколько большим, так как знаменатель m дроби L/m уменьшается все время, между тем как числитель L вблизи своего максимума можно с известным приближением считать постоянным. Максимум замедления будет при 
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(При конструировании необходимо следить за тем, чтобы к этому времени t было L/m ≤ g) Непосредственное вычисление этой величины настолько сложно и требует так много труда, что ее нецелесообразно здесь уточнять. В правильности формулы (76) для каждого конкретного случая можно убедиться, если составить таблицу или диаграмму относительного замедления для вертикального подъема ракеты с пассажирами. 

При подсчете выражения 
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необходимо установить зависимость γ от v, т.е. от bt. Однако сейчас об этом рано говорить, ибо пройдет еще много лет до старта модели Е, и, кроме того, точное значение γ можно будет установить лишь после подъема. 

Как показал Роте, кривая значений γ не имеет одинаковой формы для всех снарядов, и можно ожидать, что модель Е при ее габаритах и ее больших стабилизирующих поверхностях будет иметь другие коэффициенты сопротивления, чем аналогичные по форме артиллерийские снаряды. Если известен точный вид кривой сопротивления, то по ней можно построить функцию v, которая даст γ с достаточным приближением. Интерполяция должна давать особенно точное соответствие при v = 800 м/сек, потому что в этой области относительное замедление от сопротивления воздуха является наибольшим [ср. (76)]. Кроме того, необходимо стремиться, чтобы при назначении этой функции ее аналитическое выражение допускало интегрирование в элементарных функциях (если интегрирование не проводится графически, что здесь особенно желательно). 

В своих расчетах мы принимаем, что в пределах 0 — 300 м/сек и свыше 460 м/сек величина γ постоянна. Затем вводим новую переменную 
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и приводим интеграл (77) к такой форме: 
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Это выражение может быть представлено в виде 
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Здесь буквами А — G обозначены постоянные. Интеграл не берется в элементарных функциях, но легко разлагается в хорошо сходящийся степенной ряд, а для x > 1 может быть сведен к еще быстрее сходящимся интегралам 
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Действительно, 
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и дальше: 
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В интервале значений от 300 до 400 м/сек можно принять изменение значений γ по параболе третьего порядка вида H + Ix + Kx² + Lx³ для которой интегрирование выполняется аналогично приведенному Этим путем находим, что потеря скорости от сопротивления воздуха составит 
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В случае вертикального подъема модели Е необходимо, чтобы идеальная скорость vx была на 300 м/сек больше, чем в случае полета в совершенно разреженной атмосфере или при бесконечно тяжелой ракете. 

В формуле (68) было сделано предположение, что величины b и g имеют постоянные значения, но в действительности только сумма b + g = a является постоянной, в то время как 
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Однако для расчета подъема в области земной атмосферы такой точности не требуется, так как формулой (68) приходится пользоваться лишь для высот до 150 км. При больших высотах сопротивлением воздуха можно пренебречь и, следовательно, применять значительно более простые формулы. На высоте 150 км над поверхностью земли ускорение силы тяжести g = 0,95 g0. Так как сила тяжести на подъеме до этой высоты приводит к потере скорости в 100 м/сек, то, приняв g = g0. получим ошибку меньше, чем 0,5·100=5 м/сек. Если же пользоваться средним значением g, то ошибка будет исключительно мала, и, например, при gm = 0,98 g0, она станет меньше 1 м/сек. 

Совсем другое получится, если при вертикальном подъеме ракеты принимать g постоянными до того момента, когда скорость ракеты станет параболической*. Здесь ошибка может оказаться порядка 1 км/сек. В этом случае необходимо учитывать изменение силы тяжести. Задача эта решается, но результаты имеют только теоретический интерес, так как в ближайшей главе будет показано, что для ракеты с пассажирами вертикальный подъем не является наилучшим и что с наименьшей потерей энергии она пролетит, если во время работы двигателя полет ее будет совершаться параллельно воздушному океану. Так как формулы, учитывающие переменное значение g при вертикальном подъеме, достаточно сложны, можно ограничиться здесь установлением границ, в которых может колебаться величина потери скорости из-за влияния силы тяжести. 

Таким образом ставится задача о сообщении ракете параболической скорости. Делаем упрощающее предположение, что g — постоянно. Тогда и ускорение постоянно (b = a — g). 

Если обозначить через vp параболическую скорость, через r —радиус Земли и через s — путь, на котором должен работать двигатель ракеты, чтобы она получила параболическую скорость, то из формул (57), (60) и (58) получим: 
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Затем для равноускоренного движения (при постоянном b) 
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Сравнивая обе величины, получим: 
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Принимаем, что за все время работы двигателя g = g0 = 10 м/сек². Тогда из (80) получаем: 

s = 1 970 км; vp = 9 850 м/сек. 

В этом случае идеальная скорость была бы 
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Так как при достижении параболической скорости ускорение силы тяжести составит только 5,75 м/сек², то, принимая опорное ускорение 35 м/сек², получим фактическое ускорение b в последнюю секунду полета равным 29,25 м/сек². Если бы в расчетах принять это значение ускорения, то получилось бы 

vp = 10 040 м/сек 

Если же при определении потери скорости под действием силы тяжести исходить из этого малого значения g, то 
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Таким образом при опорном ускорении, равном 35 м/сек², 

12 300 м/сек < vx < 14 080 м/сек. 

При этом значение идеальной скорости лежит не в середине между этими пределами, а существенно ближе к высшему пределу (около 13 700 м/сек), так как ракета во время подъема большую часть времени находится под влиянием более сильного поля тяжести. 

При опорном ускорении 40 м/сек² получим: 

12 720 м/сек < vx < 13 630 м/сек. 

При опорном ускорении (гипотетическом) 70 м/сек² получим: 

12 300 м/сек < vx < 12 500 м/сек. 

Разницей между скоростью по отношению к центру Земли и скоростью по отношению к земной поверхности здесь пренебрегаем. 

2. Влияние сопротивления воздуха на свободный полет регистрирующих и далеко летающих ракет 

Вертикальный подъем 

Работа двигателей этих ракет, как правило, прекращается, когда они еще находятся в пределах земной атмосферы. Скорость по отношению к окружающему воздуху в момент прекращения работы двигателя обозначим через v1, а через L1 и β1 — сопротивление воздуха и давление в этой точке траектории. Через t2 — t1 сек. скорость будет v2, сопротивление воздуха L2 и давление воздуха β2. Тогда 
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Имея в виду, что в атмосфере с заметным сопротивлением воздуха v изменяется весьма мало, можно также написать: 
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Замедление из-за сопротивления воздуха составит 
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а полное замедление 

[image: image199.png]



Если v1 будет оптимальной скоростью в точке s1 то L1/m1 = g и полное замедление равно (H/v1)·g. В случае, если скорость vn будет меньше v1, то полное замедление из-за сопротивления воздуха будет соответственно меньше: 
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т.е. в vn/v1 раз меньше 

Для случая v1 = 1000 м/сек и при соответствующих других величинах получается, например, 
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(точнее 69 м/сек; разница так мала отчасти потому, что различные неточности, которые допускались, погасили друг друга). Для v1 = 10 000 м/сек отношение L1/m1 = 3 м/сек² (здесь s больше, а поэтому и H, а следовательно, и содержание водорода в воздухе больше*), полное замедление составляет 2,2 м/сек, т.е. исчезающе малую величину. 

Наклонный подъем ракеты 

В этом случае интергал ∫L/m1dt следует поделить на синус угла наклона траектории δ в момент окончания работы двигателя. Мы выбираем угол наклона траектории к горизонту в начальный момент перехода на полет по инерции по тем же соображениям, по которым мы пришли к выводу, что Q должно быть верным в начале полета. 

При повторном вступлении ракетного снаряда в область земной атмосферы расчет сопротивления воздуха следует производить так же, как и для артиллерийских снарядов, пользуясь методами балистики. 

Следует вкратце остановиться на вопросах приземления ракет дальнего действия, снабженных парашютами. (Эти расчеты непригодны для рассмотрения полета межпланетных ракет, входящих в атмосферу горизонтально со скоростью, большей круговой *.) 

Они вступают в воздушную атмосферу со скоростью 2 — 7 км/сек и под углом αopt, подсчитанным для этой скорости по формуле (0) предыдущей главы. Парашют раскрывается и ракета приземляется со скоростью ve. 

О последнем участке полета достаточно сказать несколько слов. Скорость здесь определяется тем, что сопротивление воздуха равно весу. 

По (27) получим: 

F·γ·β·ve² = m1·g      (a) 

(обозначения те же, что и в гл. V). 

На больших высотах ve благодаря меньшему сопротивлению воздуха имеет большее значение: 
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Более подробно необходимо рассмотреть участок траектории, на котором происходит торможение, причем расчеты можно значительно упростить, не принимая во внимание в первом приближении ускорение силы тяжести g. Вначале ракета ведет себя примерно так, как тело, предоставленное самому себе в мировом пространстве, и изменение скорости благодаря силе тяжести в течение этого короткого времени не имеет существенного значения по сравнению со скоростью порядка нескольких км/сек. В дальнейшем опорное ускорение становится настолько большим, что по сравнению с ним силою тяжести можно пренебречь, тем более, что в это время опорное ускорение определяется лишь сопротивлением воздуха. Только для конца периода торможения такие методы расчета теоретически недопустимы; однако эта часть траектории полета нас в дальнейших исследованиях не интересует. Кроме того, упростить расчеты можно тем, что рассматриваемый нами короткий участок будем считать прямолинейным. 

Определяем замедление: 
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Здесь β0 — плотность воздуха на поверхности земли, а остальные обозначения — те же, что и в гл. V. 

Дальше имеем [см. (34)]: 
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где 
s — отрезок прямолинейной траектории полета ракеты, продолженный до поверхности земли; 
S — расстояние, которое должна пройти ракета, чтобы сопротивление воздуха увеличилось в е раз. 

Далее, 

ds = - vdt 

Умножением равенства (с) на dt/v и с учетом (d) и (е) получим: 
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откуда после интегрирования с использованием (d) получим: 
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Здесь v0 — скорость вне атмосферы, v — скорость в исследуемой точке траектории, β1 — давление воздуха вне атмосферы (естественно, равное нулю). 

В конечном итоге получаем: 
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Если принять во внимание (с) и (е), то замедление составит 
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Значение vdv определяем из (g): 
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в то время как из (d) 
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следовательно, 

[image: image211.png]— 2
b=1v?

Frg 28—
Pip =5

my




Таким образом можно легко подсчитать b (изменение значений b см. на фиг. 36,с). 

Как только будет найдена зависимость между путем, скоростью и ускорением, вычисление остальных величин, входящих в формулы, не представит особых трудностей*. 

К сожалению, чтобы не перегружать книгу, мы не можем на этом остановиться более подробно. 

Необходимо лишь рассмотреть максимальное значение замедления, для того чтобы установить прочность строп парашюта и величину опорного ускорения, которому подвергается груз. 

Плотность воздуха, при которой опорное ускорение будет максимальным, может быть найдена, если продифференцировать b по β из (i): 

[image: image212.png]w5 ®
2SFy





Если это значение подставить в (i), то получим максимальную величину замедления 
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Интересно отметить, что F, γ и m1 не входят в выражение для bmax. 

Необходимо еще заметить, что мы приняли простой парашют, у которого (Fγ)/m1 остается постоянным. Кривая значений b будет, однако, совершенно иной, если снабдить парашют предохранительными клапанами, которые откроются, когда разность давлений между внешней и внутренней сторонами будет слишком большой (см. фиг. 36,b). 

Согласно гл. V, S = H cosecα, если через α обозначить угол между траекторией и горизонтом. Для регистрирующей ракеты, поднимающейся, например, вертикально вверх, α = 90° 

и 
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что при v1 = 1ООО м/сёк составит 25,8 м/сек², или 2,6 ускорений силы тяжести. 

Ракеты дальнего действия лучше всего поднимаются вверх под углом, определяемым по формуле (о) гл. VII. Само собой понятно, что под этим же углом они возвращаются опять в атмосферу. Из формулы (о) гл. VII следует 
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где х определяется из формулы (а) гл. VII: 
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Тогда 
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Для дальности полета 1000 км v1 = 3160 м/сек и bmax составит 18 ускорений силы тяжести; для дальности 2000 км bmax будет больше примерно в 2 раза, т.е. составит 36 ускорений силы тяжести. 

Для того чтобы определить наибольшее bx, которое может наступить в наиболее неблагоприятных условиях, а также соответствующие ему величины дальности полета и конечной скорости, необходимо в формуле (n) продифференцировать b по x. Подсчет намеченных здесь экстремальных значений легче провести, если дифференцировать не саму величину b, а ее логарифм ln b. 

Для 
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получим 

x = 0,74926 

Соответственно конечная скорость составит по формуле (а) гл. VII v1 = 6830 м/сек и дальность полета — 8150 км. Замедление достигнет при этом 53,5 ускорения силы тяжести. 

Ракета весом 50 кг нагрузит в этом случае стропы парашюта силой 50·53,5 = 2675 кг. 

При этом необходимо принять во внимание, что при помощи упомянутых уже выше парашютных клапанов возможно снизить максимальную величину опорного ускорения до четверти подсчитанного здесь значения. 

Принцип действия парашютных клапанов заключается в следующем. Парашют не допускает, чтобы сопротивление воздуха было больше, чем, например, b2m1. Как только оно начинает превышать эту величину, воздух открывает клапаны парашюта и частично проходит через них так, что сила торможения этим соответственно уменьшается. Таким образом торможение остается так долго постоянным и равным b2, пока вследствие продолжающегося уменьшения скорости получится, что 

[image: image219.png]Fw

V<
b,




Это может наступить, если скорость уменьшилась, например, до v3. Пока работают клапаны парашюта, скорость благодаря постоянному замедлению равна 

v = v2 - b2t        (o) 

Путь, пройденный ракетой за время действия клапанов, 
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и соответственно плотность воздуха составит 
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Значение β2 может быть получено из формулы (i) графическим путем или подбором, так как остальные величины входящие в формулу, даны. Если получено значение β2 можно вычислить v2 
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Вообразим себе ракету с простым парашютом. Пусть массы реальной и воображаемой ракет будут одинаковыми и парашют реальной ракеты будет при закрытых клапанах иметь ту же тормозящую силу, что и парашют воображаемой ракеты. И, наконец, пусть эта воображаемая ракета летит возле реальной с той же скоростью. Сопротивление воздуха для воображаемой ракеты составит 

L1 = Fγβv² 

После некоторых преобразований, принимая во внимание формулу (q), получим: 
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или при учете формулы (r) 
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Точка, где клапаны опять закроются, может быть определена, исходя из того, что здесь Li должно быть равно реальному сопротивлению воздуха. 

Таким образом в этом месте 

[image: image225.png]



Эта точка может быть лучше всего найдена графически. Положим, хотя бы 
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достроим кривую 
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и на кривой найдем место, где z = l. 

Известный интерес представляет также вопрос о том, когда эти клапаны при определенной скорости и определенном, еще допускаемом максимальном замедлении b2 используются наиболее эффективно. Это будет, очевидно, тогда, когда Li достигнет максимума по сравнению с наивысшим допускаемым cопротивлением воздуха. 

Из формулы (t) следует: 
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Это выражение, очевидно, будет равно нулю, если 

y = v² = 2·b2·S 

После того как скорость достигнет значения v3, клапаны закроются и парашют будет опять действовать, как обычная Конструкция. В дальнейших расчетах будем соответственно исходить из формулы (f), принимая для начальных значений скорости и давления воздуха величины v3 и β3. 

Тогда 
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3. О полете реактивных самолетов в атмосфере 

Под реактивными самолетами мы понимаем самолеты, которые вместо воздушных винтов снабжены реактивными двигателями. Как было указано в гл. VII, 

P = R + Q       (84) 

где Р — суммарная реактивная сила, Q — сила, требующаяся для поддержания самолета и для преодоления сопротивления воздуха, R — сила, придающая самолету ускорение. Q может быть определено из формул (26) и (27): 
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где k — отношение лобового сопротивления к подъемной силе*; δ — угол подъема траектории относительно горизонта. 

Формулы для подъема ракеты с оптимальной скоростью были приведены нами в гл. V и там же было показано, что ракета используется наилучшим образом, если поднимается вертикально. Но, как будет показано в последующих главах, некоторые обстоятельства могут привести к тому, что при наклонном подъеме все же будет экономиться топливо. 

Вследствие действия опорного ускорения на организм человека самолеты с людьми не смогут лететь с оптимальной скоростью и потери на преодоление сопротивления воздуха и силы тяжести будут всегда наименьшими при вертикальном подъеме. Если принять δ ≠ 90°, то 
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При этом мы еще не учли потерь на трение о несущие поверхности, которых нет у обычных ракет. Таким образом можно притти к выводу, что наклонный полет ракеты с несущими поверхностями не сможет облегчить задачу проникновения в межпланетное пространство. 

При спуске несущие поверхности могут значительно увеличить дальность. Если, например, ракета дальнего действия без них спускается под углом 45° со скоростью 2 км/сек, то, согласно гл. VII, она пройдет расстояние 400 км. Если же эта ракета летит горизонтально и спуск происходит с высоты 50 км, причем она снабжена несущими поверхностями, то дальность, достигает 1350 км (подробнее об этом см. гл. XV). 

4. Наклонный подъем модели Е по прямой 

Представим себе ракету для межпланетных путешествий-(см. фиг. 13, 29 и 44), которая поднимается по прямой, наклоненной под углом α к горизонту. Ось ракеты должна при этом быть направлена несколько более круто, с тем чтобы тяга и аэродинамическая подъемная сила уравновесили силу тяжести; в противном случае направление полета будет постепенно изменяться. 

В безвоздушном пространстве ось ракеты должна была быг образовать сравнительно большой угол с направлением полета,, а в нижних слоях атмосферы благодаря возникающей аэродинамической подъемной силе этот угол может быть значительно меньшим. Пусть угол между осью и горизонтом равен β. 

Как известно 

Q = L + gm·sin β 

Из аналогии с выводами формул (61)—(68) следует: 
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В данном случае имеем* 

b + g·sin β = α;    L = F·γ·β·v² 

Если обозначить через y высоту над поверхностью земли и чеоез s — пройденный путь, то получим: 
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Из этих выражений следует: 
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Интересно, что при наклонном подъеме, если только он происходит по прямой, сопротивление воздуха достигает наибольшего значения на высоте Н км, в то время как относительное замедление достигает высшего значения на высоте, большей на 3—5 км. 

Если же ракета поднимается по кривой, то, пользуясь формулой (96), следует составить уравнение 
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После интегрирования этого уравнения получим: 
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При вычислении интеграла необходимо, конечно, выразить v, t и y через заданный аргумент. 

Глава IX

ЭНЕРГЕТИЧЕСКИЕ УСЛОВИЯ

Принятые обозначения 

	A — суммарная термохимическая энергия горючего. 

B — обозначение энергии при неправильных предположениях. 

K — обозначение энергии при правильных предположениях. 

E — кинетическая энергия пустой ракеты. 

c — скорость истечения газов. 

m, m1 — масса ракеты. 

v — скорость. 

vx — идеальная скорость. 

x — отношение скоростей v/c или vx/c. 


Эта глава состоит из отдельных и мало связанных частей. 

  



1. Импульс и работа 

Применение энергетических законов в ракетной технике может привести к своеобразным неожиданностям. Нельзя сказать, чтобы в мировом пространстве не удовлетворялся закон сохранения энергии, - нет, он действует, но так как во вселенной нет абсолютного покоя, то нельзя говорить просто о движении или энергии движения. Необходимо в каждом отдельном случае указывать, по отношению к какой фиксированной точке имеет рассматриваемое тело приписываемую ему энергию движения. 

О потенциальной энергии материальных систем тоже нельзя говорить безотносительно. 

В мировом пространстве, безусловно, действует закон сохранения центра тяжести (естественно в пределах классической механики) безотносительно к действительному движению системы. 

Закон сохранения центра тяжести может быть выведен из закона сохранения энергии. 

Если система из двух масс m и dm не находится в движении, а между этими массами действует сила, которая придает массе m скорость dv и массе dm — скорость с, то работа, которая выполняется этой силой, будет 
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Если же эту систему m и dm рассматривать относительно системы координат, движущейся по отношению к массам m и dm прямолинейно и равномерно со скоростью v, то после действия силы масса m будет обладать скоростью v + dv, a масса dm — скоростью v + с (если рассматривать с как относительную величину и придать ей отрицательное значение). Тогда работа, выполняемая силой, составит: 
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или 
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Из законов сохранения энергии и относительности движения следует, что абсолютная величина работы, совершаемая силой, не должна зависеть от величины v. Другими словами, 

A1 = A2 

откуда следует 

A2 - A1 = 0 

и по (101) и (103) получим: 
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Относительно системы, обладающей скоростью v = 0, масса m получает приращение энергии ½ m(dv)². Относительно движущейся системы приращение энергии составит 
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Это значительно больше. Все же сумма энергии во вселенной при этом не увеличивается, так как масса dm относительно этой системы лишается работы cdm. 

До сих пор, как мы видели, речь шла, по существу, о простых определениях. Совершенно иное будет, если иметь дело с телом, которое движется между различными системами. Это станет ясным из последующих рассуждений. 
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Пусть астероид летит вокруг Солнца на расстоянии 900 радиусов орбиты Земли. Тогда по законам астрономии его скорость составит 1 км/сек, а время кругового полета 27 000 лет. Пусть на этом астероиде находится водитель ракеты (способный жить исключительно долго), который хочет попасть на неподвижную звезду, находящуюся на расстоянии 1015 км (это примерно равно расстоянию до Регула в созвездии Льва). Пусть неподвижная звезда не имеет движения относительно Солнца и лежит в плоскости орбиты астероида, а астероид находится в точке А' (фиг. 31) между Солнцем и неподвижной звездой (A дает направление к звезде). Пусть также топливо ракеты может сообщить последней идеальную скорость 6 км/сек. Параболическая скорость относительно Солнца составляет здесь р = 1,4 км/сек. В настоящей главе будет показано, что этой величиной в расчетах можно пренебречь, как и параболической скоростью по отношению к астероиду. Возникает вопрос: каким образом обеспечить наиболее быстрое попадание ракеты на звезду? 

Оптимальным будет случай, если ракета полетит через несколько сот лет от рассматриваемого момента времени со скоростью, направленной почти против скорости астероида и несколько меньшей последней. При этом ракета использует часть топлива, соответствующую разгону до 1 км/сек, и станет описывать около Солнца эллипс, который доведет ее до границы короны Солнца. В перигелии (т.е. в точке траектории, наиболее близкой к Солнцу) ракета будет иметь скорость 500 км/сек. Если на этом участке пути водитель включит двигатель, то ракета полетит по траектории D'D к неподвижной звезде с суммарной гиперболической скоростью 505 км/сек. Скорость 500 км/сек соответствует кинетической энергии, которая затрачивается для того, чтобы вернуть ракету к траектории движения астероида. Для этого, очевидно, нужна энергия ½m500². Если скорость, соответствующую избыточной энергии, обозначить через х, то 
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откуда х = 70,9 км/сек. 

С этой скоростью наша ракета попадет на звезду через 470 000 лет, что составляет всего лишь 1/10 ÷ 1/12 времени, которое получится, если заставить ракету стартовать на звезду без приближения к Солнцу (по линии АА' или СС на фиг. 31). 

Наиболее примечательно то, что кинетическая энергия ракеты при скорости х = 70,9 км/сек получается как бы больше суммарной энергии имевшегося топлива. Но это все же не совсем так. Горючее наряду со своей термохимической энергией обладало и энергией положения, так как оно было удалено от Солнца. 

При движении по направлению к Солнцу эта энергия топлива превращается в кинетическую, которая затем в значительной степени уменьшается скоростью истечения продуктов сгорания. Газы, которые истекают из сопел ракеты, хотя и летят от Солнца, но не достигают траектории астероида. Эта потерянная газами энергия и передается движущейся ракете. 

В случае полета ракеты с работающим двигателем мы будем иметь дело с двумя различными системами отсчета. Газы получают скорость с относительно ракеты, но сама ракета имеет некоторую скорость относительно Земли. 

Часто в работах по теории ракетных полетов ошибочно считают, что если скорость истечения газов равна с м/сек, то кинетическая энергия частицы dm отброшенной массы составит 

dA = 1/2 c²dm 

(Это правильно относительно ракеты, но не относительно Земли.) 

Благодаря вылету частицы dm скорость ракеты повышается до v + dv, и кинетическая энергия увеличивается на 

dB = mvdv 

Это также правильно, но только относительно Земли. Сравнивая выражения для dA и dB, получают 

1/2 c²dm = mvdv 

или 
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после интегрирования 
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В результате получаются огромные величины. При v = 4 с, например, 
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Понятно, что, получив такие результаты, эти ученые считают полет ракет в межпланетном пространстве неосуществимым. 

Аналогично этому получается и другая ошибка. Пусть единица массы горючего имеет термохимическую энергию В; при сгорании массы топлива dm кинетическая энергия оставшейся массы ракеты m получит приращение не больше чем Bdm. Если принять, что 

mvdv < Bdm 

то мы придем к выражению 
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В действительности же независимо от состояния ракеты для взаимного ускорения масс m и dm, как уже было сказано выше, остаются действительными как положение о постоянстве скорости истечения, так и принцип сохранения центра тяжести. Это приводит нас к формуле (6). 

В случаях, когда полеты рассматриваются с точки зрения энергетических зависимостей, необходимо всегда помнить, что горючее быстролетящей ракеты содержит не только термохимическую энергию, но и значительную кинетическую, которая расходуется при отбросе продуктов сгорания. Если, например, химическая часть энергии В, переходящей в движение газов, составляет 1/2c²dm, то горючее при истекании газов теряет не только энергию 1/2c²dm, но также и 

1/2dm [v² - (v - c)²] 

Понятие энергии является для наших целей слишком общим и потому ничего не говорящим. Если ракета летит в пространстве, то при расчетах мы получаем равенство из пяти различных количеств энергий. Пусть, например, энергия движения ракеты перед отбросом определенного количества газов составляет E1, энергия после отброса — Е3, химическая энергия этого количества газа — Е2, кинетическая энергия вылетающих газов относительно Земли (но не относительно ракеты) — Е4 и< тепло, которое еще содержит газ, — E5. 

По закону сохранения энергии мы получаем, что 

E1 + E2 = E3 + E4 + E5 

Но величина каждой составляющей не может быть получена из закона сохранения энергии. 

Закон сохранения энергии можно применить только в случае движения весьма малого тела в гравитационном поле весьма большой массы. При этом предполагается, что тело может свободно перемещаться под действием силы тяжести. 

Пусть, например, система — ракета плюс Земля — перед стартом ракеты будет считаться неподвижной. Примем также, что масса земли М получает в момент старта ракеты благодаря толчку пороховых газов скорость V, ракета же имеет массу m и в момент старта получает скорость v. Очевидно, что 

MV = mv.         (103)* 

При этом кинетическая энергия земли 

А = 1/2MV²,         (104)* 

а кинетическая энергия ракеты 

a = 1/2mv²,         (105)* 

А:а = V:v = m:M.         (106) 

Так как m с М, то величиной а можно фактически пренебречь по сравнению с А. Точно так же обстоит дело, если рассматривать свободное движение ракеты в поле земного тяготения. Здесь надо лишь ввести вместо тяги действие силы тяжести. При значительной массе ракеты (порядка массы Земли) этого нельзя, конечно, делать. 
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Закон сохранения энергии становится недостаточным также, если мы желаем рассчитать полет ракеты между двумя планетами. Между Землей и Марсом, например, ракетный корабль мог бы описать эллипс Кеплера только в том случае, если бы можно было пренебречь влиянием притяжения Земли. Однако вначале при старте ракета опережает Землю, так как она в этот момент обладает относительно Солнца большей угловой скоростью, чем Земля (фиг. 32). Однако позже ее угловая скорость становится меньше угловой скорости Земли, так что Земля еще раз проходит мимо ракеты. В результате этого образуется составляющая скорости около 300 м/сек, энергия которой обусловливается движением Земли вокруг Солнца. Этого нарушения движения вполне достаточно для того, чтобы не попасть на Марс. 

Вопрос о коэффициенте полезного действия ракетного двигателя является весьма условным. При хорошей конструкции двигателей и правильном подборе топлива термохимическую энергию топлива можно использовать на 50—7О%. 

Однако этого недостаточно,— важно, чтобы эта энергия использовалась ракетой. Пока ракета неподвижна, полезное использование энергии топлива равно нулю, так как вся его энергия идет на отбрасывание газов. Чем больше скорость передвижения ракеты, тем меньше скорость газов после истечения. Когда v = c, использование энергии газов происходит наилучшим образом, так как в этом случае они как бы останавливаются позади ракеты, и содержащаяся в них энергия целиком сообщается ракете. При еще большей скорости движения, превышающей скорость истечения газов, их работа, отнесенная к единице массы, увеличивается. В этом случае, однако, надо иметь в виду, что это происходит только потому, что топливу предварительно была сообщена такая высокая скорость. На это, конечно, была затрачена энергия. Мы не можем получить ее назад в полном объеме, так как истекающие газы сохраняют после выхода из сопла еще некоторую скорость, направленную в ту же сторону, что и движение ракеты; таким образом часть энергии топлива двигателя теряется в виде кинетической энергии истекающих газов. Следовательно, при больших скоростях опять получается некоторое снижение значения к. п. д. 

Из термохимической энергии горючего в кинетическую энергию единицы массы превращается доля K1 = 1/2c² (K1 здесь вычисляется, конечно, по отношению к ракете). Кинетическая энергия относительно Земли, заключавшаяся в единице массы топлива до его сгорания, составляет K2 = 1/2v². Поэтому общая энергия, заключенная в единице массы топлива, относительно Земли равна: 

K3 = K1 + K2 = 1/2 (v² + c²) 

При этом тепловая энергия, которая не переходит в движение, во внимание не принимается; эта часть энергии нас здесь не интересует. 

Энергия, которая еще содержится в единице массы-топли ва после истечения, составляет (разумеется, без теплоты, которая уносится газами) 

K4 = 1/2 (|v| - |c|)² 

Поэтому в ракете используется энергия 

K5 = K3 - K4 = 1/2 [v² + c² - (|v| - |c|)²] = |v · c| 

До сих пор мы рассматривали вопрос лишь об абсолютных значениях энергии; знак ее мы найдем, заметив, что увеличение энергии может иметь место лишь тогда, когда v и с направлены противоположно друг к другу, ибо, когда v и с направлены одинаково, т.е. когда истечение газов направлено вперед, то ракета испытывает торможение; при этом она теряет энергию. Мы должны, таким образом, считать 

K5 = - v · c         (107) 
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Графическое изменение этой функции показано на фиг. 33. При постоянном с график представляет собой прямую линию; K5 становится само по себе неограниченно большим в том случае, если скорость приобретает достаточно большие значения. Пунктирная линия на фиг. 33 соответствует термохимической энергии единицы массы горючего, которая должна быть превращена в энергию движения. Из графика видно, таким образом, на сколько больше энергии может выделить 1 кг горючего при значительной скорости. 

Обозначим через у ту часть суммарной кинетической и термохимической энергии горючего, которая в данный момент используется в ракете. Чтобы определить эту величину, мы должны K5 оазделить на K3. Тогда получим: 
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или, если положить - v/c = x 
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Эта зависимость показана на фиг. 34. Мы видим, таким образом, что при v = — с использование горючего относительно (но не абсолютно) наилучшее. 

Но важнее решить вопрос о том, какая часть общей энергии израсходованного горючего проявляется в виде кинетической энергии конечной массы ракеты и какая часть энергии уносится истекающими газами. На этот вопрос невозможно дать определенный ответ. Рассмотрим ракету, летящую в безвоздушном пространстве, свободном от сил тяжести, и выберем координатную систему таким образом, чтобы перед пуском двигателя ракета была неподвижна относительно этой координатной системы. Если А есть общая энергия горючего, допускающая превращение в энергию движения газов (т.е. не расходуемая для нагрева газов), а Е — кинетическая энергия ракеты, соответствующая скорости v (v здесь, таким образом, представляет собой идеальную скорость), то, согласно (6)*, 
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Отсюда следует, что 

[image: image250.png]1 v\2
LA 2
r__ 2™ ()

(109)

1 :
< mE — e




Обозначим отношения E/A через у и - v/c через х. Тогда, рассматривая только область положительных х, из уравнения 
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непосредственно найдем, что с возрастанием х (если считать с постоянной, то это равносильно возрастанию v) y должно стремиться к нулю, так как знаменатель возрастает гораздо быстрее числителя. Применяя метод раскрытия неопределенностей, можно убедиться в том, что при x (или v), равном нулю, y также равен нулю. 
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Фиг. 35 показывает форму кривой для уравнения (109а). Максимум можно получить дифференцированием, которое дает 
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Для xopt числитель должен равняться нулю. Следовательно, 
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Отсюда можно вычислить xopt ≈ 1,593. Таким образом видно, что между кинетической энергией по окончании действия тяги и энергией топлива устанавливается наиболее благоприятное соотношение при v = 1,593 · с. В этом случае m0 = 4,94m1, а расход горючего составляет m0 — m1 = 3,94m1. При этом из термохимической энергии топлива в кинетическую переходит следующая доля: 
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Ракета же в конце концов имеет энергию движения 
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Следовательно, E/A = 64,7%. Большего к.п.д. относительно места старта при постоянной скорости истечения ракета не может иметь даже в том случае, если бы двигатель ее имел к.п.д., равный 100%. Если считать, что кинетическая энергия истекающих газов составляет максимум 70% химической энергии топлива, то мы найдем, что в ракете при постоянной скорости истечения и при самых благоприятных предпосылках в энергию движения конечной массы может превратиться лишь, половина энергии топлива. 

Отношение E/A улучшается, когда с переменно и возрастает одновременно с v; лучше всего, когда в течение длительного времени с = v, т. е. когда истекающие газы за ракетой находятся в состоянии покоя. 

Тогда, естественно, вся полученная кинетическая энергия используется ракетой, и теряется лишь та часть энергии, которая идет на нагревание газов, а также та часть энергии, которая понадобилась для того, чтобы поднять горючее на высоту, на которой оно в данный момент находится. При вертикальном подъеме позади ракеты в этом благоприятном случае должен .образоваться высокий столб газов, и, конечно, на его образование затрачивается известная работа, как и на возведение всякой другой высокой колонны. Мы вскоре увидим, что эта работа сравнительно велика. Правда, условие v = c может выполняться, лишь начиная с некоторого минимального значения скорости до скорости полета, равной наибольшей возможной скорости истечения. Для указанного вида движения справедливы следующие формулы: 
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Таким образом в этом случае масса обратно пропорциональна скорости. Если скорость полета ракеты немного отличается от скорости истечения газов, то потеря энергии сравнительно невелика, так как она возрастает лщнь пропорционально разности квадратов. Когда, например, v = c/2, то с газами уносится лишь 1/2dm · c²/4 энергии, тогда как энергия самой ракеты возрастает на 
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Эта величина, таким образом, вчетверо больше кинетической энергии истекающих газов. 

То обстоятельство, что работа ракеты протекает наиболее рационально при скоростях полета, близких к скорости истечения газов, способствует отчасти тому, что применение спирта в качестве горючего целесообразнее для ракет с меньшими скоростями, т. е. для полетов в нижних слоях атмосферы, а применение водорода — для ракет с более высокими скоростями. Хотя жидкий водород стбит теперь в пять раз дороже спирта, применение его в высотных ракетах все же дешевле, так как при этом имеется лучшее использование горючего. На более значительных высотах к. п. д. водородной ракеты опять ухудшается. В будущем придется заняться исследованием возможности увеличения скорости истечения продуктов сгорания при помощи электрических установок. За основу все же можно будет, вероятно, принять водородные и спиртовые ракеты, так как они могут лучше, чем другие теплосиловые двигатели, реализовать сообщаемую им термохимическую энергию до скорости 7000 м/сек. 

2. Проблема синэргии 

Принятые обозначения 

	a — опорное ускорение. 

b — ускорение. 

c — скорость истечения газов. 

g — ускорение силы тяжести. 

g0 — ускорение силы тяжести на земной поверхности. 

m — масса Земли. 

p — параболическая скорость. 

r — расстояние от центра Земли. 

r0 — радиус Земли. 

t — время. 

v — скорость. 

vX — идеальная скорость. 

A — работа, производимая ракетой. 

E — энергия. 

P — тяга. 

α — угол между направлением полета и осью ракеты. 

β — угол между горизонталью и направлением полета. 

φ — угол между радиусом-вектором и избранным неподвижным направлением. 




Все другие обозначения в формулах относятся только к разделам, в которых они приводятся. 

Слово «син» означает по-гречески «совместный», а «эргон» — действие или работу. Таким образом слову «синэргия» можно придать значение правильной совместной работы. Это слово мы выбрали для обозначения комплекса всех тех исследований, которые относятся к вопросу о том, как при заданной скорости истечения сообщить ракете максимально большое количество кинетической энергии, а газам — возможно меньшее количество этой энергии. (Таким образом исследования самой двигательной установки и предпосылок для создания больших скоростей истечения к нашей теме не относятся.) 

Если направление тяги составляет с направлением полета ракеты угол α, то составляющая силы тяги в направлении, полета будет равна 

Р cos α 

Как известно, лишь одна эта составляющая служит для увеличения энергии движущегося тела, тогда как другая составляющая (Р sin α) меняет лишь направление движения. 

За малый промежуток времени dt ракета пройдет расстояние vdt и совершит работу, равную виртуальному приращению энергии (мы называем ее виртуальной, так как пренебрегаем сопротивлением воздуха), 

dA = P cos a · vdt.         (111) 

Расход массы dm, согласно (7), 
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Разделив dA на dm, получим соотношение между полученным приращением энергии и израсходованной массой. Это соотношение выражается так 
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1. Множитель с в этой формуле просто показывает, что при истечении одного и того же количества продуктов сгорания ракета приобретает тем большую энергию, чем больше скорость истечения*. 

2. Наличие множителя v представляет большой интерес, так как оно показывает, что приращение энергии при прочих равных условиях тем больше, чем быстрее летит ракета. Отсюда возникает требование: следует стремиться к обеспечению возможно более высоких скоростей полета ракеты при работе двигателя. 

Покажем на некоторых примерах, что это означает. 

а) С точки зрения закона сохранения энергии нет никакой разницы в том, вывбдится ли данное тело из сферы притяжения Земли в течение нескольких лет или ему сообщается скорость, которая уносит его за пределы земного тяготения в течение нескольких минут. Как в том, так и в другом случае каждому килограмму массы тела необходимо сообщить 6 370 000 кем энергии. Если ракета поднимается с постоянной скоростью или небольшим ускорением и использует силу тяги лишь для того, чтобы противодействовать силе тяжести, то ракета расходует несравненно больше горючего, чем в том случае, когда ей сразу сообщается скорость, с которой она движется дальше, не расходуя больше горючего. Для того чтобы достичь той же высоты, ракета в последнем случае должна по прекращении действия тяги обладать большей скоростью, так как она находится ближе к Земле. Более высокой скоростью эта ракета, конечно, уже обладала достаточно продолжительное время в течение разгона, и за это время продукты сгорания увеличивали энергию ракеты больше, чем в случае медленного подъема. 

В этом месте можно было бы, впрочем, указать еще на то, что, кроме дифференциальной формулы (112), существует еще интегральная формула, которая дает нам возможность применить закон сохранения энергии к проблеме движения ракеты. При этом речь идет об энергии, которая сообщается лишь конечной массе ракеты. 

Пусть m1 масса ракеты по окончании работы двигателя и b - идеальное ускорение ракеты. Тогда из полной тяги на массу m1 приходится доля, равная m1b; остальная часть расходуется на ускорение топлива, которое впоследствии отбрасывается. В течение малого промежутка времени dt конечная масса получает прирост энергии m1vbdt, так что в конце работы двигателя ракета имеет кинетическую энергию m1∫bvdt. Отсюда видно, что мы должны знать значение b или, по меньшей мере, отношение m/m1 и фактическую тягу. 

b) Далее, из требования большой скорости полета во время работы двигателя вытекает требование пологих траекторий во время разгона. Выгодность наклонных траекторий можно уяснить себе и без формулы (112), если принять во внимание, что при вертикальном подъеме сила тяжести направлена пробив ускорения ракеты, в то время как при наклонном подъеме эта сила уменьшает ускорение только на величину g sin α (см. фиг. 29). Естественно, что это условие в известном смысле противоречит требованию отвесного прохождения атмосферы, поэтому к разъяснению поднятого вопроса нам еще придется вернуться. 

c) Исходя из условия полета с большой скоростью во время работы двигателя, желательно использовать вращение Земли, т.е. направить ракету по наклонной траектории к востоку. Если, например, ракета поднимается с экватора, то в результате вращения Земли она уже обладает скоростью в 460 м/сек. При прочих равных условиях ракета достигнет большей скорости, если сила тяги будет действовать в том же направлении. 

d) Из условия высокой скорости во время работы двигателя следует требование, которое мы могли бы назвать «сложением толчков» (импульсов). В качестве примера укажем на описание путешествия на Марс в книге Гомана* «Достижимость небесных тел». 

Межпланетный корабль поднимается утром навстречу Солнцу со скоростью, близкой к параболической, на высоту 800 000 км. Подъем этот длится около 15 дней, причем корабль практически выходит из сферы земного тяготения. Хотя Марс отстоит от Солнца дальше, чем Земля, но Гоман стоит за подъем в направлении к Солнцу, для того чтобы водитель ракеты мог видеть перед собой Землю, освещенную полным светом. Здесь мы не можем согласиться с Гоманом. По нашему мнению, по меньшей мере столь же легко и надежно опреде-лять местонахождение ракеты, если Земля будет видна в виде серпа. Вследствие прозрачности межпланетного пространства та. кие определения не могут быть невозможными, а, наоборот, при отсутствии ослепляющих лучей они должны быть еще надежнее, в особенности если ракета летит в области полной земной тени. В этом случае Земля была бы видна либо как темный диск на фоне зодиакального света, либо как диск, освещенный лунным светом, несколько более светлый, чем задний план. Местонахождение ракеты можно было бы легко определить и в том случае, если бы она находилась уже так далеко, что земная атмосфера казалась бы лишь светлой каймой. Если далее, по Гоману, ракета на высоте 800 000 км почти неподвижна относительно Земли, то относительно Солнца она обладает скоростью Земли, т.е. скоростью, равной 29,7 км/сек. Ракета, обладающая такой скоростью, может длительное время вращаться вокруг Солнца, и притом с тем же периодом и на таком же расстоянии, что и Земля. Упомянутым расстоянием 800 000 км здесь можно пренебречь. Для того же, чтобы покрыть расстояние, отделяющее Марс от Солнца, нужен новый импульс. По расчетам Гомана, этот импульс будет минимальным, если он будет сообщен в направлении движения ракеты и будет достаточно велик для того, чтобы она в результате прироста скорости стала описывать эллипс, подобно комете. Поэтому Гоман и говорит о «кометном рейсе», где перигелий соприкасается с орбитой Земли, а афелий — с орбитой Марса (см. фиг. 32). Этот импульс должен увеличить скорость на 3 км/сек. Для выполнения такого маршрута нужно, естественно, выбрать такой момент времени, когда ракета действительно может встретиться с Марсом, а не только достичь математической линии — орбиты Марса. 

Кроме того, чтобы получить дополнительно скорость vX = 320 м/сек, необходимую для компенсации возмущения траектории, ракета должна израсходовать еще часть топлива. Таким образом, по Гоману, полет происходит так. Сперва дается первый импульс, сообщающий ракете скорость vX от 12 до 14 км/сек; затем через 15 суток — второй импульс, добавляющий скорость vX = 3000 м/сек, и далее на протяжении маршрута следуют еще несколько меньших по величине импульсов, сообщающих суммарную скорость vX = 320 м/сек. В общей сложности горючего должно быть достаточно для сообщения скорости vX, равной 15 320 — 17 320 м/сек. 

Мы не отрицаем, что это ясное и простое изложение в сочетании с изящными и легко доступными пониманию расчетами делает работу Гомана весьма ценной (особенно для диллетантов). Опытный же водитель ракеты никогда не будет трижды подряд давать газ для сообщения сравнительно небольших скоростей. Наоборот, он постарался бы достигнуть цели путем однократного импульса, но с сообщением большой скорости. 

Действительно, пусть р означает параболическую скорость ракеты на той высоте, где работа двигателя прекращается, и пусть ракета движется далее с гиперболической скоростью v1. Тогда за пределами действия поля земного тяготения ракета cохранит еще скорость 
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Как известно, между кинетической энергией ЕP, требующейся для преодоления поля земного, тяготения, и параболической скоростью существует соотношение 
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По преодолении силы земного притяжения ракета будет еще обладать кинетической энергией Е2, для которой, естественно, должно быть справедливо равенство 
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откуда и следует формула (ИЗ). 

Выигрышная сторона такого способа полета выражается в том, что 
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Одновременно имеем здесь важный закон межпланетных полетов. 

Значения скоростей, получающиеся в результате всех энергетических воздействий, для случая свободного движения ракеты суммируются по теореме Пифагора. Действительно, если начальная скорость ракеты v1 то ее начальная энергия 
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Второе энергетическое воздействие ±Е2, которое сообщило покоящемуся телу скорость v2, равно 
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Третье и четвертое воздействия дадут 
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Тогда остаточная энергия, очевидно, будет 
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а остаточная скорость ракеты vr, определится из соотношения 
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Из выражений (114) — (119) следует: 
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Последнее равенство справедливо лишь для энергетических воздействий, не зависящих от движения тела, на которое они влияют, например, для работы, необходимой для переноса тела из одного поля тяготения в другое, и т.д. 

Аналогичным образом можно рассмотреть и скорость возмущения траектории. Если эту скорость обозначить через х, то мы направим ракету несколько иначе и выберем v так, чтобы 
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Конечно, это не совсем точно для х, так как мы имеем дело с задачей о трех телах, решать которую только на основании закона сохранения энергии можно лишь весьма условно. Ведь возмущение траектории ракеты зависит и от ее скорости. В действительности vt должно быть на 100 м/сек больше, чем при отсутствии возмущения, но не на 320 м/сек, как это принимает Гоман. 

Выгода от «сложения толчков» будет для нас ясна, если обратить внимание на то, что 
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Тогда при vX = 12 км/сек это даст 12 470 м/сек, а при vX = 14 км/сек соответственно 14 470 м/сек, т.е. на 2 850 м/сек меньше, чем считает необходимым Гоман. 

е) Условия а), Ь) и с) можно охарактеризовать следующим выводом: во время работы двигателя ракета должна оставаться возможно ниже*. Тогда большая часть энергии превращается в кинетическую, и ракета приобретает большую скорость. 

3. В формуле (112) фигурирует еще множитель cos α. Отсюда сюда следует, что dA/dm принимает максимальное значение, когда α = 0*. Если бы ракета поднималась отвесно по отношению к центру Земли, она описала бы прямую. Когда же она движется наклонно, то ее траектория в любой рассматриваемой точке образует с горизонталью угол δ. Если к тому же импульс действует в направлении движения ракеты, то к ускорению, вызванному тягой, добавится еще слагающая ускорения силы тяжести 

g cos δ 

действующая перпендикулярно к направлению движения. Эта последняя и обусловливает искривление траектории. 
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Фиг. 36. Изменение величины опорного ускорения при возвращении ракеты с парашютом в атмосферу Земли.

	По ординате отложены значения опорного ускорения, а по абсциссе — монотонная функция времени, не описанная более подробно в этой книге. 
а — сплошная кривая показывает изменение опорного ускорения в случае, если ракета снабжена сильно тормозящим парашютом; пунктирная кривая показывает то же, но при очень слабо тормозящем парашюте; ход кривых в обоих случаях один и тот же, но в одном случае процесс торможения наступает позже. 
б — изменение величины опорного ускорения в случае, если ракета снабжена обычным парашютом (пунктирная кривая) и парашютом с клапанами (сплошная кривая); при открытии клапанов сопротивление воздуха уменьшается на 44%; максимальное опорное ускорение равно здесь лишь 56% опорного ускорения при применении обычного парашюта.
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Описываемые таким образом кривые мы назвали «ракетными линиями», потому что ракета, снабженная короткими и широкими стабилизаторами, при наклонном свободном подъеме описывает такую «ракетную линию». Семейство ракетных линий изображено на фиг. 37. При этом ускорение принято здесь за постоянную величину и несколько меньше, чем у модели Е. Мы выбрали ускорение меньшим, потому что характер кривых выявляется тогда нагляднее. Как видно из чертежа, часть кривых возвращается, пересекая снова Землю, другая же часть, наоборот, ее больше не встречает. Так как не существует никаких сил, которые отклоняли бы траекторию вправо или влево, то такие кривые всегда лежат в одной плоскости, проходящей через центр земного шара. 

В безвоздушном пространстве сохранение ракетных линий затруднительно. Для обеспечения автоматического их сохранения требуется довольно сложный механизм, в противном случае становится необходимым ручное управление ракетой. Поэтому мы будем рассматривать следование по ракетной линии только лля больших ракет с экипажем. 

Примем опорное ускорение за постоянное и включим его в уравнение в качестве обычного ускорения, обозначив через а. Сопротивлением воздуха мы пока пренебрежем. 

Пусть 
δ — угол с горизонтом; 
r — расстояние от центра Земли; 
φ — угол, образованный точкой взлета, центром Земли и рассматриваемой точкой; 
g — ускорение силы тяжести в рассматриваемой точке; 
g0 — ускорение силы тяжести на поверхности Земли; 
r0 — радиус Земли. 

Тогда для ускорения, направленного вверх, имеем 
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Для горизонтального ускорения 
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Вертикальная слагающая скорости v выразится через 
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Горизонтальная слагающая 
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Отсюда следует: 
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Мы имеем, следовательно, два дифференциальных уравнения с тремя переменными r, φ и t Интегрирование удается в виде рядов при помощи метода неопределенных коэффициентов. Функциональные зависимости между r и t, φ и t, s (длиной пройденного пути) и t, а также между v и t в общем случае трансцендентны. 

Ход кривых, естественно, такой же, как и на фиг. 37. Если эти кривые отнести к прямоугольной системе координат, то они приобретают вид, показанный на фиг.38. 
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Фиг. 38. Расстояния ракетных линий от земной поверхности, изображенной в прямоугольных координатах.

	По абсциссе отложены градусы окружности Земли, по ординате — тысячи километров от центра Земли. 


3. Синэргическая траектория 

Принятые обозначения 

	a — опорное ускорение. 

b — ускорение. 

f = g/a 

g — ускорение силы тяжести. 

gm — среднее значение g на четвертом участке пути. 

h — высота ракеты над поверхностью Земли (на четвертом участке). 

h' — вертикальная слагающая скорости (на четвертом участке). 

p = g -z 
r — расстояние от центра Земли. 

s — длина траектории. 

t — время. 

v — скорость. 

v1, v2, v3, v4 — идеальная скорость на 1-м, 2-м, 3-м и 4-м участках. 

vXK — потеря скорости, обусловленная разностью между α и β. 

vZ — круговая скорость. 

w — горизонтальная слагающая скорости. 

x — горизонтальная координата точки траектории. 

x' — горизонтальная слагающая скорости. 

dx'/dt — горизонтальная слагающая ускорения. 

y — вертикальная координата точки траектории. 

y' — вертикальная слагающая скорости. 

dy'/dt — вертикальная слагающая ускорения. 

z — центробежное ускорение. 

A — аэродинамическая боковая сила. 

B — tgα0 + secα0. 

α — угол наклона траектории. 

β — угол наклона оси ракеты. 

Δα — разность направлений, выравниваемая аэродинамическим сносом. 

ε — угол между осью ракеты и направлением движения. 

ε1 — начальное значение ε. 

τ — длительность полета со скоростью, большей круговой. 




Необходимо разобрать, как будет вести себя ракета, если сна летит горизонтально (над земной атмосферой). 

Сопла должны быть, очевидно, повернуты под определенным углом ε вниз, для того чтобы вертикальная составляющая тяги противодействовала силе тяжести и обеспечивала горизонтальный характер движения. 

Мы намеренно разбираем здесь только полет межпланетных ракет. Полет ракеты с регистрирующими приборами и без экипажа будет при любых обстоятельствах проходить наиболее рационально, если она взлетает вертикально с оптимальной скоростью v. Такая ракета может почти мгновенно приобрести некоторую скорость, поскольку это допускает сопротивление воздуха. Здесь не имеют смысла наклонная траектория и длительное пребывание ракеты в атмосфере. Точно так же и ракета, летящая на большое расстояние, но без экипажа, достигает максимальной скорости, находясь еще в пределах земной атмосферы, так что исследования о наивыгоднейшем угле подъема здесь также излишни. Иначе обстоит дело с межпланетной ракетой, которая при вертикальном подъеме могла бы приобрести максимальную скорость лишь на высоте 1700 — 2000 км. Выбором наклонной траектории полета можно существенно сэкономить энергию, необходимую для создания газовой колонны высотой 2000 км. Для быстрого достижения большой скорости траектория должна возможно меньше подниматься над атмосферой Земли. 

При полете выше атмосферы примем α = 0 и β = ε. 
Тогда 
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Если, например, принять а = 35 м/сек² и r = r0 + 140 км, где r0 — радиус Земли, то g = 9,5 м/сек², ε1 = 15,5 и 
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Следовательно, почти весь идеальный импульс идет здесь на сообщение скорости ракете. Если траектория была отклонена к востоку, то этому способствует также и вращение Земли, сообщающее в наших широтах скорость около 300 м/сек, а в тропиках — даже 460 м/сек, в то время как при вертикальном подъеме вращение Земли почти не повышает конечную скорость. Для полета в межпланетном пространстве решающей величиной является скорость относительно центра Земли, а выигрыш от импульса, возникающего в результате вращения Земли, с избытком может компенсировать потери от наклонной установки сопел вплоть до получения круговой скорости, так что для этой части пути v1 > vX. 

С другой стороны, требование горизонтального старта противоречит требованию быстрого пронизывания атмосферы; кроме того, появляющаяся при этом кривизна траектории (см. ниже) вызывает потерю энергии и, наконец, параболическая скорость у поверхности Земли больше, чем на высоте. Окончательное суждение о наивыгоднейшей форме траектории подъема мы сможем высказать лишь тогда, когда будем знать, как осуществляется горизонтальный старт и как велики потери импульса при изменении направления движения из вертикального в горизонтальное. 
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Итак, сперва межпланетная ракета будет прямо и круто подниматься вверх. Крупные ракеты с большой нагрузкой на поперечное сечение должны подниматься более полого, чем ракеты меньших размеров. На высоте в несколько километров (для крупных ракет в 3 — 4, а для малых — 20 — 30 км) сопла будут направлены параллельно направлению движения. Тогда сила тяжести искривит траекторию книзу и, если сопла будут все время параллельны направлению движения, то в конце концов последнее станет горизонтальным. Это произойдет на высоте 120 — 140 км при скорости в 2 — 6 км/сек. Ракеты меньших размеров примут при крутом старте горизонтальное направление движения не столь быстро. Этому можно помочь, направляя ось ракеты более полого, чем наклон траектории. При помощи возникающей аэродинамической боковой силы А (фиг. 39) можно ускорить изменение направления движения на горизонтальное. (Вследствие того, что истинное направление движения в силу вращения Земли более плоско, чем кажущееся, этот наклон может быть не связан с расходом энергии. В целом же более экономичным будет такой полет ракеты, когда благодаря большим размерам ее не придется сперва круто подниматься и потом изменять свой путь при помощи аэродинамических сил.) Далее, полет будет горизонтальным до достижения круговой скорости v = √gr, когда сила тяжести уравновешивается центробежной силой. Начиная с этого момента, центробежное ускорение будет превосходить центростремительное, и под действием центробежной силы межпланетная ракета станет постепенно отходить от горизонтали. 

Траекторию, которую опишет ракета при таком способе подъема, назовем «синэргической». Она распадается на четыре участка: 1) прямолинейного наклонного подъема, 2) перехода наклонной траектории в горизонтальную, 3) движения по горизонтали до достижения круговой скорости и 4) движения до достижения основной скорости полета по ракетной линии. 

1. Расчеты первого участка синэргической траектории проводим по формуле (98). 

2. Проведение вычислений по второму участку представляет значительные трудности. Рассмотрим сперва случай, когда искривление траектории происходит лишь под действием силы тяжести; при этом вычисления значительно упрощаются. Тогда траектория будет представлять собой ракетную линию, для которой может быть применена система (127); но так как здесь речь идет о сравнительно коротком отрезке, можно не учитывать влияния выпуклости земной поверхности. Величину g следует считать постоянной, а центробежной силой вследствие малости горизонтальной составляющей скорости можно пренебречь. (Получающуюся ошибку мы позднее оценим и результаты исправим.) Этим мы весьма существенно облегчим расчеты. Введем при расчетах этого участка синэргической кривой следующие обозначения: 


х — горизонтальная координата точки траектории;
y - вертикальная координата точки траектории;
t - время;
x' = dx/dt - горизонтальная слагающая скорости;
y' = dy/dt - вертикальная слагающая скорости;
α - угол наклона траектории;
dx'/dt - горизонтальная слагающая ускорения;
dy'/dt - вертикальная слагающая ускорения;

Имеем: 
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Поделив (135) на (136), получим: 
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Для отношения g/a введем новое обозначение 
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Далее, в силу параллельности сопла и траектории 
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Подстановка (139) и (138) в (137) дает: 
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Мы получили однородное дифференциальное уравнение относительно переменных у' и х'. Решением его будет 
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где постоянная интегрирования раына 
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Если учесть уравнения (139), то 
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Последнее уравнение дает связь между горизонтальной составляющей скорости и наклоном траектории. Отсюда легко найти зависимость у' или v от а. 

Имеем: 
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Так как 
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и 
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то из (143) следует: 
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Полученное уравнение является квадратным относительно cos α. 

Значения, когда cos α = 0, можем исключить; тогда получим: 
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Далее, из (143) следует: 
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и 
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Из (145) и (147) следует: 
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Из (136) и (146) следует: 
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что при учете (138) дает: 
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Как только полет становится горизонтальным, tg α = 0. Тогда, согласно (147), 
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Если подставить это равенство в (151), то получим уравнение, указывающее, на какой высоте траектория становится горизонтальной. Заменив в полученном уравнении С и х1' через х0' и α0 согласно (152) и (142), а также подставив значение x0 = v0 cosα0 и приняв для краткости tg α0 + sec α0 = В, получим: 
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Это уравнение показывает, какой должна быть скорость x0 при определенном угле полета α0, если на (y1 — y0) выше траектория должна стать горизонтальной лишь под действием силы тяжести. 

Приводим таблицу значений α0 и м0 при y1 — y0 = 100 км и a = 35 м/сек. 

	α0
	60°
	50°
	40°
	30°
	20°
	10°
	 

	v0
	170
	300
	600
	1140
	2340
	5700
	м/сек


При опорном ускорении 35 м/сек² и угле подъема α0 = 60° скорость v0 достигает значения 170 м/сек уже при y0 = 485 м высоты, так как y0 = v0/2b · sin α (величина b = а — g sinβ); при v0 = 6OO м/сек и α0 = 4О° y0 = 5,7 км. Уже отсюда видно, с каким малым наклоном должна подниматься ракета, для того чтобы получить горизонтальный участок траектории на границе атмосферы. 

Величину (y1 — y0) мы приняли равной 100 км. В действительности нас интересует только значение y1. Соответственно этому в формуле (153) можно выразить y0 через v0, sin α и b, и тогда после некоторых преобразований получим: 
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По сравнению со (153) эта формула не дает ничего существенно нового. Если принять высоту атмосферы равной 120 — 140 км, то как из (153), так и из (154) следует, что этот способ подъема может применяться лишь по отношению к межпланетным ракетам, которые могут пролететь зону между 7 и 12 км высоты под углом, меньшим 35°. Ракета никогда не должна лететь со скоростью, большей оптимальной, получаемой по формуле (31); здесь эта скорость должна быть очень высокой. Это означает, что ракета должна быть очень большой и тяжелой. Численное исследование показывает, что в момент старта поперечная нагрузка mg/F должна быть больше 8 кг/см². Но в качестве горючего для очень больших ракет будет использоваться водород, а водородные ракеты имеют удельный вес лишь около 0,293. Для того чтобы получить поперечную нагрузку 8 кг/см², такая ракета должна иметь длину более 280 м. В ближайшем будущем такие машины, очевидно, не удастся построить, да и вообще спорно, могут ли они быть построены когда-либо. 

В случае применения ракеты, подобной модели Е, с нагрузкой на поперечное сечение от 1 до 1,5 кг/см² следует взлететь сперва круто вверх и затем для искривления траектории вниз воспользоваться сопротивлением воздуха, как это схематично показано на фиг. 39. До высоты 14 км подъем происходит под углом 60°, затем ракета наклоняется так, чтобы угол между ее осью и горизонталью составлял 55°. В дальнейшем ось ракеты должна быть на несколько градусов ниже направления полета до тех пор, пока угол наклона траектории не уменьшится до 20°. После этого подъем будет итти по ракетной линии до достижения горизонтали, причем ракета выйдет за пределы атмосферы. 

Благодаря этому наклону оси ракеты вниз (относительно скорости) возникает аэродинамическая боковая сила А. Эта сила нужна для изменения направления полета на угол Δα, который меньше разности между 20° и углом, под которым ракета летела бы после того же отрезка времени, в случае перехода с конца первого участка (где она летела под углом 60°) на ракетную линию. В то же время Δα больше разности между 60° и углом, под которым ракета должна лететь, чтобы достигнуть на ракетной линии в определенный момент времени угла 20°. В общем случае для межпланетных ракет весом от 300 до 5000 т значение Δα колеблется между 33 и 20°. Для модели Е можно принять (в радианах) 

Δα = 0,524 

Силу k, с которой тело с массой m при скорости v противодействует изменению направления движения, можно определить по формуле 
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При наклонном положении оси сопротивление воздуха возрастает на некоторую величину ΔL, которая по произведенным до настоящего времени аэродинамическим исследованиям лежит в пределах между A/10 и A/6. Этим обусловливается и снижение идеальной скорости на 
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Если принять A ≈ k иΔL = k/8, а через vm обозначить среднее значение между начальной и конечной скоростью на этой кривой, то из (156) и (157) следует, что 
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При vm = 1200 м/сек и Δα = 0,524 получим: 

vXK = 79 м/сек.             (159) 

Для этого участка кривой был сперва вычислен расход горючего по формуле (100) без учета vXK. При этом зависимость v и y от t была представлена графически. Интегрирование было тоже проведено графическим методом; затем была найдена идеальная скорость и добавлено vXK. 
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Для полета от α = 20° до горизонтального направления расход массы был определен снова по (100). При этом мы заменили v по (144) и (146) через х', t — по (150) и y — по (151). Затем все было проинтегрировано графически. 

Таким образом были исследованы 12 различных случаев. При этом было найдено, что скорость vX для модели Е в конце второго участка синэргической кривой оказалась на 700 — 1100 м/сек больше v2 (а для трехступенчатых межпланетных ракет на 300 — 400 м/сек). Величина первого и второго участков кривой играет в этих расчетах малую роль; то же самое относится и к фактической конечной скорости (2 — 4 км/сек). Равным образом оказалось, что результат зависит от величины опорного ускорения меньше, чем мы ожидали. Вероятно, дело в том, что при большом опорном ускорении подъем должен быть вначале круче и что при последующем искривлении траектории возникают потери*. 

3. На третьем участке синэргической кривой расстояние от центра Земли не меняется. В формулах пользуемся теми же обозначениями, что и в предыдущих формулах (128) — (134), и начинаем рассуждения с формулы (128). 

Находим: 
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Далее, аналогично (132), 
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Из (160) и (161), исключая dv и интегрируя по t и р, получаем: 
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Так как полет происходит в безвоздушном пространстве и а постоянно, 
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К сожалению, это выражение не интегрируется в элементарных функциях, но его можно решить приближенно или графически (при разложении в степенной ряд удобно ввести новый аргумент ξ = √g — p). 

Мы нашли, что в зависимости от опорного ускорения и начальной скорости v2 идеальная скорость на третьем участке синэргической кривой на 80—140 м/сек больше действительной. Если конечную скорость обозначить через v3, 
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4. Четвертый участок синэргической кривой также представляет собой ракетную линию. Как мы вскоре убедимся, она лишь немногим отличается от дуги окружности. Обозначим через h высоту ракеты над поверхностью Земли, через h' = dh/dt — вертикальную составляющую ее скорости, через w — ее горизонтальную скорость и, наконец, примем 
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Где gM — среднее значение ускорения силы тяжести. Обозначим далее через vZ круговую скорость, b — горизонтальное ускорение, τ — время, прошедшее с момента достижения круговой скорости. 

Величину b можно приближенно считать постоянной. Тогда 

[image: image312.png]



Далее, 
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Из (164) — (166) получаем: 
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но 
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и dt = dτ тогда 
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Но отдельные участки dh не все взаимно параллельны, даже если косинус угла, образуемого ими, всегда близок к единице. Тогда 
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Обозначив через h3 высоту, на которой достигнута круговая скорость, получим: 
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Если в первом приближении примем b = 35 м/сек², т.е. равной а, и будем интегрировать до значения параболической скорости, то получим: 
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Если взять b немногим меньше, например, b = 34 м/сек², то 
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При b = 39 м/сек² получаем для максимальной разности высот лишь 9,5 км. 

В результате такого подъема конечная скорость уменьшается на 12,6 м/сек (подъем на 14,4 км), или соответственно — на 9,3 м/сек (подъем на 9,5 км) по сравнению с тем, когда ракета совершает полет горизонтально. Однако это уменьшение скорости само по себе не связано с потерей энергии. При увеличении высоты на 14,4 км параболическая скорость также уменьшается на 12,6 м/сек. Все же, согласно (112), в результате уменьшения скорости потеря энергии происходит, и под конец она равна около 0,001 dA/dm. В целом, однако, она оказывается еще значительно меньшей, так что потеря скорости между круговой и параболической скоростями едва достигает 1 м/сек. 

При путешествиях на планеты конечные скорости могут (хотя и не должны — см. гл. XVIII) равняться 15 — 17 км/сек. В таком случае этой потерей скорости пренебрегать уже нельзя. Однако требование, чтобы двигатель работал на большой скорости полета, можно выполнить следующим искусственным приемом. 

Когда ракета разовьет скорость около 10 км/сек, двигатель следует остановить. После этого ракета будет описывать вытянутый эллипс, перигей которого находится недалеко от той точки, где была достигнута круговая скорость. Когда при своем возвращении ракета будет находиться примерно в 1000 км от перигея, двигатель надо включить вторично. 

Тогда максимальный импульс придется как раз в наибольшей близости к Земле. Графическим путем мы нашли, что потеря скорости между круговым и конечным значениями ее пр» опорном ускорении 35 м/сек² меньше 8 м/сек, а такой величиной можно пренебречь. 

Остается еще исследовать, вправе ли мы полагать, что вовремя полета до достижения параболической скорости горизонтальное ускорение постоянно и равно по величине а. Согласно (167), при b = 35 м/сек² и τ = 95 сек. получаем: 

h1' = 446 м/сек 

Если обозначить угол наклона траектории через α, а его конечное значение — через α1, то, очевидно, 

α << α1 

a > b = a - g sin α ≥ a - g sin α1 

Но 
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что при h1' = 450 м/сек дает 

a > b > a · 0,990 

Следовательно, мы можем считать а действительно постоянным. 

Теперь мы в состоянии ответить на вопрос о наивыгоднейшей форме траектории подъема межпланетных ракет. На первом и втором участках синэргической кривой потери скорости составляют в целом 700 — 1100 м/сек, на третьем — 80 — 140 м/сек, а всего на трех участках 780 — 1240 м/сек. Так как в большинстве рейсов траектория может быть наклонена к востоку, то получается увеличение скорости на 250 — 460 м/сек и следовательно vX должно быть на 320 — 1000 м/сек больше конечной скорости*. Эта скорость при одной и той же цели путешествия, несомненно, больше в той точке, которая ближе к Земле, чем в более удаленной точке. Например, параболическая скорость на высоте 138 км равна 11 140 м/сек, на высоте 1400 км она составляет 10 010 м/сек, а на высоте 1850 км — только 9800 м/сек. 

Полет по синэргической кривой дает значительную экономию горючего. Чтобы достигнуть параболической скорости по синэргической кривой, межпланетная ракета должна приобрести идеальную скорость 11 500 — 12 040 м/сек. Для того же, чтобы достичь этой скорости при вертикальном подъеме и опорном ускорении 40 м/сек², требуется, согласно (70) и (80), идеальная скорость 12 700 м/сек, а при опорном ускорении 35 м/сек² — даже 13 500 м/сек. Следовательно, при подъеме по синэргической кривой экономится горючее, способное увеличить скорость vX на 960 — 2020 м/сек. При гиперболических скоростях экономия горючего еще выше. 

Преимущество полета по синэргической кривой заключается еще и в том, что в этом случае нам удастся значительно снизить опорное ускорение, особенно в отдельных местах, например, вблизи области круговой скорости и на втором участке пути. В то же время при отвесном подъеме каждая секунда, удлиняющая время подъема, несет с собой потерю скорости порядка 3 — 8 м/сек. 

Необходимо еще указать, что при эллиптических скоростях -ближайшая к Земле точка эллипса траектории (перигей) примыкает к атмосфере. Тогда в апогее (наиболее удаленной точке) достаточно незначительного включения двигателя, чтобы перенести перигей в атмосферу настолько, насколько это необходимо для посадки (ср. гл. XI). В случае вертикального подъема, наоборот, надо достигнуть значительно больших разностей скоростей, что одинаково невыгодно как с точки зрения безопасности, так и расхода горючего. Кроме того, если в апогее (при полете по кривой синэргии) ракете будет сообщен ускоряющий импульс, то она сможет приобрести круговую скорость при минимальном расходе горючего (что важно для осуществления посадки на вращающиеся вокруг Земли станции). Из всего этого следует также, что если доставлять горючее по синэргической кривой на одну из вращающихся вокруг Земли станций в направлении, совпадающем с направлением вращения станции, то это не вызовет уменьшения скорости. 

В качестве следующего преимущества синэргической кривой необходимо указать на возможность направления ракеты на траекторию, по которой она может произвольно долго кружиться вокруг Земли, оставаясь в межпланетном пространстве. При крутом же подъеме ракета либо скоро упадет назад, либо должна улететь достаточно далеко, либо, наконец, для изменения направления полета в апогее должна будет включить двигатель и произвести значительный расход топлива. Кроме того, как мы увидим в гл. XI, при любом крутом подъеме все равно придется в апогее включать двигатель, для того чтобы избежать слишком большого опорного ускорения при посадке. 

При осуществлении путеше-cтвий на небесные тела большое значение будет иметь еще и то, что при полете по кривой синэнергии место старта может лежать и в умеренном поясе, в то время как при отвесном подъеме старт должен происходить в тропиках. Если при достижении круговой скорости двигатель выключается, то ракета движется вокруг Земли без дальнейшего расхода горючего по большой окружности, соприкасающейся с географическим кругом широты в месте подъема. Плоскость этой окружности пересекает плоскость эклиптики в двух точках. Следовательно, для каждой точки умеоенного пояса наступает дважды в течение суток момент, когда находящееся вблизи эклиптики созвездие оказывается лежащим в плоскости этой большой окружности. Если произвести старт в такой момент и затем двигаться по большой окружности со скоростью v = 7890 м/сек до тех пор, пока центр Земли не окажется приблизительно между ракетой и целью, и если здесь сообщить ракете еще остаточный импульс, то она попадет именно на нужное небесное тело. 

Результаты сравнений, проведенных между отвесным подъемом и подъемом по синэргической кривой, сохраняют свою силу, правда, не в такой большой степени, и для наклонных подъемов. Последние тем рациональнее, чем больше траектории приближаются к синэргической кривой, представляющей идеальный случай. 
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На фиг. 40 показаны две кривые. По оси абсцисс отложены скорости при прекращении работы двигателя. Ординаты пунктирной кривой выражают значения отношений масс m0/m1, необходимые для того, чтобы модель Е по прекращении сгорания приобрела требуемую скорость. Ординаты сплошной кривой соответствуют выраженным в земных радиусах и отсчитанным от центра Земли высотам, до которых может долететь ракета с данной скоростью. На фигуре видно, что последние приращения скорости — самые выгодные. Если, например, к скорости 500 м/сек добавить еще 200 м/сек, то достигнутая высота возрастет с 12,8 до 25,6 км, т.е. удвоится. Если же добиться возрастания скорости с 11 до 11,2 км/сек, то достигнутая высота обратится из конечной величины в бесконечную. Быстрый рост пунктирной кривой при сравнительно высоких скоростях показывает, что здесь прирост скорости влечет за собою резкое увеличение расхода горючего, так что труднее всего добиться прироста скорости при больших ее значениях. 

Конечно, в действительности нельзя вычислить точные значения отношений масс или конечной скорости. Скорость истечения газов в точности неизвестна нам, и значение ее колеблется в пределах 10%. Поэтому при одном и том же значении отношения масс уже возникают разности импульсов, которые по величине больше, чем вычисленная в книге разность импульсов при отвесном подъеме и подъеме по синэргической кривой. 

Однако разработка точной теории все же имеет высокую ценность. Сравнивая отдельные способы подъема, можно, отвлекаясь от «внутренней балистики ракеты», т.е. от скорости истечения газов и работы двигателя, отдать себе отчет в том, какая траектория является наилучшей. 

Глава X

ВОПРОСЫ СТАБИЛИЗАЦИИ 

Принятые обозначения 

	g — ускорение силы тяжести. 

h — высота над центром Земли. 

m — масса ракеты. 

r — радиус Земли. 

S — центр тяжести. 

x, y, z — пространственные координаты. 

A — реактивная сила. 

L — центр сопротивления воздуха. 

P — центр реактивной силы. 

α — угол подъема траектории. 


  



1. Стабилизация стрелы 
Ракета рассматривается нами как твердое тело, в котором все приложенные силы можно привести к одной точке. Буквой L и выражением «центр сопротивления» обозначается точка, на которую действует результирующая всех сил сопротивления воздуха; буквой S — центр инерции или центр тяжести, а буквой Р и выражением «центр реактивной силы» — воображаемая точка, в которой приложена сила, по величине и действию подобная реактивной силе (тяге). 

Если положить на тетиву лука жесткий, но легкий стержень (например, трубку) и выстрелить, то он не сохранит свое направление, а опишет в воздухе неопределенные петли. Такую же кривую стержень опишет, если его сбросить с большой высоты. 

Аэродинамика объясняет эти явления (в этих случаях можно пренебречь действием ускорения силы тяжести) следующим образом. Центр инерции S лежит по середине стержня (фиг. 41) (на фигуре стержень в делях наглядности показан преувеличенно коротким и толстым). Когда ось стержня совпадает с направлением полета, тогда центр сопротивления L лежит в первой пятой части стержня и перемещается по пунктирной линии вниз по мере увеличения угла между направлениями оси стержня и полета. Силы, побуждающие стрелу лететь вперед, можно считать приложенными к точке S, а силы противодействия — к точке L. Стержень, как это видно на рисунке, под действием пары находится в неустойчивом положении и приходит во вращение. Для того чтобы этого избежать, необходимо: 
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a) расположить центр тяжести выше центра сопротивления; это достигается утяжелением передней части стержня путем укрепления тяжелой металлической головки и куска твердого дерева (фиг. 42,а); 

b) или расположить центр сопротивления ниже центра тяжести; это достигается тем, что хвост снабжается специальным легким стабилизатором (фиг. 42,b). 

При стрельбе стрелой в безвоздушном пространстве ее наклон будет совсем случайным, так как здесь сопротивление воздуха отсутствует. Она будет следовать полученному при выстреле вращению с определенным числом оборотов; если же стрела не получит вращательного импульса, то независимо от формы и распределения массы она будет лететь по направлению оси. 

При стрельбе в атмосфере, но при отсутствии сил тяжести, стрела будет лететь по прямой и направление ее оси не будет изменяться. 

При стрельбе в атмосфере и при действии сил тяжести стрела тоже полетит так, что направление ее оси будет совпадать с направлением полета, поэтому вначале головка будет направлена вверх, а в конце полета — вниз. 

  



2. Стабилизация ракеты 
Полет ракеты при неработающем двигателе подобен полету стрелы, а полет во время работы двигателя изменяется возникающими добавочными факторами. 
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Если ракета абсолютно жесткая и если можно предположить, что результирующая реактивной силы приложена в одной точке, то наши рассуждения относительно полета стрелы не требуют поправок. Реактивная сила только усилит движение в направлении оси. 

Но при истечении газов из сопла и при вращении ракеты в направлении стрелки (фиг. 43) поток газа как бы ударяет в бок сопла (стрелка а) и противодействует вращению. Однако это давление на стенку сейчас же прекращается, как только прекращается вращательное движение ракеты*. Таким образом давление газов на стенки сопла действует в некотором смысле стабилизирующе, т. е. противодействует вращению. 

С другой стороны, газы никогда не истекают из сопла равномерно. Это вызывает появление газодинамического вращающегося импульса. Таким образом даже при полете ракеты в безвоздушном пространстве необходимо предусмотреть специальные стабилизирующие устройства. 
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Несмотря на это, между условиями полета жесткой ракеты и стрелы нет существенной разницы. Поэтому мы такую ракету назовем «стреловидной». Если такая ракета летит наклонно, то силой тяжести она отклоняется параллельно самой себе и сходит с направления полета. На фиг. 44 показаны силы, возникающие, когда ось ракеты не совпадает с направлением скорости. В этом случае сопротивление встречного воздуха не действует на ракету в аксиальном направлении. При этом аэродинамическая сила, приложенная к стабилизатору, больше, чем сила, приложенная к головной части. Вследствие этого ракета будет постепенно поворачиваться (как и стрела), пока не полетит круто вниз; конечно, это будет в том случае, когда на нее еще будет действовать земная атмосфера. 
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Если какая-либо внешняя сила внезапно повернула бы ракету, то тотчас же возник бы противодействующий момент от стабилизаторов, который стал бы направлять ось ракеты по направлению полета. Но само направление полета будет со временем наклоняться вниз, и воспрепятствовать этому можно лишь специальными механизмами управления. 

Полет ракеты отличается от полета стрелы в основном лишь тогда, когда ракета не представляет собой жесткой системы, и когда она до израсходования горючего летит с ускорением. Такая ракета может подниматься вертикально, если к концу на-правляющего стержня W прицепить цепь или даже тяжелое тело G (фиг. 45). 

Тело G может при этом весить даже больше ракеты. Ракета с хвостом, показанная на фиг. 45, состоит из головки К, жестного направляющего стержня W, гибкой связи В и хвостовой тяжести G. Если ракета с хвостом летит наклонно и встречный поток действует на нее под углом и если хвостовой груз тяжелее головки К, то (фиг. 46) появляется вращающий момент, который стремится направить ракету вертикально*. При этом, если верхняя жесткая часть, неожиданно поворачиваясь, выходит из заданного направления полета, то она возвращается обратно в свое положение (фиг. 47). 

Исходя из этого, можно предположить, что не исключена возможность конструирования ракеты с хвостом. Такая ракета при внезапном отклонении передней части будет реагировать как стрела, а при медленных отклонениях — в противоположном направлении (особенно если сам хвост имеет стреловидную форму, но больше и тяжелее головки). Можно надеяться, что эти явления будут также наблюдаться и у некоторых специально выполненных пороховых ракет, у которых в качестве упругого хвоста могут служить ивовые прутья. Однако этого нельзя утверждать окончательно до проведения соответствующих экспериментальных исследований. 

Если приведенные предположения подтвердятся, то это весьма серьезно упростит конструирование метеорологических регистрирующих ракет, подобных по конструкции модели С, потому что в этом случае можно будет отказаться от сложного и дорогостоящего активного гироскопического управления. 

  



3. Активное управление 

Управление стреловидной ракетой должно быть активным, если продолжительность работы ее двигателя больше нескольких секунд. 

Это активное управление может выполняться автоматически, если снабдить ракету гироскопическим устройством, регулирующим положение рулей. 
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Гироскоп, ось которого устанавливается независимо от положения ракеты, будет стремиться и при колебаниях ракеты удержать положение своей оси в пространстве. 

Аппаратура управления модели Е и моделей, больших В, может быть выполнена примерно по схеме, изображенной на фиг. 48. Гироскоп К вращается в горизонтальной безвоздушной оболочке Н, которая может сама вращаться на оси g1g2; поворот вокруг этой оси вызывает электрический ток. Ось g1g2сама висит в кольце, которое в свою очередь может вращаться вокруг оси g3g4 и, при наклонном положении также вызывать электрический ток. Эти токи служат для изменения положения плоскостей стабилизаторов (рулей). Ход процесса управления может при этом регистрироваться. Электромотор М служит для вращения гироскопа. 

Для модели В, поднимающейся вертикально вверх, требуется только один такой гироскоп, а для моделей, поднимающихся вверх наклонно, требуются два гироскопа, оси которых перпендикулярны друг другу. 
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Изменения подаваемого электрического тока достигаются тем, что провода, находящиеся у g2 и g3, в зависимости от положения оси гироскопа или кольца входят больше или меньше в трубку со ртутью (фиг. 49,а). Внешние силы, действующие на гироскоп, будут, конечно, минимальными, и гироскоп едва ли будет совершать прецессионное движение. 

Может быть также предусмотрено другое устройство (фиг. 49,b), когда ток направляется через проволоку а низкой проводимости, жестко связанную с ракетой, откуда снимается медной шинкой b, соединенной с гироскопом. При таком устройстве сопротивление трения и прецессионное движение будут более значительными. Сопротивление трения может быть скомпенсировано устройством подвижной шинки с, которая в зависимости от того, куда вращается гироскоп, включает электрический ток того или другого направления. Этот ток мог бы путем должных устройств компенсировать сопротивление трения*. 

  



4. Газовые стабилизаторы 
Наружные стабилизаторы, как, например, показанные на фиг. 44, могут действовать только в атмосфере. В безвоздушном пространстве могут быть использованы лишь стабилизаторы, находящиеся в струе ракетного двигателя. 

На вопрос о том, не сгорят ли подобные рули, можно ответить следующее. Рулевые поверхности следует делать из жароупорных материалов; рули помещать не в центре струи, а на ее границах; может быть потребуется охлаждение рулей. 

  



5. Регулирование скорости 

Как уже было указано выше, ускорение можно измерить непосредственно по опорному ускорению. 

В простых, отвесно поднимающихся ракетах, например, модели С, можно зарегистрировать величину опорного ускорения. 

Для этого следует подвесить на эластичной пружине груз и регистрировать его положения при помощи карандаша, соприкасающегося с валом, который вращается от часового механизма. По возвращении ракеты на Землю из записанной кривой ускорений легко получить кривую скоростей, а отсюда — и высоту. Здесь возникает ошибка из-за того, что траектория ракеты отклоняется от вертикали так, что при подобном измерении вычисляется не высота, а траектория. Для исключения этой ошибки нужно укрепить указатель ускорения на свободном гироскопе. Если последний установлен строго горизонтально, то мы получим только вертикальную компоненту ускорения. Для определения скорости нужно, конечно, из этого ускорения вычесть ускорение силы тяжести, которое в первом приближении можно принять равным 9,81 м/сек². Когда достигнутая высота определена, ее можно уточнить, изменив должным образом величину ускорения силы тяжести. При полете ракет большого радиуса действия, а также ракет с экипажем необходимо учесть не только вертикальную составляющую ускорения, но и ускорения в направлении С-Ю и В-3. Кроме того, данные указателя ускорения необходимо не только регистрировать, но и использовать для осуществления автоматического управления ракетой. Для этой цели следует соединить с гироскопом при помощи карданного подвеса три перпендикулярных друг к другу ртутных указателя ускорений (см. фиг. 25). Эти указатели будут регулировать электрические токи, пропорциональные ускорению в соответствующем направлении. Токи могут одновременно действовать и на соответствующие регистрирующие приборы (счетчики), которые вычерчивают линию ускорения на полоске равномерно движущейся бумаги. Показания счетчика будут пропорциональны скорости. Если такой счетчик будет возбуждать ток, сила которого пропорциональна скорости, то второй подобный счетчик таким же образом может интегрировать и показывать пройденный путь. Разумеется, счетчики и источники тока не должны быть подвешены к гироскопическому аппарату, а должны быть лишь соединены с ртутными указателями тонкими легкими проволочками. Таким образом регистрируются координаты пути х, у, z. 

Дальнейшее усовершенствование прибора позволит создать аппарат, дающий точные указания, где находится ракета. 

Точность направления ракет дальнего действия 

Упомянутые установки могут служить и для автоматического управления ракетами, обеспечивая высокую точность полета ракет. В этом случае механизмы управления должны обеспечить подъем ракеты по прямой под определенным углом, а не по синэргической кривой. Установку, обеспечивающую подъем по синэргической кривой, можно также построить, но для небольших ракет она оказалась бы слишком тяжелой и сложной. 

Перед подъемом по наклонной прямой указатели ускорения должны быть установлены так, чтобы одна из пространственных координат х, у, z точно совпадала с направлением Движения,а две другие были перпендикулярны первой. Если в полете соответствующие указатели будут давать отсчет пути, отличный от нуля, то возбуждаемый ток должен воздействовать на руль так, чтобы ракета снова вернулась в нулевое положение. 

При помощи описанной установки можно довольно точно регулировать и спуск ракеты, снабженной несущими поверхностями. Кроме того, в ракетах дальнего действия можно сравнивать каким-либо путем токи, пропорциональные скорости и высоте. Эти токи можно использовать для открывания и закрывания кранов на трубопроводах от резервуаров с топливом к двигателю. Таким образом, если на какой-либо высоте скорость еще не достигла требуемой величины, можно было бы усилить импульс, а если скорость для данной высоты слишком велика, — уменьшить его и, наконец, прекратить совсем, если требуемая скорость достигнута. Если такой регулятор построить, то ракета, находясь на какой-либо высоте, будет лететь вперед с вполне определенной скоростью и в определенном направлении. 

Для использования таких устройств в ракетах имеется ряд благоприятных предпосылок, которых нет у самолетов и торпед. Действительно, подъем жидкостных ракет совершается без толчков и работа двигателей ракет, летящих без экипажа, длится всего 2 мин., так что аппараты за такой малый срок не могут притти в расстройство. 

При возвращении ракеты на Землю вследствие движения атмосферы могут возникнуть отклонения от курса. Величина их зависит в сильной степени от способа приземления. В случае приземления при помощи парашюта они меньше, чем этого можно было ожидать. Во-первых, спуск с высоты 100 км длится немногим дольше спуска с 10 км, так как верхние слои воздуха оказывают весьма малое сопротивление полету ракеты и проходятся ею очень быстро; во-вторых, движение воздуха в этих верхних слоях чрезвычайно равномерно. Эти движения можно учесть, подняв вверх несколько метеорологических ракет, и в соответствии с полученными результатами внести поправки в расчеты полета ракеты. Из сказанного можно заключить, что даже при спуске с парашютом рассеивание не превысит 5 км. 

Еще меньшими будут отклонения ракетного снаряда, так как верхнюю часть атмосферы он пролетает меньше, чем за 15 сек., и он во всяком случае больше и тяжелее почтовой ракеты. 

Глава XI

ПРИЗЕМЛЕНИЕ

Принятые обозначения 

	h — толщина воздушного слоя, необходимого для торможения. 

p — параметр траектории полета ракеты для межпланетных полетов. 

p — давление воздуха после сжатия. 

p0 — давление воздуха до сжатия. 

r — радиус Земли. 

s — высота над поверхностью Земли. 

t — кажущаяся температура воздуха, обусловленная движением. 

v — скорость. 

H — 7300 - 7400 м [см. формулу (34)]. 

L — сопротивление воздуха. 

Q — количество подведенного тепла. 

S — количество тепла, отданного излучением. 

T — абсолютная температура. 

T1 — абсолютная температура после сжатия. 

T0 — абсолютная температура до сжатия. 

β — барометрическое давление. 

βS — давление воздуха на высоте S. 

θ — абсолютная температура тела, нагретого вследствие трения в воздухе. 

k — отношение между удельными теплоемкостями при постоянном давлении и постоянном объеме. 

μ — масса 1 м³ в технических единицах. 

ρ — радиус-вектор (проведенный к центру Земли). 

α — постоянная излучения в законе Стефана-Больцмана. 

τ — истинная температура воздуха. 

φ — угол между радиусом-вектором р и избранным неподвижным направлением.. 


  



При падении метеоритов можно наблюдать следующие явления. 

1. Метеоритные тела достигают Земли не с космической, а лишь с земной скоростью. Это объясняется тем, что сопротивление воздуха растет пропорционально квадрату скорости и так велико, что небольшие тела могут достичь поверхности Земли лишь со скоростями, не превышающими самое большее нескольких сотен метров в секунду. 

2. Метеориты накаливаются при прохождении зоны, лежащей на высоте примерно между 100 и 75 км (вероятно, вследствие того, что их кинетическая энергия превращается в тепло в результате сопротивления воздуха). Упавшие метеориты раскалены по поверхности, внутри же они холодны; на их поверхности видны ясные следы того, что внешний слой был расплавлен и сдут воздухом. Большие метеориты всегда имеют светящийся хвост, который часто можно видеть еще долгое время после того, как сам метеорит уже исчез из вида. Однажды удалось наблюдать хвост, который оставался видимым свыше часа. Цвет этого хвоста соответствовал цвету раскаленных паров железа или раскаленных щелочных металлов. Это позволяет предположить, что хвост состоит из тех же веществ, что и само метеоритное тело, т.е. что он в действительности представляет собою сорванный верхний слой метеоритного тела. Спектроскопическое исследование хвостов является, конечно, исключительно трудной задачей, так как в большинстве случаев они видимы лишь в течение нескольких секунд, и, насколько нам известно, в настоящее время еще нет достаточно надежных спектроскопических исследований метеоритных хвостов. 

3. Основываясь на непосредственных наблюдениях, можно утверждать, что светящиеся метеоритные тела имеют температуру от 10 000 до 30 000°. Если бы температура метеоритных тел была ниже, то можно было бы наблюдать лишь метеориты весьма больших размеров и на Землю часто падали бы метеориты различной величины. Кроме того, трудно было бы объяснить, почему в периоды так называемых звездных дождей, которые часто бывают весьма интенсивными, на Землю в большинстве случаев не падает ни один метеорит. С другой стороны, если температура метеоритных тел была бы выше 30 000°, то они светились бы гораздо ярче, чем это наблюдается в действительности. Известен, однако, случай падения метеорита весом 63 кг, который светился так ярко, что его можно было видеть в светлый день. Этот метеорит, несомненно, имел температуру свыше 40 000°. 

Указанные температуры представляют собой так называемые эффективные температуры (т.е. температуры, которые должно иметь твердое, абсолютно черное тело при свечении с данной яркостью). Какую же температуру имеют метеоритные тела в действительности, собственно говоря, неизвестно. Можно лишь утверждать, что их действительная температура несколько выше эффективной, но для наших расчетов и не требуется такой точности. 

При вычислении температуры, которую достигает воздух на вогнутой стороне парашюта, мы исходим из следующего предположения*. Массе воздуха, которую встречает парашют, сообщается столько тепла и кинетической энергии, сколько кинетической энергии теряет ракета вследствие торможения. При этом необходимо также учесть энергию, излучаемую нагретым воздухом. Если воздушный поток полностью задерживался бы парашютом и не раскалялся бы, то его температуру можно было бы легко вычислить; но нагретый воздух должен излучать много тепла, кроме того, неизвестно, какая часть энергии движения воздуха в действительности теряется. Допустим, что она составляет 99%. Однако это допущение является в высшей степени произвольным. Таким образом приведенный расчет не может ни в малейшей степени претендовать на научную точность. 

Можно также исходить из другого предположения, — что при набегании воздушного потока на тело в точках встречи (остановки) воздух нагревается вследствие превращения энергии его движения в тепловую 

Как известно, техническая единица массы весит 9,81 кг. Чтобы нагреть 1 кг воздуха на 1°, необходимо затратить 0,24 ккал; 1 ккал соответствует работе 426 кгм. Таким образом, для того чтобы нагреть техническую единицу массы на 1°, требуется 1000 кгм. Если воздух движется со скоростью v, то каждая единица массы обладает кинетической энергией v²/2 кгм. Таким образом набегающий воздух, теряя свою скорость перед телом, нагревается на v²/2000 °С. 

В научной литературе часто встречается формула 
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где Т — темепратура снаряда или метеоритного тела, а τ — температура воздуха. Но в применении к метеоритам эта формула дает слишком высокие значения температуры, так как в ней не учитывается поглощение теплового излучения воздухом. Если обозначить температуру метеорита через θ, то по закону Стефана-Больцмана переход тепла для единицы поверхности определится, как известно, формулой 
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Здесь, коночно, предполагается, что закон Стефана-Болыщана выполняется для паров металлов при θ°. 

Рассмотрим абсолютно черное тело, для которого этот закон безусловно выполняется. 

По Курлбауму, постоянная σ для абсолютно черного тела имеет следующую величину: 

σ = 5,32·10-12 вт см-2 град-4 

В наших расчетах можно с достаточной точностью положить σ = 5·10-12, даже если наше тело будет значительно менее «черным», так как излучающие поверхности больше, чем их проекция в направлении движения; таким образом обе ошибки должны взаимно компенсироваться. Поскольку величиной τ-4 можно пренебречь по сравнению с θ-4, то окончательно получим: 

S = 5·10-12 θ-4 вт см-2          (177) 

Вамслер и Гинлейн нашли для теплообмена между отвесной металлической стенкой и покоящимся воздухом при малых разностях температур следующую формулу: 

Q = 3,5·-4(t - θ) вт см-2          (178) 

где t — температура воздуха, т.е. в нашем случае 
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Если v очень велико, то можно пренебречь величиной τ и положить t = v²/2000. 

Согласно данным, приведенным в справочнике Хютте, теплообмен пропорционален корню квадратному из плотности воздуха, т.е. обратно пропорционален корню квадратному из абсолютной температуры* и прямо пропорционален корнк квадратному из давления воздуха. При больших разностям температур в формулу должен войти еще один множитель, ко торый по Нуссельту пропорционален 4√(θ-τ). Однако мы считаем, что этот множитель может появиться лишь при некоторых явлениях в воздушном потоке, которые нас не интересуют, так как в рассматриваемом нами случае не имеют места. 

Следовательно, при расчете нагревания метеоритов от встречного потока воздуха необходимо вместо истинного показания барометра брать корень квадратный из этого числа, но, с другой стороны, количество подводимого тепла необходимо положить пропорциональным числу молекул, которые действительно сталкиваются с метеоритом. Если s — высота метеорита над поверхностью Земли, β — давление воздуха на рассматриваемой высоте, а β0 — давление воздуха у земли, то, согласно (94) 
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причем Н следует положить равным 7,4 км. Отсюда получим 
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исло молекул, сталкивающихся с метеоритом, пропорционально скорости, причем среднюю скорость молекул воздуха можно считать равной скорости звука. Поэтому число молекул, ударяющихся о метеорит, летящий со скоростью и, относится к числу молекул, ударяющихся о неподвижную стенку, как √(330² + v²) : 330. При v >> 330 м/сек это отношение можно принять равным v/300. 

На этот коэффициент следует умножить правую часть уравнения (178). Наконец, необходимо допустить, что передача тепла обратно пропорциональна корню квадратному из абсолютной температуры, т.е. умножить правую часть нашего уравнения на √288/τ. В результате получим: 
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где θ — абсолютная температура метеорита. 

Для того чтобы определить, как сильно нагреется метеорит, необходимо приравнять величину Q из этой формулы величине S из формулы (177), и тогда получим: 
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Если применить эту формулу для определения температуры метеорита, летящего со скоростью 36 км/сек, то получим значение, в 5 — 7 раз меньшее действительного. 

Отсюда можно заключить, что передача тепла должна быть значительно больше, чем мы приняли (примерно в тысячу раз), и правую часть формулы необходимо умножить еще на коэффициент, который при 0° равен единице, а при θ = 20 000° равен 1000. В качестве простейшего коэффициента такого вида кожно предложить выражение (θ—253°)·1/20. Но для промежуточных значений θ этот коэффициент, вероятно, слишком велик и целесообразнее было бы подобрать выражение, которое вначале, как в формуле Нуссельта, пропорционально корню четвертой степени из t°, а затем начинает расти быстрее, так что при t = 20 000° оно принимает значение 1000. Однако мы считаем, что наши расчеты не нуждаются в такой точности. 

Так как в действительности мы можем сказать лишь кое-что о наблюдаемых излучениях, а об истинной температуре метеоритных тел мы не делали никаких предположений, то следует заключить, что & есть эффективная температура, т.е. та температура, которую должно было бы иметь абсолютно черное тело, светящееся с яркостью ;метеорита. Но эта температура и нужна, так как мы хотим лишь знать, какое количества тепла излучается или, вернее, какое количество тепла было-приобретено. В таком случае 
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При той небольшой точности, с которой производились наши расчеты, можно положить 
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Тогда получим: 
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или 
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Как уже было упомянуто, множитель (θ—253°)·1/20 несколько велик для ракетных скоростей, и получающуюся ошибку можно несколько скомпенсировать, если в последней формуле опустить множитель ³√5. 

Тогда получим: 
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Поскольку θ есть эффективная температура, то теплоотдача через излучение определяется по формуле S = σθ4 и тепло Q, приобретенное вследствие трения, должно быть примерно равно этой величине. 

Если плоскость расположена к воздушному потоку под углом α, то для значений углов между 45 и 90° число ударяющихся о плоскость молекул пропорционально приблизительно величине sin α; то же относится, конечно, и к приобретению тепла, и потому мы должны в этом случае положить Q = σθ4 sin α. Ошибкой, которую мы при этом, вероятно, совершаем в отношении величины α, можно здесь пренебречь. Если же плоскость движется по направлению полета, то число молекул воздуха, ударяющихся о нее, так относится к первоначальному числу, как скорость звука к скорости v. Для передачи тепла мы в этом случае получим Q' = Q330/v (скорость звука полагаем равной 330 м/сек; действительную же величину скорости звука в верхних слоях атмосферы можно определить лишь при помощи регистрирующих ракет; но если примем 330 м/сек, то ошибка не будет слишком большой, во всяком случае она не скажется сильно на результатах расчета). Для углов от 0 до 45° можно положить 
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Если выразить α в радианной мере, то 
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Если же α выразить в угловой мере, то 
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При этом 
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Это, конечно, лишь очень грубая оценка. Результат может оказаться в 10 раз больше или меньше действительного значения; но он дает по крайней мере некоторое представление о порядке величины теплопередач, с которыми нам придется иметь дело. 

Температура неохлажденной поверхности, расположенной под углом α к воздушному потоку, при скоростях 5000 — 15 000 м/сек может быть определена по формуле 
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Приведенные выше формулы выводились так подробно лишь потому, что они, по нашему мнению, дают результаты, приближающиеся к действительности больше, чем все известные нам формулы. Существует еще теория, которая на основе термодинамических и физико-химических соображений пытается по числу и силе соударений молекул определить возникающие при этом колебания молекул метеорита. Но результат вычислений по этой теории получается больше примерно в 100 раз. Даже в предположении наличия чистой водородной атмосферы* этот результат был бы слишком велик. 

Таким образом искомая температура значительно превышает для ракет 5000°. Если же необходимо предотвратить такое сильное нагревание поверхности, следует подвести достаточное количество охлаждающего вещества, чтобы оно могло отнять тепло Q'. 
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Несмотря на высокую температуру θ теплопередача не слишком велика. При помощи, например, водяного охлаждения можно отнять у металлической стенки гораздо большее количество тепла. Как говорят в теплотехнике, мы имеем здесь дело с нагреванием, высоко эффективным в качественном, а не в количественном отношении. Относительно расхода охлаждающего вещества можно сказать следующее: стремление к экономии охлаждающего вещества может быть удовлетворено, если воздушный поток будет встречать на своем пути вогнутые поверхности (фиг. 50). Если навстречу воздушному потоку движутся косые или выпуклые поверхности, то слой воздуха, охладившийся до температуры стенки, будет постоянно уноситься потоком; кроме того, мы не можем нагреть охлаждающее вещество до температуры выше допустимой для стенки. Предположим, что в качестве охлаждающего вещества применяется лед, над которым пропускается уже нагретая вода охлаждения так, чтобы сначала лед растаял, а затем вся образовавшаяся вода испарилась. Далее пар пропускается вдоль охлаждаемых стенок, и выпускается в атмосферу, когда он приобретает максимальную температуру, допустимую для стенок. Таким способом можно при помощи 1 кг льда отобрать 750 ккал. Напротив, если этот пар (см. фиг. 50) выпустить в полость парашютообразно изогнутой поверхности, то благодаря соударению с молекулами воздуха пар будет продолжать нагреваться. Если направление воздушного потока не сильно отклонено от оси парашюта, то воздух не будет в состоянии сдуть паровую завесу и только под действием последующих порций пара этот слой выйдет за края парашюта. При этом температура перетекающего пара будет лишь очень немногим меньше температуры, которую должен иметь воздух в таком полом парашюте. При скорости 10 000 м/сек эта температура, безусловно, превышает 15 000°. Вероятно, она даже превышает 20 000°. Но при такой температуре 1 кг водяного пара с учетом диссоциации поглощает свыше 9000 ккал, т.е. в 12 раз больше, чем при косых или выпуклых поверхностях. В то же время такое колоссальное нагревание пара в полом пространстве парашюта не должно нас пугать. Слой пара, находящийся позади раскаленного переднего слоя, сам по себе представляет максимально эффективную защиту от передачи тепла куполу парашюта. 

Установив эти основные положения, посмотрим, можно ли использовать (силу торможения от сопротивления воздуха для обеспечения посадки ракет. 

Прежде всего отметим, что эта проблема не является одной из решающих. Можно было бы сконструировать ракеты, способные частично тормозить свою скорость при помощи реактивной силы еще вне пределов земной атмосферы. Но в этом случае отношение m0/m1 должно быть в 20 — 40 раз больше, т.е. для торможения ракеты реактивной силой мы должны начальный вес ее увеличить в 20 — 40 раз при прежней полезной нагрузке. 

Ракеты без людей могут спускаться в любом направлении. Но ракеты с людьми не должны, конечно, падать на землю отвесно, так как в этом случае участок торможения будет слишком мал. Но поскольку ракета с людьми и без того должна обладать некоторым боковым движением, если подъем ее совершался по синэргической траектории, то она будет приближаться к Земле по некоторой кривой второго порядка; можно добиться того, чтобы ближайшая к Земле точка этой кривой находилась в верхних слоях атмосферы. Даже если слой атмосферы, в которой возможно действие парашюта, составляет 7 км (выше воздух слишком разрежен, а ниже путешественникам угрожает эффект сильного торможения) и если ракета приближается к Земле по параболической орбите, участок торможения или, точнее, путь, пройденный в упомянутом выше слое, составляет более 800 км. 

Это можно доказать следующими расчетами. По уравнению параболы в полярных координатах 
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где ρ — радиус-вектор, φ — полярный угол, р — параметр параболы. 

Если h — толщина воздушного слоя, в которэм может совершаться торможение, и r — радиус Земли, то при 
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и для ρ = r получим 

cos φ = 1 и φ = 0 

а для ρ = r + h 
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и 

φ = ±3,8° 

Участок пути, на котором совершается торможение, составит 

s = 2·φr = 840 км 

На всем этом пути параболическая скорость ракеты тормозится до эллиптической. Затем ракета снова проходит через наиболее близкую к Земле точку в том же месте атмосферы, причем участок торможения будет еще длиннее, так как эллипс еще более подходит к, окружности и т.д. При этом наиболее близкая к Земле точка не будет сколько-нибудь существенно приближаться к Земле. Так будет продолжаться, пока не будет достигнута круговая скорость. При круговой скорости участок торможения будет бесконечно велик и ракета для межпланетных путешествий сможет спуститься по достаточно длинной спирали. 

Для достижения этой цели мы стремились сконструировать ракету так, чтобы воздушному потоку были противопоставлены лишь вогнутые поверхности (за исключением нескольких расчалок, которые, естественно, должны особенно эффективно охлаждаться). Так как собственно поверхность ракеты имеет лишь одну такую вогнутую часть, а именно — дно с соплами, то необходимо добиться, чтобы это дно ракеты шло вперед. Этого можно достигнуть, если, как показано на фиг. 50, укрепить парашют на головной части ракеты. Торможение является, конечно, лишь второстепенной задачей этого парашюта; основная же состоит в том, чтобы при посадке ракета двигалась дном вперед. Остаточную скорость в 80 м/сек этот парашют вообще не может затормозить, и она должна быть поглощена при помощи реактивной силы. Конечно, далеко не безразлично, затормозить ли при помощи реактивной силы скорость 80 м/сек или 11 км/сек. 

Вогнутая поверхность парашюта должна охлаждаться льдом, водой или водяным паром. За ракетой образуются воздушные вихри, которые, конечно, могут легко сдуть в сторону слой водяного пара перед парашютом, и парашют то там, то здесь может притти в соприкосновение с воздушным потоком, нагретым до температуры свыше 20 000°. С целью воспрепятствовать этому необходимо делать парашют кольцеобразным, чтобы воздушные вихри его не касались. Такой парашют был нами предусмотрен для первых (регистрирующих) ракет, так как, во-первых, регистрирующие ракеты вообще не могут приземлиться иначе, как на парашюте, во-вторых, еще слишком мало известны затронутые здесь вопросы теплопередачи. 

Если наши регистрирующие ракеты покажут, что весь рассмотренный нами процесс происходит более благоприятно, чем мы ожидали (мы рассчитываем всегда на наиболее неблагоприятные условия), то можно будет подумать и о других способах приземления. 

Валье, Гоман, Гайль, Цандер и Циолковский полагают, что ракета для межпланетных путешествий будет сконструирована, подобно самолету, и при возвращении на Землю она сможет приземляться в планирующем полете. 

Наиболее целесообразную высоту s по отношению к земной поверхности для точки траектории, ближайшей к Земле, можно найти из следующих соображений. 

Допустим, что планирующий полет рациональнее всего происходит в спокойном воздухе при нормальном давлении и скорости 108 км/час = 30 м/сек. Если ракета для межпланетных перелетов входит в атмосферу со скоростью не 30 м/сек, а 9000 м/сек, то для сопротивления воздуха справедлива приведенная нами формула (27). Отсюда получаем: 
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Здесь βS означает давление воздуха на рассматриваемой высоте, β0 — нормальное воздушное давление. Очевидно, самолету рациональнее всего лететь со скоростью 9000 м/сек тогда, когда L30 = L9000, откуда следует 

β0/βS = 135 000 

Согласно формуле (34), значение s, при котором давление воздуха уменьшается до 1/135 000 составляет 

S = 87 км 

Приведенный расчет является, конечно, приближенным, так: как H в действительности не является постоянной величиной. Точную зависимость между β и s необходимо будет установить при помощи регистрирующих ракет или реактивных самолетов. 

Для того чтобы аппарат дольше находился на желаемой высоте, можно, как предлагает Гоман, расположить крылья так, чтобы они вначале прижимали ракету книзу, для того чтобы она не смогла под действием центробежной силы вновь, оторваться от Земли. 

Идея приземления на планирующем полете сама по себе имеет много подкупающего. 

1. Спуск на планирующем полете обеспечивает водителю ракеты большую свободу выбора места для посадки. Например, если межпланетная ракета попадает в земную атмосферу с параболической скоростью, то она должна пролететь на планирующем полете 20 000 км, пока ее скорость не затормозится. Но при планирующем полете она сможет описывать любые кривые и водитель в состоянии приземлиться в избранном им месте. Правда, при параболической скорости возможность маневрирования невелика, так как эффект ускорения, вызванного центробежной силой на кривых с радиусом кривизны менее 6000 км, станет совершенно невыносимым. Радиус кривизны уменьшается пропорционально квадрату скорости. Например, при скорости 5 км/сек необходимый радиус кривизны становится всего лишь 1240 км. Под конец межпланетная ракета может описывать сужающуюся спираль и приземлиться точно у цели. Не существует такого пункта на Земле, который был [бы ракете недоступен, независимо от того, в каком месте она вступила в пределы земной атмосферы. 

Необходимо также иметь в виду то, что число 20 000 км мы получили, принимая, что круговую скорость ракета получит на той же высоте, на которой лежит ближайшая к Земле точка космической орбиты. Но это не является обязательным. 

При посадке при помощи парашюта выбор места приземления более ограничен. Можно, правда, несколько подтягивать стропы парашюта с определенной стороны, что дает возможность выбрать место посадки в радиусе 1000 — 2000 км. Но зтого совершенно достаточно, тем более, что (как и при посадке с несущими поверхностями) существует возможность путем соответствующего выбора орбиты в межпланетном пространстве перенести посадку в любое необходимое место. Если, например, предпринимается полет по эллиптической орбите, то необходимо лишь несколько иначе расположить эллипс, чтобы приземлиться в другом месте и в другое время. 

Таким образом и в том и в другом случае можно приземлиться в любом желаемом пункте. Преимущества посадки при помощи несущих поверхностей будут особенно важны в случаях, когда орбита в межпланетном пространстве была выбрана неправильно, когда ракета по какой-либо причине сошла со своей орбиты или же когда ракета, уже вернувшись в земную атмосферу, против ожидания снова вырвется из нее и опишет одним эллипсом торможения больше, чем предполагалось. Приземление в последнем случае при помощи парашюта может происходить в такой области, которая в радиусе 1000 км непригодна для посадки или же по меньшей мере не сплошь пригодна (точное управление посадкой в этом случае исключается). Таким местом может оказаться южная часть Тихого океана, Тибетское плоскогорье или же полярные области. 

Наконец, преимущества посадки при помощи несущих плоскостей будут иметь большое значение также и в том случае, когда выбор места посадки на Земле не вполне свободен (например, в случае возвращения ракеты с какой-либо планеты). 

2. Приземление при помощи несущих поверхностей, вообще говоря, не ставит таких высоких требований к подготовке водителя, как приземление при помощи парашюта. На аппарате с крыльями он может достичь большинства пунктов в простом планирующем полете; лишь в переходных областях необходимо умение водителя, превышающее простой инстинкт. Далее, если водитель вначале допустил ошибку в управлении, то впоследствии он в большинстве случаев может ее исправить, так как управляемость все увеличивается. При такой посадке он просто летит, как на самолете, по тому направлению, которое ему нужно. Поскольку он видит под собой значительную часть земного шара, то он, конечно, совершенно точно видит, где находится место, в котором он предполагает приземлиться. Долетев до этого места, он начинает спускаться по спирали. 

Напротив, при посадке при помощи парашюта водитель не должен ни на минуту не ослаблять своего внимания, малейшая небрежность может поставить на карту успех всего полета. Траектория в межпланетном пространстве также должна быть более точно вычислена. Конечно, все это может быть достигнуто, но все же приземление с несущими поверхностями имеет преимущества. 

3. При нормальном приземлении при помощи крыльев со скоростями, меньшими круговой, ракета сама находит ту высоту, на которой полет наиболее выгоден. Например, если ракета спускается слишком низко, то растет сопротивление воздуха и вместе с тем и подъемная сила, при этом ракета снова поднимается. Вообще можно работать над тем, чтобы управление во время полета по инерции в основном осуществлялось автоматами, в то время как в ракетах, посадка которых должна происходить при помощи парашюта, водитель (находясь к тому же под сильным воздействием повышенного опорного ускорения) все время должен наблюдать за управлением. 

4. Посадка при помощи крыльев, вообще говоря, приятнее для людей, находящихся в ракете. Как правило, путешественники в этом случае никогда не подвергаются эффекту опорного ускорения, существенно превышающего нормальное ускорение силы тяжести на Земле. 

Приземление при помощи парашюта протекает вначале также вполне гладко. Но при скоростях между 6000 и 2000 м/сек опорное ускорение должно быть при всех условиях сильным. Вначале под действием центробежной силы ракета как бы парит в воздухе, но при скорости ниже 6000 м/сек эта сила заметно ослабевает и ракета быстро попадает в более плотные слои атмосферы. Когда она еще располагает скоростью 2000 м/рек, она летит на высоте 50 км. Только начиная с этой высоты, она может свободно следовать действию силы тяжести. 

5. Само приземление для крылатой ракеты много проще. Ракета же с парашютом падает, достигая в конце концов скорости 80 м/сек; при этой скорости водитель должен незадолго до достижения Земли (точнее — водной поверхности, на которую спускается), т.е. на высоте 100 — 150 м, дать еще раз газ, чтобы погасить и эту последнюю скорость. При этом ракета может спускаться только на воду. Если двигатель не запустится или водитель по какой-либо причине опоздает пустить его в ход, то это, хотя и не будет стоить путешественникам жизни, все же может вызвать разрушение части конструкций (нельзя забывать, что водитель после тяжелого и напряженного межпланетного путешествия, находясь к концу торможения под эффектом опорного ускорения, равного 40 м/сек², по всей вероятности, не обладает нормальной сообразительностью и способностью принимать быстрые решения). Напротив, посадка аппарата с несущими плоскостями происходит так же, как посадка самолета. 

6. Для осуществления посадки при помощи парашюта в заданном пункте необходимо ближайшую к Земле точку космической орбиты (относительно земной поверхности) определять с точностью до 5 км. Если мы хотим приземлиться вообще, безразлично где, то при гиперболической орбите нужна точность до 15 км. Если ближайшая к Земле точка будет выбрана слишком высоко, то воздух не сможет достаточно эффективно затормозить аппарат, и он снова вырвется из сферы притяжения Земли. Если эта точка будет слишком низко, то торможение будет резкое и возникающее опорное ускорение может раздавить людей, находящихся в ракете. При эллиптических скоростях достаточно, если ракета вообще лишь задевает земную атмосферу и не проникает в нее слишком глубоко. В этом случае она будет описывать все более узкие эллипсы торможения и, наконец, где-нибудь приземлится. 

Но если высота будет больше, чем нужно, всего лишь на 20 км, то предсказать точку приземления невозможно. 

Напротив, посадка с несущими поверхностями происходит вполне гладко, даже при гиперболической скорости и даже в том случае, если ошибка в высоте составляет до 22 км кверху или до 20 км вниз. Несущая плоскость, будучи сильно наклонена, может нести в 5 — 8 раз больше того, что она несет при наиболее благоприятном положении. Поэтому, например, если ракета попадает в воздушный слой, разреженный в восемь раз более, чем ожидалось, т.е. если высота будет на 15 — 16 км больше, чем нужно, то, наклонив головную часть ракеты вниз, можно добиться появления прижимающей ее к Земле аэродинамической силы, т.е. того, чтобы она осталась в атмосфере и не вылетела снова из нее. При этом лобовое сопротивление также сильно растет, но это приводит лишь к торможению, так что гиперболическая скорость вскоре переходит в эллип-тяческую (при этом мы, конечно, говорим лишь о таких гиперболических скоростях, которые доступны межпланетным ракетам, т.е. 12 — 17 км/сек). Если, напротив, орбита будет нацелена слишком низко, то ось ракеты надо будет расположить таким образом, чтобы аэродинамические силы не действовали вниз. 

Торможение сопротивлением воздуха на правильно выбранной высоте составляет около 2 м/сек². Но человек выносит опорное ускорение более, чем 40 м/сек². Таким образом ракета может лететь в воздухе, в 20 раз более плотном, и действие опорного ускорения не будет угрожать людям, другими словами, — ближайшая к Земле точка может лежать на 20 км ниже. Это дает для высоты, на которой может лежать ближайшая к Земле точка, интервал в 40 и и более. При этом, если даже ракета один раз и вырвется против ожидания из заданной траектории, то благодаря управляемости ракеты будет сохранена возможность достижения желаемого места посадки. 

Конечно, в принципе посадка при помощи парашюта возможна, в противном случае мы не стали бы рассматривать этот способ в книге, целью которой является доказательство, что полет ракет в межпланетное пространство — не есть утопия. Посадка при помощи парашюта будет лишь значительно более трудной и сложной, чем посадка с несущими поверхностями. Несмотря на это, мы все же предлагаем посадку при помощи парашюта, а не посадку с несущими плоскостями, из следующих соображений. 

В этой книге мы хотим доказать, что наш проект выполним при всех обстоятельствах, а это справедливо лишь при посадке при помощи парашюта. При посадке с использованием крыльев существует опасность, что нагревание ракеты будет слишком велико, хотя и нельзя сказать, чтобы эта опасность была весьма вероятной. Если, например, применить выведенную нами формулу, то мы получим вполне приемлемые цифры, но, как уже было указано, формула не является точной и результат может оказаться в 100 раз больше. В этом случае посадка с несущими поверхностями была бы невозможна. 

Если даже допустить, что это огромное количество тепла удастся отвести при помощи водяного охлаждения (в чем мы также не можем быть уверены) и что при этом металл не прогорит, а при водородном охлаждении не возникнут трещины и разрывы из-за сильного одностороннего охлаждения, то необходимо все же иметь в виду, что масса воды, которая потребуется для охлаждения, будет больше, чем масса топлива, необходимого для торможения космической скорости при помощи реактивной силы. 

Весьма многообещающим кажется нам предложение Гомана приделать парашют к хвосту корабля, снабженного крыльями. Тогда ближайшая к Земле точка космической орбиты не должна лежать так низко, так как парашют достаточно сильно тормозит уже на большой высоте, а крылья сравнительно мало нагреваются в разреженном воздухе. Мы считаем, что таким способом нагревание ракеты можно уменьшить в 100 раз по сравнению с тем, каким оно было бы, если бы ракета спускалась без парашюта. Для этого парашют должен испытывать в 100 раз большее сопротивление воздуха, чем ракета, имеющая форму обтекаемого тела, а этого нетрудно добиться. 

Таким образом вплоть до достижения круговой скорости тормозит, главным образом, парашют, а при скорости, меньшей круговой, могут быть использованы также и крылья, что-бы дольше удержать корабль на необходимой высоте. При скорости полета, близкой к круговой, нагрузка на несущие поверхности очень невелика, так как ракета при этом как бы не имеет веса. Напротив, когда скорость становится ниже круговой, нагрузка на несущие поверхности увеличивается все больше, но при этом нагревание быстро уменьшается. 
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Такой способ посадки, по всей вероятности, оказался бы возможным и объединил бы главнейшие преимущества посадки при помощи парашюта и посадки с крыльями. Нечто подобное можно предусмотреть для нашей модели Е, а именно — кабину наблюдателя можно снабдить несущими поверхностями и устроить таким образом, чтобы она могла отделиться от ракеты и спуститься самостоятельно в планирующем полете, в то время как ракета приземлялась бы при помощи парашюта. Другая возможность объединить преимущества обоих способов посадки изображена на фиг. 51. Ракета имеет тело — относительно длинное, несущие поверхности а и b и хвостовые стабилизатора с — с. Обе половины стабилизатора и несущих поверхностей соединены на ребре друг с другом при помощи воздухонепроницаемого резинового соединения. 

Овальный, сравнительно небольшой парашют F — F находится в головной части ракеты, так что ракета движется соплом вперед. Несущие поверхности и хвостовые стабилизаторы не сложены и образуют полые поверхности, встречающие воздушный поток. Когда скорость падает ниже 7000 м/сек, жертвуют парашютом, хвостовые стабилизаторы с — с складываются вместе и поверхность b накладывается на а. Затем ракета опрокидывается (в направлении, показанном стрелкой) и летит дальше в планирующем полете головной частью вперед. 

Все сказанное выше относилось к посадке ракеты с людьми. Для ракеты без людей возможна, конечно, лишь посадка при помощи парашюта. 

Вообще говоря, очевидно, еще преждевременно много писать о способах посадки. Целесообразнее было бы исследовать вопросы нагревания при помощи регистрирующих ракет и ракетных самолетов и после получения интересующих нас величин подумать, как лучше всего осуществить посадку ракет с людьми. 

ЧАСТЬ ВТОРАЯ

ПРОБЛЕМЫ КОНСТРУКЦИИ РАКЕТ

  

Глава XII

СПИРТОВАЯ РАКЕТА МОДЕЛИ «В»

Принятые обозначения в гл. XII—XIV 

	A — суммарный секундный объем газов. 

b — действующее ускорение. 

p — давление воздуха после сжатия. 

b0 — значение b в момент начала полета. 

β — давление воздуха, а также плотность воздуха. 

β0 — давление воздуха в начале работы двигателя спиртовой ракеты кг/м². 

β1 — давление воздуха в начале работы двигателя водородной ракеты кг/м². 

br — вес горючего. 

γ — балистический коэффициент. 

d — диаметр выходного сечения сопла; d как индекс означает, что параметр относится к выходному сечению сопла. 

e — основание натуральных логарифмов. 

F — наибольшее сечение ракеты. 

Fd — выходное сечение сопла. 

Fm — критическое сечение сопла. 

G — вес ракеты. 

g — ускорение силы тяжести на высоте h или s. 

g0 — ускорение силы тяжести на поверхности земли. 

HR — водородная ракета. 

k — отношение удельной теплоемкости при постоянном давлении к удельной теплоемкости при постоянном объеме. 

L — сила сопротивления воздуха. 

L' — сила сопротивления воздуха, если скорость меньше v. 

m — масса ракеты. 

m0 — начальная масса ракеты. 

m1 — масса ракеты без горючего. 

m — как индекс означает, что величины, как, например, Fm, pm, cm, dm, относятся к критическому сечению сопла. 

Ψ — масса спиртовой ракеты. 

ψ — масса водородной ракеты. 

O — камера сгорания; O как индекс означает, что величины, как, например, To, po, do относятся к камере сгорания. 

P — суммарная тяга. 

p — давление. 

p0 — давление в камере. 

pd — давление в выходном сечении сопла. 

q — коэффициент, показывающий, во сколько раз одно горючее тяжелее другого. 

Q — суммарная сила, противодействующая подъему. 

r — радиус Земли. 

s — высота, на которую данная ракета должна подняться, для того, чтобы заданная скорость стала оптимальной. 

T — температура; если нет специальной оговорки,— абсолютная. 

Td — абсолютная температура в выходном сечении сопла. 

T0 — абсолютная температура в камере сгорания. 

t — время. 

v — скорость. 

vx — идеальная скорость. 

v — оптимальная скорость для s и ds. 

v0 — начальная скорость. 

v1 — скорость к моменту остановки двигателя. 

V0 — удельный объем газов в камере. 


  



1. Общие сведения 

Напомним требования, которые предъявляются модели «В»: 

а) возможно большая нагрузка на поперечное сечение; 

б) старт с места, находящегося на возможно большей высоте; 

в) возможно более тонкие стенки, возможно меньшее количество металлических частей, возможно большее значение отношения m0/m1, не очень высокое внутреннее давление и особенно — в резервуарах для жидкостей, невозможность возникновения ударных ускорений; 

г) возможность создания составной конструкции из многих отдельных ракет; 

д) скорость истечения должна быть возможно большой, температура в камере сгорания — предельно высокой, значение отношения pd/p0 мало и по возможности постоянно, продукты сгорания — легкие; 

е) малые ракеты должны стартовать вертикально; 

ж) должна быть обеспечена возможность регулирования скорости и выдерживания возможно точной оптимальной скорости. 

Эти требования противоречат во многих случаях друг другу. Задачей конструктора является нахождение оптимальных решений. 

В гл. V была выведена теория полета модели «В». Она действительна для случая, когда соблюдаются следующие условия: 

1) скорость истечения с постоянна; 

2) ракета летит с такой скоростью, что сила сопротивления воздуха равна весу ракеты и коэффициент сопротивления постоянен; 

з) ракета стартует вертикально вверх; 

4) применяется жидкое горючее; 

5) прочность и жесткость ракеты основаны на существовании внутреннего давления. 



Все эти требования в модели «В» выполняются. 

Для того чтобы доказать, что ракеты пригодны для полета в межпланетном пространстве, целесообразно дать описание такой ракеты. На фиг. 52 показано лишь самое необходимое — один разрез по длине обеих ракет (спиртовой и водородной) и два поперечных разреза (плоскость разреза обозначена пунктирной линией — тире с точкой, маркированной греческими буквами). То, что относится к спиртовой ракете, показано сплошными линиями, а к водородной — пунктиром. 

Ракета модели В предназначается для того, чтобы исследовать высоту, состав и температуру земной атмосферы, точнее установить ход кривой значений γ подтвердить и уточнить наши расчеты величин с, Т, р и др. (в особенности для водородной ракеты). Сама конструкция, как было сказано, состоит из спиртовой и водородной ракет. Она имеет длину 5 м, диаметр 55,6 см и весит 544 кг, из которых 6,9 кг приходится на водородную. Кроме того, имеется еще вспомогательная стартовая ракета (см. фиг. 64). 

В основу расчетов прочности принят такой материал, что изготовленная из него проволока сечением 1 мм² может быть нагружена объемом 6,7 дм³ этого же материала; железо и сталь можно при низких температурах нагружать в пять раз больше; при этом, как было показано в гл. IV, может быть получено в пять раз лучшее соотношение масс самих резервуаров и топлива. Но при низких температурах применение железа из-за его хрупкости становится сомнительным. Здесь необходимо показать, что эта ракета при всех условиях пригодна для полетов в межпланетных пространствах. Поэтому в дальнейших расчетах принимаются мягкие, но тягучие сплавы меди и свинца. 

Для того чтобы показать, что наши ракеты могут быть построены даже при наихудших допущениях, в качестве горючего принята смесь, которая создает в камере сгорания температуру от 1400 до 1500°С, т.е. до 1700° абсолютных (в то время как в действительности можно допускать температуру примерно до 4000°). 

В описании ракета более сложна, чем это может быть при ее постройке. Мы хотим показать, какие части машины принципиально необходимы, их назначение и действие. В дальнейшем будут приведены данные о возможности их упрощения. Мы обстоятельно описываем модель «В», а не «C» (которая, как мы уже знаем, имеет существенно более простую конструкцию и является более целесообразной), так как здесь идет речь не о защите какого-то определенного проекта. 

Вообще в этой книге мы не стремимся изложить всю тео-шда и практику ракетной техники, и, пользуясь приводимым здесь материалом, нельзя построить ракеты. В этом издании изложено только около одной трети всего имеющегося материала и описаны сложные и мало пригодные для практических целей конструкции. 

  

2. Ракета с двигателем, работающим на спирте 

Общие сведения. s0 = 7700 м. До высоты 5500 м ракета поднимается при помощи воздухоплавательных средств (см. фиг 68); стартовая (вспомогательная) ракета обеспечивает дальнейший ее подъем на 2200 м и достижение скорости V0. 

16,5 кг/см² < p0 < 2О кг/см² 

Топливо. В ракете находится воды 341,5 кг в смеси с 48,5 кг спирта, ректифицированного спирта 1,67 кг, жидкого кислорода 98,8 кг или соответствующее количество жидкого, воздуха (в этом случае требуется меньше воды). Эти вещества должны сгорать при давлении от 16 (и менее) до 20 ат. При пуске двигателя чистые пары спирта подводят к кислороду. 

1700° < T0 < 1750°С; 

pd ≈ β0 ≈ кг/см² 

Данные сопла. 
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Скорость истечения. Согласно гл. II, скорость истечения равна немногим больше 1800 м/сек. На неучтенные потери снижаем величину с до 1600 м/сек, а для того чтобы ориентироваться на нижний предел эффективности ракеты, принимаш что с равно только 1400 м/сек. В действительности же с, а вместе с ней и эффективность ракеты имеют более высокие значения. 

Наибольший диаметр ракеты — 55 6 см. Резервуар для спирта находится под давлением 3 ат. Такое же давление поддерживается в отсеке для водородной ракеты Резервуар для кислорода находится под давлением (p0 + 1,5) ат, которое поддерживается и при работе двигателя, так как часть кислорода испаряется и переходит в газообразное состояние. 

Вес тяговой установки 16,2 кг, вес стабилизаторов 4 кг, вес резервуара кислорода 10 кг, вес насосов 8 кг, вес головки и др. — 6 кг. Толщина стенок 0,4 мм. Вес распылителя (форсунок) 3 кг. Все остальные части весят 4 кг. 

Ψ1 + m0 = 56,2 кг 

(Ψ0 + m0)/(Ψ1 + m0) = 544/56,2 = 9,7 

Мы примем, однако, последнее отношение равным только 9. 

Нагрузка на поперечное сечение составляет для заполненной ракеты 0,225 кг/см². 

v0 = 500 м/сек; v1 равно от 2800 до 2900 м/сек 

Нагрузка на поперечное сечение составляет к концу полета 0,0232 кг/см². 

Время горения составляет 35 — 40 сек.; во время первых 15 — 20 сек. горения достигается скорость v, позже ракета летит с меньшей скоростью и таким образом, чтобы p0 ≤ 20 aт. Отсюда следует, что (при с = 1400 м/сек) P/M0 = 34 м/сек². Секундный расход массы составляет 

12,01 кг/сек < dm/dt < 13,21 кг/сек. 



Сгорание происходит следующим образом. В пространство А (фиг. 53) входят, не доходя до крышки, трубки С, диаметр которых внизу 2,5, а вверху 3,6 см. Между этими трубками находится спирт - ректификат в состоянии кипения, так как насос (обозначенный через mn) качает через специальные трубы горячий кислород, содержащий пар, поднимающийся сквозь спирт в виде пузырьков. Спиртовые пары уходят через трубки С. В эти трубы входят подводящие кислород трубы D, в стенках которых имеются отверстия. Так как давление в А равно p0 ат, а в пространстве для кислорода — (p0 + 1,5) ат, то кислород разбрызгивается в виде тонких струй и смешивается с парами спирта. Проходя мимо зажигательного устройства G на конце труб А, смесь загорается. Так как кислорода поступает больше, чем требуется для сгорания, то получается газ, который содержит 95% кислорода. Газ при 20 ат имеет температуру 700°. Трубки С входят в пространство Е, куда вводится разбавленный водой спирт; последний впрыскивается через узкие поры в виде тонких струй и здесь сгорает. 

Описание ракеты (см. фиг. 52). Головка а ракеты представляет собой особую часть конструкции; она, как шапка, покрывает обе ракеты и держится при помощи эластичных пружин. Она состоит из двух частей или больше, напоминающих по форме кожуру разрезанного апельсина или дольки, из которых сшит кожанный мяч (фиг. 54). Отдельные части головки склеены коллодием. Когда горючее спиртовой ракеты сгорает, коллодий поджигается (каким образом — нас здесь не интересует) теми же искрами, которые зажигают горючее водородной ракеты. В результате части головки распадаются (вернее сказать, газы, которые окружают водородную ракету, отбрасывают их, при этом они могут также высвободить парашют, если он там помещен), и водородная ракета выходит наружу (фиг. 55). 
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С внутренней стороны головки находятся незаполненные объемы С (см. фиг. 52), которые защищают ее от погружения при падении в воду. Так как при скорости 2000 — 3000 м/сек воздух перед головкой сильно нагревается, то необходимо размещать в объеме С какое-нибудь простое устройство для охлаждения, например, ветрянку (на чертеже не показана). Работе этого устройства помогает то обстоятельство,, что объемы изнутри и снизу соприкасаются с испаряющимся водородом, который выходит через сопло водородной ракеты, поднимается, омывая тонкие стенки, и в точке К через специальный предохранительный клапан выходит наружу. 

Водородная ракета находится в пространстве диаметром 30 см; диаметр самой ракеты 25 см, так что вокруг нее остается свободная зона шириной 2,5 см, которая заполняется газообразным водородом и сама делится перегородкой d. Подушки f сделаны из исключительно мягкого материала (например, затвердевшего светильного газа, вытянутого при помощи парафинового стержня в атмосфере водорода в нити или взбитого в пену). Между подушками остается пространство для прохождения паров водорода. В резервуаре е для смеси спирта с водой помещен поплавок g. Резервуар находится под давлением 3 ат, которое поддерживается тем, что насос mn подает горячий газ в двойное дно h, откуда он через многочисленные небольшие отверстия поднимается вверх. Давление регулируется автоматически. Если оно сильно повышается, — открывается клапан К и газ вытекает. Разбавленный спирт поступает через клапаны у и трубки О попеременно в камеры p1 и p2, которые имеют наверху выход через клапан К и внизу — через трубу К, соединенную с распылителем Z. Камеры снабжены двойным дном i, через поры которого проходят газы, поднимающиеся из mn. Клапаны открываются и закрываются в определенной последовательности; когда одна камера наполняется жидкостью из резервуара е, другая под давлением 20 — 23 ат подает смесь воды со спиртом к распылителю (естественно, что перед стартом обе камеры заполняются горючим, для того чтобы увеличить полезную емкость ракеты). Эти камеры должны обладать большой жесткостью и прочностью и, в противоположность остальным частям ракеты, должны быть довольно массивными. 

Давление в резервуаре кислорода S (см. фиг. 53) составляет 18 — 21 ат, а в пространстве А — меньше на 1 ат; разделительная стенка между ними должна быть тонкой и прямой, она поддерживается проволоками q. Верхние поверхности кислородного резервуара напоминают по своей форме вытянутый эллипсоид. У самой стенки находится вентиль О2 (см. фиг. 52), через который разбавленный спирт попадает к распылителю. Жидкость в камере p1 стекает к середине, где находится труба К. 

В кислородных баках должно поддерживаться давление 21 ат (при помощи испарения кислорода). Испарение происходит потому, что под этим резервуаром находится объем А, в котором температура весьма высокая. Но этого все же не достаточно; в большей мере испарению содействует горячий газ, который вдувается насосами mn описанным выше образом. Этот газ содержит пары воды, которые образуют при этом кристаллы льда, плавающие на поверхности кислорода. 

В резервуаре кислорода также имеется поплавок g, предназначенный для регулирования расхода кислорода в соответствии с расходом спирта. Поплавки в баках спирта и кислорода воздействуют при помощи электрических устройств на предохранительный клапан кислородного бака и на процесс испарения кислорода. Если свободная поверхность кислорода понижается слишком медленно, автоматически поднимается давление в его резервуаре и тем самым увеличивается поступление кислорода в распылитель. 

Воздушный резервуар w соединен трубой К с распылителем, в который поступает спиртовая струя. Он предназначается для того, чтобы заполнить спиртом все пространство между трубами Е и поддерживать здесь давление на определенном уровне. Это не может быть осуществлено только при помощи камер p1 и p2. Давление в резервуаре w поддерживается насосами mn, которые накачивают туда горячий газ. В резервуаре также находится поплавок g, регулирующий работу накачивающих камер p1 и p2. Так как резервуар w расположен под соплом водородной ракеты, то он должен быть снабжен теплоизоляцией. Резервуар имеет яйцевидную форму. Между w и p1 остается свободное пространство I, где размещаются, будучи защищены от температурных колебаний, приборы, регулирующие и регистрирующие работу спиртовой ракеты, а также источник постоянного тока. 
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Насосы mn работают следующим образом (фиг. 56). Небольшой поршневый насос mn подает спирт попеременно в котлы m2 и m3 и постоянно — в котел n. Котлы m2 и m3 накачивают кислород в котел n (аналогично тому, как p1 и p2 накачивают спирт). На дне котлов m2 и m2 находятся куски натрия. При открытых вентилях m4 и m5 или m6 и m7 в котлы поступает кислород и куски натрия всплывают. Когда котлы m2 или m3 заполнены, вентили закрываются и через m8 или m9 над поверхностью кислорода поступает спирт. Воспламенение обеспечивается электрическими средствами. Сгорание поддерживается присутствием подходящего пористого тела*. 

Камера сгорания О (см. фиг. 52) не соприкасается непосредственно с наружной оболочкой ракеты. Она имеет собственные тонкие стенки t, соединенные с металлической оболочкой при помощи металлических подпорок (на фигуре не показанных), которыми она поддерживается в надлежащем положении. Между стенками t и оболочкой течет жидкость из распылителя; она здесь испаряется и таким образом защищает стенки камеры сгорания от прогара. Пары проходят в камеры через зону L между распылителем и оболочкой, остаются возле стенок и изолируют их так от соприкосновения с горячим газом. Для того чтобы без надобности не испарялось много жидкости и вместе с тем, чтобы стенка t в верхней части не начала прогорать, в T1 помещен термоэлемент, который в случае недопустимого повышения температуры вызывает больший приток жидкости. Пространство между t и оболочкой ракеты в некоторых местах расширено для помещения поплавка. В случае, если жидкость поднимается слишком высоко, поплавок прекращает ее приток и тем самым препятствует ее переливу в камеру сгорания. 

Пространство между оболочкой и поверхностью t делится ва две части Q и R стенкой u, которая помещается у критического сечения Fm сопла. При истощении запасов горючего, находящегося в баках, расходуется горючее из отсеков Q и R. 

При таком устройстве значительно уменьшается величина веса m1, так как камеру сгорания и сопло не надо покрывать изнутри жаростойким материалом. Кроме того, при этом имеется возможность направлять газ вдоль металла, который его меньше удерживает, чем, например, асбест или шамот. 

Сопло спиртовой ракеты может быть простым и иметь в сечении круглую форму, как показано на фигуре, или же может быть поделено на семь и больше частей (фиг. 57), которые выходят из одной камеры. Для небольших ракет (модель «В») применяется первый тип конструкции, а для больших — второй. 
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Стабилизаторы W показаны на фигуре только в плане. Это — совокупность четырех стабилизаторов, которые связаны друг с другом поперечными стенками. Они укреплены на тяговом агрегате и нижние их части могут вращаться вокруг оси х. При подъеме ракеты стабилизаторы направлены книзу и поэтому осуществляют стабилизацию полета. Ракета может ими управляться в полете, так как при помощи приборов, размещенных в отсеке I, положение нижних частей рулей может изменяться. При посадке рули складываются (фиг. 58) и при этом становятся несущими плоскостями ракеты, делая излишним применение парашюта. Стабилизаторы вместо со всеми устройствами весят 4 кг. 

Резервуар для спирта может быть использован после отбрасывания нижней ракеты для забора проб воздуха из атмосферы. При его заполнении необходимо соблюдать осторожность. Сначала при открытых кранах через резервуар следует пропускать воздух, очищая и осушивая его. Затем перед заполнением пропустить (для охлаждения) воздух через трубку, которая помещается в атмосфере кислорода, иначе при значительном содержании водорода может произойти взрыв из-за тепла, возникающего при сжатии. 

Таким образом ракета может быть использована для забора пробы воздуха в верхних слоях атмосферы. Время заполнения резервуара узнается по отметке на регистрирующем приборе. 
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Укажем, как обнаружить падающие части ракеты. Необходимо выбрать такое место старта, чтобы стартовая и спиртовая ракеты упали в воду, а водородная — в районе населенного места. Во внешней стенке ракет имеются круглые дверцы (фиг. 59), бортики которых входят внутрь стенок. Под такой дверцей помещается баллон (фиг. 60), прикрепленный к шнуру. Так как давление внутри камеры составляет 9 — 10 ат, баллон достаточно сжат и при выходе в атмосферу может увеличиться в 10 раз. Дверца может поворачиваться на петлях (фиг. 61), другая ее сторона припаяна от L до V; дверца закрыта так, что воздух через нее не проникает. Под местом припайки в зоне К находится кислота. Эта кислота постепенно разъедает металл пайки, и таким образом через несколько часов дверца открывается, ибо внутреннее давление больше наружного, и баллон выходит наружу. 

По месту падения спиртовой ракеты можно установить характер движения верхних слоев воздуха, а отсюда и определить место падения водородной ракеты. 

В спиртовой ракете размещены следующие регулирующие устройства и приборы:
1) источник постоянного тока;
2) гироскоп управления;
3) указатель ускорения;
4) поплавки, регистрирующие уровень спирта и кислорода; поплавки посылают электрический ток частично для регулирования потребления спирта и кислорода и частично — для аппаратов, записывающих температуру;
5) манометры, регистрирующие внутреннее давление; один из них должен находиться в головной части ракеты;
6) прибор для регистрации растяжения долек головной части; внутреннее давление, которое может раскрыть створки в головной части ракеты, должно быть, естественно, больше силы сопротивления воздуха L, и поэтому стенки головной части подвергаются усилиям растяжения; это растяжение регистрируется электрическим путем; если суммировать должным образом токи, которые получаются от этих усилий, то мы получим картину изменения силы сопротивления воздуха L;
7) специальное устройство для регулирования силы ускорения; токи, возникающие в приборах, описанных в пп. 5 и 6, а также токи, возникающие в показателях уровней жидкостей, воздействуют на электромагниты, установленные соответствующим образом на концах горизонтальной балки (одноименные полюса расположены друг против друга); балка своим положением усиливает или ослабляет работу насосов mn, а тем самым уменьшает или увеличивает ускорение ракеты; так как вблизи Земли вес ракеты является линейной функцией уровня жидкисти и так как скорость v выдерживается при L = G, то это устройство способствует тому, чтобы фактическая скорость была равна v;
8) термографы (лучше всего термоэлементы) для регистрации температуры; один из них находится в головной части ракеты для регистрации температуры сжатого воздуха. 

Глава XIII

ВОДОРОДНАЯ РАКЕТА МОДЕЛИ «В»

  

1. Общие сведения 

Величина s0. Ускорение спиртовой ракеты в конце ее полета немного меньше ускорения, соответствующего скорости v. Поэтому высота, на которой спиртовая ракета получает конечную скорость, больше высоты, получающейся из формулы (47) (примерно на 3 — 6 км выше). Преимущества спиртовой ракеты заключаются в том, что p0 — постоянно; нагрузка на поперечное сечение в водородной ракете может быть взята меньше. Величина s1 для спиртовой ракеты зависит от действительного значения с. При с, равной 1400 м/сек, находим, что β1 = 8,82 кг/м². Этому соответствует высота s1 порядка 56,2 км над уровнем моря. p0 равно 3 aт. 

Сопло. 
F = Fd (так как как pd > β1);
k = 1,388;
Fd/Fm = 10,95;
d = 25 см;
dm = 7,55 см; 
d/dm = 3,31. 

Скорость истечения. Расчетная величина с составляет 4400 м/сек. На том же основании, что и для спиртовой ракеты, принимаем более низкое значение с = 3400 м/сек. 

Поверхность водорода находится под избыточным давлением в 0,12 ат (при таком давлении водородная ракета, если бы не находилась в спиртовой, была бы в начальный момент полета раздавлена силой сопротивления воздуха). Во время работы водородной ракеты давление водорода на дно составляет в первые секунды 0,11 ат, а позже — немного меньше. Резервуар для водорода должен быть, таким образом, рассчитан на избыточное давление 0,24 ат и его стенки могут поэтому быть исключительно тонкими. 

Вес помещения для водорода и головки ракеты 33 г. 

Камера сгорания и распылитель: длина 1,05 м, внутреннее давление 3 ат, вес 0,466 кг. 

Приборы — вес 1,5 кг. 

Насос, кольцо с кислородом и крепления весят 0,5 кг. 

Сопло и его оболочка весят 0,3 кг. 

Стабилизаторы весят 0,3 кг. 

Парашют весит 0,5 кг 
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Ускорение в течение первой секунды b0 = 200 м/сек²; 
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Так как внутреннее давление и давление в выходном сечении сопла остаются постоянными, то и это число остается постоянным. 

Продолжительность горения. 
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При такой начальной скорости ракета поднимается на высоту примерно 1960 км. 

Давление в выходном сечении сопла pd = 0,0196 ат, откуда можно подсчитать сопло, так как p0 = 3 ат. Значение pd может быть лучше всего найдено из формулы 
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где 
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2. Описание водородной ракеты 
Конструкция головной части а (см. фиг. 52) аналогична конструкции головной части спиртовой ракеты. При снижении ракеты она раскрывается и из отсека f выбрасывается парашют. Створки головки остаются после этого соединенными с ракетой. Головка покрыта изнутри пористым холстом, смачиваемым водой. Вода находится в объеме с и впрыскивается через трубу насосом е в головку, где стекает по стенкам. 

Обозначения частей ракеты на фигуре аналогичны обозначениям, принятым для спиртовой ракеты. Кислород находится здесь в резервуаре — кольце круглой формы, аналогичном показанному на фиг. 56, в котором он испаряется и после этого проходит через трубу Е под давлением 3,1 ат. Водород подается под давлением 5 ат камерами p1 и p2 и обтекает трубу Е снаружи. В качестве воздушного резервуара здесь служит пространство внутри кислородного кольца. 

В этой ракете можно забирать пробы воздуха в резервуар для водорода, аналогично тому, как это делается в спиртовой ракете. Речь об этом может итти лишь в том случае, если на заданной высоте имеется воздух или какой-либо газ (короний)*. 
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В камерах насоса p1 и p2 находятся трубы i, которые подводят горячие газы к фильтру S. 

Фильтр установлен со следующей целью: горячие газы содержат воду, которая, входя в соприкосновение с водородом, немедленно затвердевает (превращается в лед), а так как лед тяжелее жидкого водорода, то кристаллы его падают вниз и, если бы они не задерживались в фильтре, то забивали бы поры распылителя. С учетом этого обстоятельства выход из насосных камер p1 и p2 сделан не у самого дна, а немного выше, поэтому камеры никогда полностью не опорожняются и на дне их удерживаются кристаллы воды, которые, несмотря на все меры предосторожности, все же могут сохраниться (фиг. 62). 
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Камера сгорания и сопло окружены водородом. Стабилизаторы W построены по типу газовых стабилизаторов. Они могут перемещаться вверх и вниз по стенкам, удерживаясь шарнирами а, а' (фиг. 63). 

При конструировании необходимо обратить внимание на то, чтобы отделение от спиртовой ракеты происходило в то время, когда спиртовая ракета еще работает, иначе возможно возникновение опорного ускорения, направленного вверх, при котором жидкости могут подняться выше выходных отверстий и не поступить в тяговый агрегат. 

На фиг. 52 насосы mn водородной ракеты не показаны, чтобы не загромождать рисунка. 

На водородной ракете установлены следующие приборы: 

1) электрическая аккумуляторная батарея;
2) гироскоп управления, как и в спиртовой ракете, но соответственно меньший и более легкий;
3) указатель ускорения, тоже меньший и более легкий;
4) аппараты, указывающие уровни жидкостей; в этой ракете они имеют целью только регистрировать уровни, так как регулирование скорости полета водородной ракеты обеспечивается манометрами;
5) манометры;
6) пружины b, которые так же, как и в спиртовой ракете, воспринимают и регистрируют давления, которые испытывает головная часть ракеты;
7) приборы, перечисленные за этим номером для спиртовой ракеты, здесь отсутствуют, так как скорость v не выдерживается;
8) термографы — аналогично, как и в спиртовой;
9) устройство для сброса головки, как и в спиртовой ракете, но здесь оно приводится в действие не от поплавка, а при спуске ракеты от часового механизма. 

Глава XIV

РАССМОТРЕНИЕ РАБОТЫ И ЭФФЕКТИВНОСТИ РЕГИСТРИРУЮЩИХ РАКЕТ НА ЖИДКОМ ТОПЛИВЕ

  

1. Вспомогательная (стартовая) ракета модели «В» 

Наиболее удобно, чтобы старт происходил при помощи ракетной тяги. Кроме того, будет очень хорошо, если модель «В» получит оптимальную начальную скорость v0 возможно быстрее, в противном случае ракета будет излишне продолжительное время находиться в непосредственной близости от земли. Наилучшее значение P/m0 во время старта относится к наилучшему значению P/m0 при выдерживании скорости v примерно как 2,6 : 1. Так же должна колебаться и величина Р, что, согласно сказанному в гл. II, является недостатком. 

Из формулы (2) следует, что при заданном химическом составе продуктов сгорания соотношение pd/p0 определяется значением Fd/Fm и, если желательно получить меньшую величину pd/p0, то значение Fd/Fm должно стать большим. 

Из формулы (1) следует, что скорость истечения при заданных величинах pd/p0 и k будет тем выше, чем больше величина произведения p0V0. Величина p0V0 не зависит от значения p0 и будет тем больше, чем меньше удельный вес вытекающих газов и чем выше их температура*. Водород вытекает с наибольшей скоростью. 

Наконец, из формулы (1) следует, что величина с будет тем большей, чем меньшее значение отношения pd/p0 может быть достигнуто. 

Выход из затруднения здесь возможен или в результате применения регулируемых сопел, или установки спиртовой ракеты на еще одну спиртовую ракету с большим соплом и более высокой реактивной силой. 
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Для ракеты модели «В» лучше применять второй метод. На этой вспомогательной стартовой ракете мы здесь подробно останавливаться не будем. Если возможно создание конструкции спиртовой ракеты модели «В», то явно осуществима и вспомогательная ракета. Ее конструкция показана схематично на фиг. 64. Она имеет в диаметре 1 м, надевается на спиртовую ракету примерно до насосного отсека и имеет четыре выреза, в которые входят стабилизаторы спиртовой ракеты. Кислород находится в резервуаре а, который входит в сопло основной спиртовой ракеты. 

Конструкция стартовой ракеты должна быть возможно более простой. В заполненном состоянии она весит 220 кг, двигатель ее работает 8 сек. Начальное ускорение, которое она придает ракете, составляет в начале 100 м/сек², а затем под влиянием возрастающей силы сопротивления воздуха оно уменьшается. 

Необходимо также упомянуть о металлических кольцах (фиг. 65), которые обхватывают снаружи резервуар спирта главной ракеты. Кольца состоят из четырех частей, удерживаемых застежками b; кольца сбрасываются вместе со стартовой ракетой. 

  

2. Взлет модели «C» 

Если достигается скорость v, то кривая зависимости значения P/m0 от s при v0 = 500, s0 = 7000 и с = 1700 имеет вид, показанный на фиг. 66. 
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Если ракета летит под действием собственной энергии, она должна достигнуть оптимальной скорости. При этом начальное ускорение, а также тяга, и тем самым и р, должны иметь большие значения. Если после этого ракета будет лететь со скоростью, немного меньшей v, то кривая значений Р, а тем самым и p0, получит форму согласно фиг. 67. 
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Отсюда видно, что тягу можно считать примерно постоянной, а скорость — близкой к оптимальной (правда, при этом двигатель работает 18 сек., т.е. на 10 сек. больше времени действия стартовой ракеты, и скорость уменьшается на 76 м/сек и кроме того на величину v0). Это обстоятельство весьма удобно для конструирования простых регистрирующих ракет, подобных модели «C». Для ракет, совершающих полет с людьми, этот способ старта не подходит из-за того, что здесь будет весьма велико опорное ускорение. Ракеты с людьми должны иметь регулируемые сопла. 

  

3. Габариты ракет и сопротивление 

Мы показали, что чем больше нагрузка на поперечное сечение, тем лучше ракета проходит атмосферу. Нагрузка на поперечное сечение может быть большой в двух случаях: 

а) когда ракета сама большая или когда, по меньшей мере, она имеет большую длину;
б) когда удельный вес топлива велик. 
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В случае, когда ракета имеет большую длину, необходимо позаботиться о том, чтобы она не была переломлена силой сопротивления воздуха. Этого можно достичь следующими способами: 1) когда топливо, как в модели «C», подается вверх и топливные баки присоединены к ракете в виде хвоста; 2) когда топливо подается вниз к двигателю, расположенному в хвостовой части ракеты, то диаметр последней надо увеличить; 3) перед стартом ракету поднять на возможно большую высоту; при этом улучшается также соотношение между пассивным и полезным весами, так как резервуары горючего не должны находиться под таким высоким давлением и могут изготовляться из более тонкого материала. 

Для моделей «C» и «E» последнее не требуется, модель же «B» рассчитана на старт с высоты 5500 м над уровнем моря. Перед стартом модель поднимают на эту высоту при помощи двух дирижаблей (фиг. 68). Если ракета предназначена для старта с поверхности моря, где β в два раза больше, она должна быть в два раза длиннее, т.е. в восемь раз больше и тяжелее. 

  

4. Сравнение спиртовой и водородной ракет 

Здесь будет показано, почему водородная ракета имеет преимущества при полете в атмосфере с очень малой плотностью воздуха. 

Выше мы видели, что величина отношения m0/m1 может быть тем большей, чем меньше величина β0. Если обозначить через br вес топлива, а через m1 — вес пустой ракеты, то получим: 
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где k — коэффициент пропорциональности. 

Топливо спиртовой ракеты в q раз тяжелее. 

Если обозначить величины, относящиеся к спиртовой ракете, прописными, а величины, относящиеся к водородной ракете, - строчными буквами, то можно записать: 
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В разреженном воздухе 
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и, согласно (6), 
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Если Vx < vx, то при заданном отношении c/C 
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В этом случае водородная ракета при сгорании всего топлива получит большую скорость полёта. 

Для того чтобы лучше разобрать эту формулу, обратим внимание на то, что для небольших значений br/m1 имеем 
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Так как q > c/C, то в этом случае необходимо рекомендовать в качестве горючего спирт. 

Далее, 
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Здесь величина ln q является константой, но если br/m1 увеличивается, то величина ln (1 + br/m1) растет от нуля до бесконечности. Это значит, что все выражение с ростом значения br/m1 (т е. с уменьшением β0) приближается к единице и должно в некоторый момент стать меньше c/C > 1. Это тем более будет иметь место для меньшего выражения 
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Исходя из этого, заключаем, что водородная ракета становится тем более предпочтительной, чем меньше значение β0. 

В этом отношении весьма поучительна кривая на фиг. 22,а. Кривая дает зависимость оптимального значения отношения m0/m1 от атмосферного давления. Внутреннее давление при одинаковой скорости истечения и форме двигателя растет пропорционально внешнему давлению. Кроме того, чем больше разрежен внешний воздух, тем меньше будут силы, стремящиеся переломить или сжать ракету, и тем меньшим может быть внутреннее давление, предусматриваемое для придания устойчивости элементам конструкции ракеты. Таким образом, согласно приведенному в гл. V, отношение m0/m1 является в первом приближении линейной функцией величины, обратной давлению воздуха. 

Одновременно можно убедиться, что отношение масс m0/m1 в водородной ракете вообще, и особенно при старте, значительно меньше. Сплошная кривая соответствует спиртовой ракете, а пунктирная — водородной. 

На фиг. 22,Ь показана зависимость между соотношением масс и идеальной скоростью. Кривая зависимости для спиртовой ракеты растет быстрее, чем для водородной. 

Так как наибольшее значение величины m0/m1 зависит от давления внешнего воздуха, а идеальная скорость — от значения m0/m1, то, очевидно, величина идеальной скорости зависит в конечном итоге от давления внешнего воздуха. Эта зависимость приведена на фиг. 22,с. На фигуре видно, что спиртовая ракета более эффективна при высоком внешнем давлении, а водородная — при низком. Все эти зависимости связаны с идеальной скоростью. В реальной атмосфере спиртовая ракета будет еще выгоднее водородной также потому, что она будет меньше тормозиться сопротивлением воздуха. 

Благодаря малому удельному весу горючего водородной ракеты давление топлива на стенки баков невелико. Это является важным преимуществом, потому что в этом случае ускорения могут быть увеличены, а длительность горения — уменьшена. 

Если m1 = M1, то M0 > m0. Это приводит к следующему. Если ракета предназначена для подъема регистрирующих приборов определенного веса и поднимается вверх при помощи другой ракеты, имея поэтому не слишком большой собственный вес, то следует предпочитать в качестве горючего водород уже тогда, когда спиртовая ракета того же веса (не заполненная горючим) могла бы дать больший эффект. Если в модели «В» заменить водородную ракету спиртовой того же объема, то она окажется несколько более эффективной, чем водородная. Но при одинаковом общем эффекте новая составная ракета должна быть по меньшей мере в пять раз тяжелее модели «В», и таким образом на каждом килограмме водорода можно сэкономить 200 кг спирта и 420 кг кислорода. 

Необходимо также учесть состояние металлов при температуре жидкого водорода. Они становятся твердыми и хрупкими. Напряжения изгиба при хрупком материале являются тем менее опасными, чем более тонки стенки. 

Если же конструкция такова, что разрушение вследствие хрупкости невозможно, то низкая температура имеет даже преимущество, так как при этом прочность на растяжение, а тем самым величина m0/m1 значительно возрастает. 

  

5. Внутреннее давление в камере сгорания и процесс сгорания 

Из камеры сгорания модели «В» могут, пожалуй, увлекаться вместе с газами и капли жидкости, при этом будет уменьшаться скорость истечения с. Этот недостаток будет тем меньшим, чем больше величина p0. Это объясняется следующим: 


а) при большом давлении увеличивается значение отношения p0/pd, благодаря чему при одинаковом объеме камеры сгорания движение газов слабее, так как скорость, с которой газ течет через Fm, не зависит (почти) от величин p0 и pd, a Fm при увеличении p0 становится существенно меньше; при этом малые капли жидкости испаряются лучше, потому что они дольше остаются в зоне сгорания;
б) капли испаряются лучше также и потому, что плотный газ отдает больше тепла, чем разреженный;
в) при высоком p0 капли требуют для полного испарения меньшего количества тепла;
г) при высоком внутреннем давлении одно и то же количество увлекаемой жидкости меньше влияет на уменьшение скорости истечения.

  

6. Форма распылителя 

Распылитель будет легче, если жидкости будут вытекать, как и кислород в модели «В», из свешивающихся трубок. Однако сгорание не будет при этом таким полным, как при боковой подаче горючего. В серьезно задуманных моделях «C» и «D» мы рассматриваем лишь боковую подачу. 

Впрочем, этот вопрос не так важен для ракет, в двигатели которых кислород и горючее подаются попеременно, так как форсунки для вещества А можно установить так, чтобы они были в аэродинамической тени форсунок для вещества В. Тогда при любых обстоятельствах горючий газ будет однородным, и трудности будут только при пуске двигателя. 

Предусмотренное в модели «В» одновременное использование обеих схем подачи неудачно. 

Но так как мы не рассчитываем строить такую ракету, а хотим лишь изложить важнейшие типы устройств, то это и не имеет особого значения. 

  

7. Значение насосов 

Давление в камере сгорания должно быть высоким, а в резервуарах для топлива — значительно ниже. Назначение нагнетательных камер p1 и p2 заключается в приведении во взаимное соответствие обоих требований. Значение насосов возрастает вместе с увеличением габаритов ракеты. Большие ракеты сами по себе уже обладают необходимой величиной нагрузки на поперечное сечение, поэтому при их постройке можно итти на увеличение диаметра. При этом необходимое для жесткости внутреннее давление будет становиться меньше. Для ракет, у которых нагрузка на поперечное сечение выше 1,1 кг/см², важно также, чтобы p0 было достаточно велико и тем больше, чем выше эта нагрузка. У водородных ракет насосы теряют свое значение, если вес установленных на ракете приборов велик по сравнению с весом топливных баков. 

Если же вес приборов сравнительно мал, то насосы становятся в водородных ракетах особенно эффективными. Применение нагнетательных камер надо считать довольно удачным техническим решением проблемы. Поршневые насосы не смогли бы совершить такой работы. 

  

8. Деление сопла 

Дополнительное основание утверждения, что у больших ракет может быть достигнуто большое значение отношения m0/m1 или p0/pd заключается в том, что сопло таких ракет может быть разделено на семь, девять и большее число частей (см. фиг. 57). Таким образом тяговый агрегат (камера сгорания, сопло и насосы) будет не больше (по длине), чем у малых ракет, и относительно общего веса топлива он станет меньше. (Для увеличения отношения m0/m1 это имеет такое же значение, как если бы в модели «В» нам удалось укоротить камеру сгорания, сопла и насосы.) В модели «E» водородная ракета не входит внутрь спиртовой, а укреплена на ней (см. фиг. 80). При этом верхняя стенка спиртовой ракеты имеет продолжения, входящие в сопла водородной. Над водородной ракетой предусмотрена особая остроконечная оболочка (головка), повышающая ее прочность в нижних слоях атмосферы и сбрасываемая вместе со спиртовой ракетой. Камера I находится над водородной ракетой непосредственно под парашютом. В модели «В» камера была расположена так глубоко, для того чтобы предохранить резервуар с водородом от прогибания под действием ускорения. Здесь же это опасение отпадает. Роль вспомогательной ракеты выполняют регулируемые сопла. 

  

9. Старт ракеты с экипажем
Гигантские ракеты должны применяться тогда, когда необходимо поднять предметы большого веса. 

Так как величина m0/m1 должна иметь определенное минимальное значение, то если m1 велико, то должно быть большим и m0. Такая большая ракета будет обладать следующими свойствами: 


а) в силу большой нагрузки на поперечное сечение ракета должна уже с самого начала иметь весьма большую оптимальную скорость, которой она не сможет достичь, быть может, в течение всего полета;
б) внутреннее давление в резервуарах сравнительно мало;
в) в спиртовой ракете давление pd для Fd — F близко к 1 am если не превышает этого значения. 
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Указанные три пункта были выше основными при выборе высокорасположенного места старта. Следовательно, для такой большой ракеты не так существенно, чтобы место старта было расположено высоко. Значительно удобнее, если она поднимается с поверхности моря. Если при этом ее резервуары наполнены воздухом под достаточным давлением, то они будут хорошо выдерживать удары волн, ракета будет лежать на воде плоско с несколько опущенной хвостовой частью (фиг. 69) и ее можно будет буксировать за кораблем. На буксирном судне должны находиться резервуары с топливом, так как ракета заполняется им перед самым стартом. После заполнения топливных баков ракета принимает вертикальное положение и готова к старту (фиг. 70). Для того чтобы на водородной ракете не осаждался лед, последйяя изолируется бумажной оболочкой, которая срывается в момент старта. 

Модель «C» тоже можно построить так, чтобы она смогла взлетать с поверхности земли. Предложение о подъеме ракеты при помощи воздухоплавательных аппаратов относится исключительно к модели «B». 

  

10. Ракеты для межпланетных сообщений
Если бы ракета не была подвержена действию земного притяжения и сопротивлению воздуха, то выбор величины отношения m0/m1 зависел бы всецело от нашего желания. Чем меньше атмосферное давление и чем меньше сила тяжести, тем более эффективной становится ракета. Ракета является, следовательно, наиболее подходящим аппаратом для проникновения в межпланетное пространство. 

  

11. Наполнение водородной ракеты
При наполнении водородной ракеты необходимо соблюдать определенные предосторожности. В резервуаре для водорода должно быть создано такое давление, которое относится к рабочему давлению, как первоначальный модуль упругости к модулю при температуре жидкого водорода. Затем резервуар должен быть охлажден путем нагнетания все новых порций газообразного водорода, и только когда его температура приблизится к температуре жидкого водорода, можно произвести наполнение. 

  

12. Старт
За 15 сек. до старта приводится в действие малый насос m1. За 5 сек. включается динамо. Старт произойдет, как только запал G воспламенит смесь кислорода и спирта. 

  

13. Высота подъема
Выражение √2g1h1 равно 11 160 м/сек при h1 = r + 70 км, а при h1 = r + 140 км оно равно 11 106 м/сек. Из сказанного выше можно заключить, что такая скорость достижима. Большая спиртовая ракета сообщает водородной скорость свыше 4000 м/сек, но если для примера возьмем ее равной 3000 м/сек и скорость истечения газов у водородной ракеты с = 3400 м/сек (в действительности она может равняться 4300 м/сек), то для водородной ракеты получаем: 
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то значение может быть увеличено, если соорудить ракеты большим числом ступеней. Следовательно, наши аппараты вполне могут достигнуть космической скорости. 

  

14. Оценка топлив
По этому вопросу определенных данных в литературе нет. Различные авторы пытаются найти простые критерии для оценки топлива. Например, оценивают топливо калорийностью на 1 кг или калорийностью на 1 л. У других авторов мы находим иные критерии оценки, но рассматривать их более подробно нет необходимости. 

Надо прежде всего отметить, что одна калорийность не может являться мерой оценки качества топлива. Необходимо еще знать, какая доля энергии топлива используется для создания скорости истечения газов. Например, в 1 л или 1 кг смеси ацетилена и кислорода содержится значительно больше химической энергии, чем в смеси спирта и кислорода, но спирт дает истечение с большей скоростью. Попытаемся сравнивать между собой различные топлива (по предложению Ноордунга) лишь с точки зрения энергии истечения, заключенной в 1 л. Энергия эта пропорциональна удельному весу σ и квадрату скорости истечения. Два горючих вещества будем считать равноценными, если для них равны величины σ · с². 

Возьмем топливо, для которого σ = 1/2 и c = 2828 м/сек. 

Тогда 

σ · с² = 4 · 106 

Наполним этим топливом баки ракеты, которая смогла бы вместить воды в девять раз больше своего веса. Очевидно, в баки ракеты можно будет вместить количество топлива, равное по весу 4,5m1. Тогда, согласно формуле (6), ее идеальная скорость в конце горения будет 
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Для топлива с удельным весом, равным 2, и скоростью истечения 1 414 м/сек 

σ · с² = 4 · 106 

Такое топливо, по Ноордунгу, было бы равноценно первому. Им можно наполнить резервуары ракеты в большем весовом количестве, равном 18 m1 и может быть достигнута скорость: 
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Разница будет еще более значительной, если ракета будет двуступенчатой. Допустим, что нижняя ракета без горючего в 10 раз тяжелее пустой верхней и каждая ракета вмещает воды по весу в 9 раз больше, чем весит сама. 

Прописными буквами обозначим величины, относящиеся к нижней, а строчными буквами — величины, относящиеся к верхней ракете. 

[image: image369.png]4830 M/cex;
M,=10m,;
m,=>5,5m, = 0,55M,;
My=M,+4,5M,=5,5M,;
Vi=cin Motm _og08.10 $:8M__ 4670 4jcer;
My+m, 1,550,

1
V,+4v,=8900 ux/cex.





Для более тяжелого топлива 
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Следовательно, при применении тяжелого топлива скорость будет на 1 930 м/сек, т.е. на 27,7%, меньше, чем при применении легкого. 

Критерий Ноордунга дает неверные результаты потому, что он исходит из равенства значения σ · с², а следует исходить из равенства выражений c·ln(m0/m1) или, так как 

m0 = kσm1 + m1 

то искомый критерий будет 

c·ln(kσ + 1) 

где коэффициент наполнения k есть постоянная, зависящая от конструкции ракеты. 

Коэффициент наполнения k будет различным для разных ракет, и таким образом относительная значимость удельного веса топлива и скорости истечения будут также различны. Уже из одного этого следует, что нет такого простого критерия, при помощи которого можно было бы, исходя из значения идеальной скорости, сказать, какое из топлив принципиально предпочтительнее. 

Дело будет обстоять еще сложнее, если принять в расчет условия проникновения через воздух, нагрузку на поперечное сечение ракеты, зависящую от ее величины и формы, и, наконец, степень диссоциации продуктов сгорания, зависящую от формы сопла, давления в камере сгорания, скорости полета и давления наружного воздуха. Примерно такой расчет мы провели при описании и кратком сопоставлении спиртовой и водородной ракет модели «В». 

Сравним неравенство 

v0c > 2rS 

и формулы (43) и (100). Не существует такого топлива, которое при любых изменениях величин, входящих в эти формулы, во всех отношениях превосходило бы другие виды топлив. Такое вещество должно быть одновременно самым тяжелым, иметь наибольшую калорийность и наименьшую степень диссоциации. Кроме того, если задачу решать практически, оно должно быть еще самым дешевым, надежным и безопасным, а вдобавок — пригодным к применению в конструкциях, выполненных из различных материалов. В действительности каждое из известных топлив превосходит прочие лишь по отдельным свойствам, а так как эти свойства имеют у различных ракет различное значение, то для одной ракеты лучше подходит одно топливо, а для другой — другое. 

Конструктор должен прежде всего набросать общий вид ракеты, удовлетворяющий требованиям, вытекающим из теории. В первую очередь следует учесть большое значение m0/m1 нежелательность жестких креплений, выбор подходящих насосов, соответствующую нагрузку на поперечное сечение и пр. Вопросов размеров и качества топливных баков, а также более точных размеров камеры сгорания конструктор не должен при этом касаться. Затем следует подсчитать эффективность верхней ракеты при использовании различных топлив и, когда будет подобран наиболее подходящий вариант, вычислить полный вес и принять его в качестве полезной нагрузки для ближайшей большей по величине ракеты, после чего приступить к расчету последней. При этом конструктор должен исследовать, какие топлива более пригодны для отдельных ракет, так как на примере ракеты «В» мы уже видели, что требования к топливу для верхней и нижней ракет весьма различны. Для верхней ракеты оно должно прежде всего быть высококалорийным, а для нижней — большого удельного веса (может случиться, что после выбора топлива для нижней ракеты придется сменить топливо для верхней). Лишь после всего этого можно будет конструировать ракету в целом. 

Дело будет еще сложнее, если учесть стоимость. Инженер-механик и теплотехник будут легко склоняться к выбору такого топлива, цена которого на 1 кал окажется наименьшей. Однако дешевые виды топлив по большей части дают газы с меньшей скоростью истечения. А так как логарифм отношения масс приблизительно обратно пропорционален скорости истечения, то расход топлива будет так увеличиваться, что, несмотря на удельную дешевизну, применение его в целом обойдется значительно дороже. Например, подъем нефтяной ракеты .той же эффективности, что и ракета «C», обойдется раза в четыре дороже. 

Но если даже скорости истечения двух топлив одинаковы, то и здесь нужно соблюдать осторожность. Необходимо подсчитать стоимость жидкого кислорода и принять во внимание, будет ли подъем совершаться вблизи кислородного завода, сколько времени потребуется заводу, чтобы выработать требуемое количество кислорода, и сколько кислорода испарится до наполнения ракеты. Например, петролейный бензин, 40%-ный метиловый и ЗО%-ный этиловый спирты дают в тропосфере газы с приблизительно одинаковой скоростью истечения (в стратосфере скорость продуктов сгорания бензина несколько больше). Из всех трех жидкостей бензин самый дешевый, а этиловый спирт — самый дорогой. Значит ли это, что надо брать бензин? 

Молекула бензина содержит в среднем восемь атомов углекислоты и сгорание ее будет происходить по формуле 

C8H18 + 25O = 8CO2 + 9H2O 

При этом килограмм смеси будет содержать 22,2% бензина и 77,8% кислорода. В случае применения метилового спирта будем иметь 25% спирта и 37,5% кислорода и, наконец, для этилового спирта 18,5% спирта и 38,5% кислорода. По нынешним ценам дешевле всего оказался бы древесный спирт. 

При этом нужно еще иметь в виду, что спирт не столь сильно действует на стенки сопла, как бензин. При применении последнего требуется еще добавочное количество кислорода, чтобы быть уверенным, что тяжелые пары бензина полностью сгорят. Но возникает еще один вопрос: останутся ли на своем уровне сегодняшние цены при интенсивном развитии ракетной техники. В настоящее время цена на метиловый спирт, собственно говоря, низка лишь потому, что его не расходуют в больших количествах. В случае увеличения потребления цены на него будут расти и, в конце концов, этиловый спирт, который производится в огромных количествах, денатурированный небольшим количеством древесного спирта, обойдется дешевле всего. 

  

15. Упрощение модели «В»
Камеру сгорания можно значительно упростить, если не ставить строгих требований о достижении больших конечных скоростей. Можно устроить так, чтобы камера сгорания непосредственно соприкасалась с оболочкой ракеты, а эту последнюю покрыть асбестом, смачиваемым перед стартом. Можно было бы также покрыть сопло жаростойким материалом, способным противостоять огню в течение 45 сек. 

Откидные стабилизаторы спиртовой ракеты можно заменить жесткими, снабженными рулевыми плоскостями. При этом посадка совершалась бы при помощи парашюта, а получаемая в результате скорость снизилась бы еще на 100 — 200 м/сек. Все же при всех этих упрощениях ракета поднялась бы на 250 км и даже более. 

Если спиртовой резервуар будет находиться под давлением, равным давлению между трубками форсунок, то камеры p1 и p2 не понадобятся. Естественно, что при этом стенки резервуара должны быть большей толщины. На это дает еще то преимущество, что ракета стала бы более узкой и, следовательно, при одинаковом расходе горючего нагрузка на поперечное сечение могла бы быть большей или при одинаковой нагрузке сократился бы расход горючего. Если это упрощение осуществить, то скорость v1 равнялась бы 1200 м/сек, а ракета (с учетом s) все же поднялась бы выше 100 км. Тогда ракете были бы нужны лишь насосы mn, распылитель Z, бак для спирта h с двойным дном и манометром для регулирования работы двигателя, а также предохранительный клапан и бак с кислородом с такими же приспособлениями. Сюда же можно прибавить автопилот и парашют, а также устройство для старта ракеты. Охлаждения головки также не потребуется. Время подъема и спуска этой ракеты займет меньше 6 мин.; она сможет удаляться от места старта максимум на 10 км, так что ее легко найти, а следовательно, можно будет отказаться и от всяких вспомогательных средств для розыска ракеты. 

Можно изготовить сравнительно простую ракету той же эффективности, что и модель В, большую по размерам, которая стартовала бы с высоты 2 — 3 км, но требовала бы в шесть раз большего расхода топлива. Она состояла бы из трех простых ракет. Нижняя ракета была бы спирто-водяной, средняя — метановой и с водой в качестве охлаждающего вещества, а верхняя — водородной. 

В принципе еще более простыми являются модели «A» и «C»; последней даже не требуются стабилизаторы. 

  

16. Преимущества применения жидких топлив
Преимущества жидких топлив вместо применявшихся до последнего времени порохов заключаются в следующем: 


а) можно регулировать скорость полета;
б) отношение m0/m1 становится большим;
в) становится большей (особенно у водородных ракет) скорость истечения, потому что истекают более легкие газы; соплам может быть придана нужная форма, и, кроме того, режим давлений в соплах становится постоянным;
г) полет становится более безопасным.

  

17. Составные ракеты
Применение составных ракет дает следующие преимущества: 


а) ракета несет с собой меньше мертвого груза;
б) отдельные ракеты могут в соответствии с их назначением строиться по-разному. 

ЧАСТЬ ТРЕТЬЯ

ВОЗМОЖНОСТИ ПРИМЕНЕНИЯ РАКЕТ

  

Глава XV

ВОЗМОЖНОСТИ ПРИМЕНЕНИЯ РЕАКТИВНЫХ ДВИГАТЕЛЕЙ НА ЖИДКОМ ТОПЛИВЕ В ЗЕМНЫХ УСЛОВИЯХ

Принятые обозначения 

	Цифровые индексы показывают, что величина соответствует точке, обозначенной на фиг. 75 цифрой в скобках. 

  

c — скорость истечения. 

g — ускорение силы тяжести, равное 9,81 м/сек². 

h — высота над поверхностью земли. 

m — масса. 

p — тяга. 

p0 — давление в камере сгорания. 

pd — давление в выходном сечении сопла. 

t — время. 

v — скорость. 

C — путь, пройденный ракетой по инерции. 

E — полная энергия. 

H — постоянная в формуле (34), равная 7 400 м. 

K — кинетическая энергия. 

K' — кажущаяся величина отношения pd/p0. 

P — энергия положения. 

β — плотность воздуха. 

γ — величина, равная m2g/v²β. 


  



1. Ракеты, поднимающиеся вертикально вверх 

Регистрирующая ракета служит для исследования верхних слоев атмосферы. 

Ускорение такой ракеты незначительно, ракета может поднимать чувствительные точные приборы. Небольшие регистрирующие ракеты, поднимающиеся вертикально вверх до границ земной атмосферы, позволяют производить различные измерения. 

При помощи акселерометров получают диаграмму зависимости между опорным ускорением и временем как при подъеме, так и при спуске ракеты, а отсюда интегрированием можно определить скорость в какой-либо момент движения. Далее можно определить высоту, достигаемую за это время. 

При этом показания акселерометра контролируются, так как его показания во время подъема и спуска должны дать одни и те же значения достигнутой высоты. Дополнительный контроль может быть достигнут наблюдением за ракетой во время полета посредством оптических приборов и регистрацией угла наблюдения. 

Рассматриваемые нами простые регистрирующие ракеты могут помочь в разрешении ряда неясных еще вопросов, например, вопросов о слое Хэвисайда, о различных коротковолновых слагающих солнечной радиации или звездного света и т.д. 

Поскольку легче послать в какое-либо определенное место ракету, чем регистрирующий зонд, то при помощи ракет можно исследовать неразрешенные вопросы об образовании гроз, о возникновении барометрических максимумов, минимумов и т.д. 

В качестве поднимающейся вертикально вверх регистрирующей ракеты может, конечно, служить не только модель «B»; аппараты меньших размеров, как, например, модели «A» и «C», еще лучше приспособлены для этой цели. 

Разведывательные ракеты, поднимающиеся на высоту 30 — 40 км, можно снабдить кинокамерой, чтобы фотографировать местность под ними. В случае войны такая ракета может заменить привязной аэростат, обладая к тому же тем преимуществом, что ее нельзя сбить артиллерийским огнем. 

  

2. Ракеты дальнего действия 

Такие ракеты можно снабдить фотографической камерой и направить в полет над неисследованными, трудно доступными областями для их фотографирования. Таким образом можно сделать многое для исследования центральной Африки, высокогорного Тибета, полярных стран, Гренландии и т.д. 

Полученные фотографии могли бы служить исследовательским экспедициям в качестве карт. 

Ракеты дальнего действия без людей могут быть использованы для перевозки спешной почты. Такая ракета может, например, долететь от Берлина до Нью-Йорка менее, чем за полчаса. Ракета дальнего действия может быть также использована в качестве снаряда. 

  

3. Ракетный самолет 

Специалистам, работающим в области авиатехники, известно, что мощность, размеры и вес самолетов с винтами уже сейчас быстро приближаются к своим пределам*. 

Скорости самолетов еще могут быть повышены, если производить полеты в более высоких и разреженных слоях атмосферы. Но для таких самолетов обычный воздушный винт не подходит. Таким образом становится очевидным, что для самолетов, которые должны достичь скорости более 550 км/час, нужны другие движущие средства. 

Подобным движущим средством может явиться описанный в этой книге ракетный двигатель на жидком топливе*. 

Полет ракетного самолета определяется следующим. 

1. Он может лететь гораздо быстрее, чем самолет с пропеллером. 

2. Он, вообще говоря, должен лететь быстрее, так как только в этом случае он может дать сколько-нибудь приемлемое использование горючего. 

3. Ракетный самолет должен поэтому стремиться быстро приобрести большую скорость. 

4. Основную часть полета он должен проводить на значительной высоте, так как большие скорости могут быть достигнуты только в разреженном воздухе. 

5. Ракетный самолет должен поэтому подниматься по очень крутой кривой (подобной изображенным на фиг. 37 и 75 траекториям) и быстро достигать требуемой высоты. 

6. Ракетные двигатели должны иметь такую мощность, чтобы обеспечить тягу, равную двух- или трехкратному полному весу самолета. Отсюда вытекает, между прочим, одно большое преимущество ракетного самолета по сравнению с обычными самолетами: ракетный самолет может подниматься и опускаться вертикально. 
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7. Старт и приземление не следует копировать у обычных самолетов. Очевидно, что раньше или позже должен наступить скачкообразный переход от наклонного подъема к вертикальному. Можно предположить, что небольшие самолеты будут стартовать при помощи устройств, состоящих из стоек с колесами (фиг. 71). На одной какой-либо паре колес могут быть укреплены рули высоты. Во время полета стойки с колесами должны быть отведены назад (фиг. 72). 
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В случае, когда такой старт неосуществим, подъем должен происходить из стартового туннеля (фиг. 73). Старт больших самолетов целесообразнее всего производить из воды. Рули высоты со стойками должны быть в этом случае опущены при помощи прикрепленных к ним тяг (фиг. 74); эти тяги необходимы еще и потому, что только благодаря им может быть обеспечено вертикальное положение аппарата, когда двигатели начинают работать неодновременно. Когда все двигатели запущены, самолет вместе с тягами поднимается из воды и затем тяги сбрасываются. 

При посадке самолет вследствие своего малого веса будет планировать уже при меньших скоростях, и приземление может произойти обычным способом. 
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Полет должен происходить примерно по траектории, схематически изображенной на фиг. 75. 

Участок A — крутой подъем по кривой, аналогичной ракетным траекториям. На высоте 20 — 40 км кривая переходит в горизонтальную линию. Ускорение на кривой должно быть возможно больше. В конце этого отрезка пути достигается скорость порядка скорости истечения с. 

Участок В — горизонтальный полет со скоростью, близкой к скорости истечения с*. 

Участок С — выключение двигателя и спуск планирующим полетом. 

Участок D — вторичный запуск двигателя и посадка. 

В качестве горючего может применяться бензин, керосин или спирт, а в качестве окислителя — жидкий кислород. Если бы мы хотели добиться сгорания горючего в присутствии атмосферного воздуха, то при малой плотности воздуха и большом количестве расходуемого горючего насосы для подачи воздуха должны бы быть слишком велики и тяжелы*. 

При расчете потребления горючего необходимо руководствоваться примерно следующими принципами. 

На отрезке А ускорение вначале равно 10 м/сек². Для очень больших самолетов оно может быть даже несколько выше. Для рассматриваемых самолетов оно не может быть больше, так как скорость не должна превышать значения v (см. гл. V). На высоте 10 км сопротивление воздуха действует наиболее неблагоприятным образом. Здесь самолет имеет скорость 550 м/сек, а направление полета наклонено к горизонтали под углом 50°. При таком подъеме на преодоление сопротивления воздуха и силы тяжести расходуется 4/10 всей идеальной скорости. Если в конце этого отрезка скорость должна бытья v1 = с, то vX = 1,67с. 

При этом должно быть m0 = 4,5m1* [см. формулу (6)]. 

Место старта отстоит от конечного пункта этого участка траектории на 50 — 150 км. Для полета на этом отрезке справедливы формулы (135) — (159). 

С остатком горючего ракетный самолет летит по участку с постоянной скоростью v, равной с. Здесь преодолеваете» лишь лобовое сопротивление. В то же время ракетный самолет остается на высоте, на которой соотношение между лобовым-сопротивлением и подъемной силой при скорости с км/сек наиболее благоприятно. 

Поскольку масса самолета постепенно уменьшается, самолет поднимается во все более высокие воздушные слои, но этот подъем на несколько километров не может играть заметной роли при большой длине всего участка В. 

Так как тяга р составляет 1/5 веса, то по теореме импульсов 
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Отсюда следует: 
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или 
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Длину участка В найдем, приняв 

B = (t2 - t1)c 

Расчеты участка С облегчаются тем, что при выключенных двигателях удобно воспользоваться законом сохранения энергии. В начале участка С ракетный самолет имеет кинетическую энергию K2 = 0,5m2c² и потенциальную энергию P2 = m2gh2, где h2 — высота самолета над поверхностью земли. Вся энергия самолета равна 

E2 = K2 + P2           (193) 

Как уже было указано выше, при правильном управлений самолет всегда будет лететь в том воздушном слое, который наиболее целесообразен при данной его скорости. Если р — потребная сила тяги, С — путь, проходимый по инерции за счет энергии E2, то, очевидно, 

E2 = pC 

Если примем, что 
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то получим: 
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Продолжительность полета на этом участке можно вычислить следующим образом. 

Очевидно, что 

dE= — pvdt.           (195) 

Далее, согласно (193) 

dE = dK + dP = m2vdv + m2gdh           (196) 

и 

v2βk = m2g            (197) 

где k — константа, зависящая от конструкции самолета, а Р — плотность воздуха. Отсюда следует: 

lnβ = ln(m2g/k) - 2lnv 

Если обозначить через β0 плотность воздуха на поверхности Земли, то из (34) получим: 
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Отсюда дифференцированием получим: 
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Исключая dE и dh при помощи (195) и (196), найдем: 
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Если, примем скорость истечения с = 1500 м/сек, максимально достижимое соотношение масс m0/m2 = 7,2 и p = 1/5m2g, то найдем, что 

m0/m1 = 4,5 ; m1/m2 = 1,6 

При полете на максимальное расстояние длины участков будут: 

А = 100 км; B = 450 км; С = 800 км 

Максимально достижимое расстояние составит таким образом 

A + B + C = 1350 км. 

Для продолжительности полета мы получим: 

t1 - t0 = 250 сек; t2 - t1 = 300 сек 

Если примем v3 = 50 м/сек, то найдем, что t3 - t2 = 2250 сек. Для v3 = 30 м/сек t3 - t2 = 3350 сек. Таким образом этот полет продолжался бы около часа. 

Как уже было упомянуто, полет на участке траектории В противоречит правилу о работе двигателя при максимально возможной скорости полета. Примем, что в точке {1) фиг. 75 полет продолжается с максимальным ускорением. Это ускорение может быть весьма значительным, так как при большой скорости полета самолет даже при незначительном угле подъема быстро достигает большой высоты, а при увеличении высоты на 10 — 11 км значение v увеличивается почти вдвое. Ускорение должно быть ограничено, исходя только из условий воздействия его на пассажиров. 

Примем, что ускорение составляет 30 м/сек², а различные замедляющие влияния равны 2 м/сек². В этом случае bX2 = 32 м/сек². Так как vX2 = 750 м/сек, то v2 — v1 = 660 м/сек. 
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Таким образом 

v2 = 2 160 м/сек 

и 
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Участок пути 
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Самолет должен подняться еще на 9 — 10 км, чтобы при новой скорости и меньшей массе все еще лететь при наиболее благоприятных условиях. Если, например, точка 1 в предыдущем примере находится на высоте 50 км, то точка 2 лежит на высоте около 60 км. Потенциальная энергия в этом случае составляет 

P2 = 600 000 · m2 кгм. 

Кинетическая энергия 
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и из (194) найдем: 
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Вся длина пути составит (с точностью до 100 км) А + В + С = = 200 + 50 + 1450 = 1700 км. 
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Очевидно, что в разбираемом случае ракетный самолет с тем же количеством горючего летит дальше, а вычисленный выше путь он проходит за более короткое время. Здесь нелишне заметить, что мы не знаем, как велико будет при таких больших скоростях нагревание самолета из-за трения о воздух, и можем ли мы регулировать этот процесс. Небольшое нагревание было бы даже благоприятно, так как при этом: 

а) стало бы ненужным искусственное нагревание пассажирской кабины на больших высотах; 

б) пар охлаждающей воды дал бы добавочную реактивную силу, если его заставить истекать из сопла; особенно благоприятно при этом, что вода на рассматриваемой высоте может кипеть при комнатной температуре. 

Дальность полета увеличивается пропорционально квадрату скорости истечения и пропорционально соотношению подъемной, силы к лобовому сопротивлению. Применяя керосин, получим скорости истечения порядка 1800 м/сек и дальность полета около 2450 км. Применяя бензин или этиловый спирт, получим скорость истечения до 2000 м[сек и дальность полета до 3000 км. 

Если требуется лететь на возможно большее расстояние, то, повидимому, лучше всего использовать аппарат из двух реактивных самолетов (фиг. 76,а), из которых больший, находящийся сзади (фиг. 76,с), берет на себя роль стартовой ракеты, пе-добно спиртовой ракете в модели «B». Когда горючее большого самолета израсходовано, пилот, находящийся в месте, отмеченном буквой Н, ведет его планирующим полетом на посадку, тогда как передний самолет b летит дальше один. 

На фиг. 77,а показана одна из сторон основного самолета, с которого удалено верхнее покрытие, а крайнее сопло разрезано посередине. На фиг. 77,b показан боковой разрез этого же механизма, где р — насосные камеры; они имеют здесь форму цилиндрических трубок и служат одновременно для усиления передней кромки; О — камеры сгорания; W — собирающие или подводящие трубопроводы; F — сопла, расширяющиеся сначала в поперечном направлении до пересечения образующих, затем — в вертикальном направлении. Все сопла выходят в трехгранную призматическую камеру, в которую входит передняя грань вспомогательного самолета. 
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Применяемый здесь большой угол раствора сопла может вызвать возражения. Однако мы считаем, что это не снизит реактивную силу. 

Если бы сопла работали в безвоздушном пространстве, то скорость истечения снизилась бы на 10 — 20% по сравнению с 7-градусными соплами. Но здесь газы выходят в возникающую за самолетом область вакуума, на границах которой они задерживаются. Эти границы как бы служат стенками для вытекающих газов (фиг. 78). 

Последнее слово будет, конечно, за экспериментом, и если такие сопла не оправдают наших надежд, то останется еще решение, намеченное на фиг. 79. Здесь два сопла расположены одно над другим. 

Описанный самолет мог бы вполне перелететь через Атлантический океан, и если в основном самолете применять наряду с ацетиленом или бензином также жидкий водород, который в верхних слоях земной атмосферы является более выгодным, чем в нижних, то такому самолету будет доступен любой пункт на Земле, так как он может достичь круговой скорости. 

Если мы не хотим лететь на такое большое расстояние, какое может в наиболее благоприятном случае покрыть неделимый ракетный самолет, то в первую очередь надо укоротить участок B (см. фиг. 75). При полном отсутствии этого участка m0/m1 =4,5 и дальность полёта для c = 1500 м/сек приблизительно равна 1000 км. 

Еще меньше будет дальность полета, если скорость ракеты не приближать к величине v = с. 

Преимущества ракетного самолета: 


1) большая скорость полета;
2) огромная рабочая мощность двигателя по сравнению с его весом;
3) возможность благодаря значительной удельной мощности двигателя дать большую нагрузку на несущие поверхности;
4) полет на большой высоте, где неравномерности движения воздуха играют меньшую роль, и, кроме того, ракетный самолет в случае войны становится недостижимым для вражеского оружия (а благодаря своей скорости — также для вражеских ракетных самолетов);
5) значительная независимость полета от погоды;
6) ракетный самолет может держаться силой тяги и имеет возможность вертикального подъема. 

Недостатки ракетного самолета: 


1) необходимость герметически закрывать кабину пилота;
2) высокая стоимость полета;
3) большое опорное ускорение (20 м/сек²) при вертикальном подъеме;
4) в месте подъема и, конечно, также в месте нормального приземления должен добываться жидкий кислород. 

В конечном счете можно сказать, что ракетный самолет не представляет переходной ступени от самолета к средству межпланетного сообщения. Это — многообещающее в будущем родственное изобретение. 


Глава XVI

МОДЕЛЬ «Е»

Принятые обозначения 
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g — ускорение силы тяжести. 

g0 — 9,81 м/сек². 

h — высота над центром Земли. 

p — параметр траектории. 

s — отрезок пути. 

t — время. 

v — скорость ракеты. 

vh — конечная скорость. 
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vn — скорость в нейтральной точке между Землей и Луной. 
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F — площадь, описанная радиусом-вектором. 

M1 — масса Земли. 

M2 — масса Луны. 

T — абсолютная температура. 

α — угол между направлением движения и горизонталью. 

ε — эксцентриситет орбиты. 

ρ — радиус-вектор траектории. 

φ — полярный угол траектории. 


  



1. Конструкция ракеты модели «Е» 

Среди всех перспектив применения ракет наибольший интерес возбуждает проект посылки ракеты с находящимся в ней пилотом в межпланетное пространство или даже на какое-либо небесное тело, хотя это, собственно говоря, является менее актуальным, чем конструирование регистрирующих ракет, ракетных самолетов и ракет дальнего действия, совершающих свои перелеты без пилотов. 

Выше были уже приведены требования, которые должны быть предъявлены к размерам и скорости ракет, предназначенных для межпланетных путешествий. На фиг. 80 изображена схема такой, ракеты. Названия частей механизмов и способ их действия должны быть ясны читателю, если он ознакомился с описанием модели «B»*. 

	



	Фиг. 80. Ракета модели «E» (кликабельно).


Изображенная на фиг. 80 ракета весит до вылета 288 000 кг. 

Пустая водородная ракета вместе с кабиной наблюдателя, парашютом и полой головкой, составленной из двух частей (покрывающей парашют), должна весить примерно 5000—7000 кг. С учетом потерь на преодоление сопротивления воздуха и силы тяжести эта модель получит максимальную скорость около 9000 м/сек; таким образом она неспособна вырваться из сферы притяжения Земли, но, согласно сказанному о полете по кривой синэргии, она может подняться настолько, чтобы по прекращении работы двигателя двигаться, подобно Луне вокруг Земли, по круговой орбите. При этом должно остаться еще довольно горючего, чтобы в конце полета скорость ракеты могла быть погашена в результате действия реактивной силы. Благодаря уменьшению скорости орбита проникнет так глубоко в земную атмосферу, что при этом может притти в действие парашют. На такой ракете можно проделать все необходимые наблюдения и измерения в верхних слоях атмосферы. 

Для этой модели намечаются те же топлива, какие применяются для описанной ранее модели «B». Для того чтобы доказать, что ракета для межпланетных путешествий может быть вполне сконструирована, нами и выбрано топливо, дающее сравнительно низкую температуру. При более высоких скоростях истечения ракета модели «E» может достичь гиперболических скоростей полета и в состоянии вращаться вокруг Луны и ближайших планет (не опускаясь на их поверхность). Необходимые изменения в конструкции ракеты заключаются в том, что кислородный бак S и кислородные насосы Р3 и Р4 сравнительно увеличены. В остальном все остается так же, как в схеме на фиг. 80. 

Гораздо эффективнее была бы ракета, в основном сходная с моделью «E», но в которой вместо одной водородной ракеты находилось бы две, несомые одной спиртовой ракетой. Начальный вес такого аппарата при том же конечном весе 5000— 7000 кг составил бы около 400 000 кг и такой аппарат мог бы долететь до некоторых небесных тел вне Солнечной системы. 

При этом приземление спиртовой ракеты составило бы проблему, которая в настоящее время теоретически еще совершенно не разрешена. Однако мы хотим лишь доказать, что полет ракеты в межпланетное пространство в настоящее время безусловно не является утопией, и потому предложили, несомненно, реальную модель «E». 

Кроме того, в дальнейшем мы увидим, что и с такими двойными ракетами можно завоевать межпланетное пространство, хотя они и не могут долететь до звезд, а тем более — совершать полеты туда и обратно. 

Кабина наблюдателя. Пассажирскую кабину правильнее всего назвать «аквариумом для земных жителей», устроенным в межпланетном пространстве. Точно так же, как морской аквариум дает возможность морским животным жить вдали от моря в условиях, очень близких к естественным, так и пассажирская кабина создает для водителя ракеты в межпланетном пространстве условия жизни, близкие к земным. 

Проблема температуры. Часто приходится читать о «холоде, царящем в межпланетном пространстве». Другие же авторы заставляют межпланетных путешественников страдать от жары. Истина заключается в том, что межпланетное пространство вообще не имеет своей собственной температуры, ибо температурой может обладать лишь тело, состоящее из молекул и атомов, но не пустое пространство. 

Небесные тела, движущиеся во вселенной, конечно, обладают какой-то собственной температурой. Эта температура зависит от того, какое излучение доходит до данного небесного тела, какую часть этого излучения оно поглощает и превращает в тепло, и, наконец, от того, как легко оно вновь отдает свое тепло в форме лучистой энергии в межпланетное пространство. Например, одно из двух тел, летящих рядом, может под действием солнечного света стать горячим, даже раскаленным, а другое — остаться холодным, как лед. Это может случиться либо потому, что одно тело находится в тени другого, либо потому, что одно, тело, как зеркало, отражает падающий на него свет на другое тело, либо же потому, что оба тела обладают различными поверхностями. 

Солнце, освещая тело, находящееся от него на расстоянии 100—200 млн. км, благодаря своей высокой температуре посылает энергию в форме сравнительно коротковолнового излучения. Тело нагревается и со своей стороны излучает тепло, но уже в форме длинноволнового излучения. Равновесие достигается, когда тело начинает излучать столько энергии, сколько поглощает. Черные тела поглощают много энергии, но и легко излучают ее, а белые тела поглощают мало тепла, но не так легко его излучают. Если бы поверхности всех тел были так же прозрачны для коротковолнового излучения, как для длинноволнового, то, например, все небольшие сферы в межпланетном пространстве при одинаковом облучении нагревались бы одинаково. Известный факт, что на Земле черные тела нагреваются сильнее, чем белые, объясняется тем, что большая часть полученного телом тепла передается окружающему воздуху теплопроводностью. Но это количество тепла не зависит от цвета тела, а белое тело при той же потере тепла получает его меньше. Но существуют вещества, которые сравнительно хорошо пропускают короткие волны, а длинные плохо (стекло, углекислота, поваренная соль). Эти вещества пропускают коротковолновое солнечное излучение, но задерживают длинноволновое излучение, которое тело только и может испускать при своей низкой температуре. Таким образом такое тело должно обладать более высокой температурой, чем абсолютно черное тело. 

Другие вещества, как, например, туман, снег или тинктура иода, лучше пропускают длинноволновые лучи, чем коротковолновые. Эти вещества, будучи удалены в межпланетном пространстве от Солнца на то же расстояние, что и Земля, могут быть на 50° холоднее, чем тела, принадлежащие к упомянутой ранее категории. 

Далее следует иметь в виду, что большую роль играет форма тела. Наконец, поверхность тела может быть не всюду одинакового цвета. Например, доска или сфера, обращенные к Солнцу черной стороной, а светлой стороной — в тень, будут нагреваться гораздо сильнее, чем если бы их повернуть блестящей стороной к Солнцу, а черной — в тень. 

Если проделать расчет для абсолютно черной теплопроводной сферы, находящейся на том же расстоянии от Солнца, что и Земля, то тепловое равновесие наступит при Т = 285°К, т. е. при + 12°С. Для длинной тонкой проволоки круглого сечения, расположенной перпендикулярно солнечным лучам, получим Т = 302°К или +29° С. 

Из сказанного можно заключить, что температура яйцевидной камеры для наблюдателя лежит между + 12 и + 29°С, если ось ее расположена перпендикулярно солнечным лучам. Если же ось камеры параллельна направлению солнечных лучей, то температура ее будет несколько ниже 12° С. 

Наконец, для тонкого диска, светлого на теневой стороне и черного на солнечной стороне, коэффициент излучения на солнечной стороне в девять раз больше, чем на теневой. Таким образом в этом случае излучение практически происходит только на передней стороне, и мы можем принять, что поглощающая поверхность равна излучающей; тогда температура этого диска будет на 147° С выше нуля. Эта величина примерно совпадает со значениями, полученными при помощи болометра для поверхности Луны. Если перевернуть диск, то получается такой эффект, как если бы при той же раскраске излучающая поверхность стала в 10 раз больше поглощающей, и 

T = 235° абс; t = - 38°С. 

Мы считаем, что пассажирская кабина должна быть сделана из толстого листового алюминия без специальной теплоизоляции. Во все стороны должно выходить возможно больше окон из кварцевых пластинок. 
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Внешняя поверхность должна быть окрашена таким образом, чтобы она хорошо отражала свет, и окна должны закрываться извне отражающими пластинками. Одна сторона камеры должна быть оклеена черной бумагой или шелком; бумага должна хорошо прилегать к стенкам камеры, так, чтобы тепло, полученное ею, передавалось металлу путем теплопроводности. Внутри пассажирской кабины тепло передается конвекцией воздуха по всем направлениям. Мы можем регулировать температуру в камере, обращая к Солнцу большую или меньшую часть черной или светлой поверхности. Головка в модели «E» может быть откинута, а парашют отделен от кабины наблюдателей L. Поскольку кабина L связана с водородной ракетой HR только электрической проводкой, она также может быть выдвинута и благодаря этому получить свободный обзор по всем направлениям в пространстве (фиг. 81). Ввиду отсутствия опорного ускорения все предметы легко привести в любое положение друг относительно друга. 

Можно добиться, чтобы, как показано на фиг. 81, полые внутренние отражающие поверхности обеих половинок головки а также отражали солнечные шучи на камеру (это оказалось бы нужным при большом удалении от Солнца). 

Можно устроить и наоборот, чтобы камера наблюдателей находилась в тени головки и была повернута черной стороной к межпланетному пространству; тогда светлая сторона будет отражать свет, который все же пропускается головкой, а черная сторона — отдавать в пространство все то тепло, которое пропускает отражающая сторона. При таком устройстве ракета могла бы достичь границ Солнечной атмосферы, причем люди, находящиеся в ракете, не будут страдать от жары. 

Баки с топливом не должны нагреваться. Поэтому их необходимо поместить в тени камеры наблюдателей и сделать их поверхности с солнечной стороны отражающими, а с теневой — черными. 

Все вышесказанное справедливо лишь в том случае, когда ракета находится под действием солнечного света. Для модели «E» это почти всегда выполняется, так как в своих странствованиях она может лишь иногда, не более чем на полчаса, попасть в тень, отбрасываемую каким-либо небесным телом. 

Только в больших кабинах наблюдения, которые очень часто попадают в тень небесного тела (например, если какая-либо станция длительно вращается вокруг небесного тела), может возникнуть необходимость в специальной защите от потери тепла; для этого можно покрыть стенки каким-нибудь веществом, плохо проводящим тепло. Это мероприятие весьма эффективно, так как излучающая способность отражающих поверхностей падает пропорционально пятой степени ее абсолютной температуры. 

Коротковолновые лучи в межпланетном пространстве. Как показывают лабораторные опыты, наша атмосфера плохо пропускает лучи коротких волн. Поэтому может возникнуть опасение, что коротковолновая радиация сможет оказать вредное действие на пассажиров ракеты. Однако надлежащим выбором материалов стенок кабины и рядом других защитных мероприятий можно будет исключить эту опасность. 

Снабжение воздухом. Снабжение воздухом может быть поставлено так же, как в подводных лодках. Можно так же обновлять только кислород, (так как азот в процессе дыхания не изменяется, а выдыхаемую углекислоту каким-либо образом удалять. Наряду с жидким; кислородом следовало бы взять в отдельном сосуде некоторое количество жидкого азота, во-первых, чтобы в случае нужды сменить весь запас воздуха, а во-вторых, — на случай возможных воздушных потерь. В последнем случае замена лишь кислорода приведет к нежелательному обогащению воздуха кислородом. 

  

2. Костюмы для безвоздушного пространства 
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На летящей ракете при выключенном двигателе опорное ускорение отсутствует и пассажиры могут в специальных костюмах (фиг. 82) выходить из пассажирской кабины и «парить» рядом с ракетой. Костюмы должны выдерживать внутреннее давление в 1 ат. Мы предложили бы изготовлять их из тонкого отражающего листового металла по принципу современных глубоководных водолазных костюмов. Вместо рук мы сделали бы крюки, на ногах также полезно было бы иметь крюки, которыми можно было бы зацепляться за выступ ракеты, за ее канаты и за кольца, специально для этой цели вделанные в стенки ракеты. 

Нам кажется непрактичным подавать человеку, находящемуся вне ракеты, воздух через шланг из пассажирской кабины, целесообразнее подавать ему сжатый или жидкий воздух из специального баллона Р. Выдыхаемый воздух должен поступать во второй сосуд L, который может растягиваться. Спиральные пружины поддерживают его при атмосферном давлении. Время от времени этот сосуд можно опорожнять, открывая краны H и H1, а возникающая при этом небольшая сила отдачи может дать возможность человеку при свободном полете до некоторой степени управлять своими движениями. 

Человек, вылезающий из камеры, должен быть обязательно привязан к ракете канатом F. В этот канат могут быть вплетены также телефонные провода, так как безвоздушное пространство, как известно, не передает звук, а весьма желательно, чтобы человек, находящийся вне кабины, мог разговаривать с людьми в ракете. 

Мы предложили бы также, чтобы головная часть костюма отвинчивалась не снаружи, а изнутри, но, кроме того, должен иметься клапан К, отвинчиваемый извне. Чтобы человек мог вылезать из пассажирской кабины без большой потери воздуха, в камере должна быть труба, которую можно герметически закрывать с обеих сторон. Эта труба будет служить также для входа в пассажирскую кабину перед стартом. 

Приборы и аппаратура управления модели «E» в общем соответствуют приборам модели «B», описание которых приведено выше. 

  

3. Цель и задачи модели «Е» 

Телескоп. На земле строительство астрономических инструментов наталкивается на серьезные затруднения. Первое заключается в том, что на Земле всегда имеется рассеянный свет. Гораздо неприятнее затруднения, вызываемые наличием силы тяжести. (В телескопах с очень сильным увеличением изгиб трубы под действием силы тяжести влияет на резкость изображения. 

Недостаток земных телескопов заключается также в том, что наблюдение зависит от времени дня, погоды и страны, где оно проводится. 

Даже в случае преодоления всех этих затруднений при конструировании земных телескопов останется еще самый главный недостаток. Как известно, звезды благодаря наличию движения в атмосфере всегда немного мерцают, и поэтому увеличением больше чем в 2000 раз можно пользоваться лишь при особо благоприятных обстоятельствах. При таких сильных увеличениях мы вообще не видим ничего определенного. 

Но в мировом пространстве, где нет атмосферы, можно применять любое увеличение. 

Далее, поскольку фон совершенно темный, отпадает необходимость в трубах телескопа, а части, поддерживающие зеркало (объектив), могут быть значительно упрощены вследствие отсутствия опорного ускорения. Длина такого телескопа вообще не играет никакой роли. 

Наряду со всеми перечисленными преимуществами телескоп в межпланетном пространстве обладает лишь одним недостатком. Земля дает телескопу твердую опору, в то время как пассажирская кабина ракеты следует за каждым движением пассажиров. С этим недостатком можно бороться, соединив каким-либо образом объектив с гироскопом управления и применяя окуляр, укрепленный таким образом, чтобы он не участвовал движениях пассажирской кабины. 

Большие угловые расстояния могут быть измерены при помощи обычных астрономических приборов. Такой прибор легче применять на ракете, чем на Земле. 

Описанные выше инструменты были бы еще более совершенными, если бы нам удалось установить такой телескоп на каком-либо астероиде (например, на малой планете Эрос). Масса такой звезды диаметром 1 — 2 км достаточна, чтобы дать телескопу твердую опору. С другой стороны, такой астероид настолько мал, что не может удержать никаких следов атмосферы, и сила тяжести на нем не настолько велика, чтобы заметно мешать. Посещение планеты Эрос, ближайшей к нам После Луны, было бы вполне возможно для модели «E». Но и телескопы, установленные на ракете, дают возможность провести весьма ценные исследования. 

Поскольку небо совершенно темно, достаточно заслонить солнечный диск, чтобы наблюдать области в непосредственной близости от Солнца. Таким образом можно было бы проверить вывод из общей теории относительности Эйнштейна об отклонении света неподвижных звезд массой Солнца, а также и другие положения этой теории. 

Солнечную корону мы можем наблюдать на Земле лишь во время полных солнечных затмений в течение всего нескольких минут. 

С ракетьи можно наблюдать солнечную корону так часто и так долго, как только захотим. При этом мы сможем, конечно, исследовать корону и установить связь между короной и процессами, цроисходящими на видимой поверхности Солнца, а также связь между короной и метеорологическими явлениями на Земле. 

Во время свободного полета аппарат не подвержен действию опорного ускорения, поэтому можно производить различные физические и физиологические опыты, которые на Земле благодаря наличию силы тяжести невозможны. Мы сможем установить, как велика лучистая энергия, приходящая к нам из различных областей неба. 

Интенсивность солнечного излучения и альбедо Земли можно с полной достоверностью определить лишь из мирового пространства. Такое исследование было бы весьма ценно, так как отсюда можно было бы сделать важные заключения о собственной теплоте Земли. Точно так же наблюдение земных облаков сверху повело бы, как показал Гейн, к важнейшим открытиям в метеорологии. 

Следует упомянуть об опытах, которые можно проводить лишь в огромном безвоздушном пространстве, например, о создании параллельных анодных и катодных лучей, идущих на далекие расстояния. Этот опыт представляет собою нечто гораздо большее, чем простую научную игру; можно было бы, например, попытаться установить в пространстве машины, использующие солнечную энергию, и таким способом посылать Земле электричество. Далее, на этом пути можно было бы создать предпосылки для путешествий на планеты иных систем. 

Наконец, такая ракета при начальной скорости v1 = 10,4 км/сек могла бы в новолуние долететь до Луны и исследовать ее недоступную для наблюдения сторону. 

Конечно, с моделью «E» можно провести и много других опытов. 

  

4. Продолжительность полетов в межпланетное пространство
(обозначения те же, что и в гл. VII) 

Продолжительность полета вертикально вверх 

Часто возникает вопрос, как долго будет ракета находиться в пути при различных способах полета. Исчерпывающим образом ответить здесь на этот вопрос невозможно. В этой книге ставится более узкая задача — доказать, что межпланетные путешествия вообще возможны. Специальные вопросы должны быть исследованы отдельно и более подробно. 

Здесь можно сказать лишь следующее. 

При полете вертикально вверх с параболической скоростью из (59) и (60) следует: 
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Таким образом получаем: 
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Для гиперболических скоростей при вертикальном подъеме кинетическая энергия тела исчезает не полностью* в бесконечности тело сохраняет некоторую остаточную скорость vh, и его кинетическая энергия в бесконечности равна 
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Работа, необходимая для перенесения тела с какой-либо точки его орбиты в бесконечность, равна mgr, а кинетическая энергия тела в целом будет 
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Она, очевидно, должна быть равна сумме обеих этих энергий. Таким образом 
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Отсюда следует: 
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(Отрицательное значение dr и dt показывает, конечно, лишь то, что в данном случае v тем меньше, чем больше r или t.) 

Интегрируя, находим: 
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При этом v1 означает скорость на нижнем конце r1 рассматриваемого элемента орбиты, v2 и r2 — соответствующие величины для верхнего конца и 
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Можно формально провести совершенно аналогичный расчет, приняв 
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Тогда 
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Формулы (208) — (210), конечно, переходят одна в другую, если величину, стоящую вместо vh или ve, будем полагать действительной, равной нулю или мнимой. 

Для вытянутых эллипсов продолжительность полета почти такая же, как и при вертикальном подъеме. Например, подъем на высоту 800 000 км продолжается 15 дней и столько же продолжается спуск. Таким образом ракета находилась бы в пути целый месяц. 

Для случая полета на Луну можно с большим приближением рассчитать время таким образом, как если бы ракета летела с Земли на Луну по прямой линии. 

Для вертикального подъема имеем: 
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Здесь v — скорость в точке, где силы притяжения Земли и Луны взаимно уравновешиваются, M1 — масса Земли, M2 — масса Луны, dt — расстояние между двумя небесными телами. Формула 
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дает здесь эллиптический интеграл, который легко разложить в ряд Тэйлора. 

Для полета с наименьшей возможной скоростью (около 10 380 м/сек) при среднем расстоянии от Земли до Луны получаем: 

t = 97 час. 30 мин., т.е. около 4 дней. 

При скорости свыше v1 = 11 км/сек можно без большой ошибки пользоваться формулами для эллиптической, параболической и гиперболической скоростей. Для v1 = 15 км/сек получили бы t = 9 час. 

  

Полеты по орбите, обладающей большой кривизной 
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Удобнее всего воспользоваться формулами гл. VII. 

Например, когда ракета движется по эллипсу (фиг. 83), из формулы (v) получим: 
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В случае гиперболы ε > 1. Тогда из формулы (213) после нескольких простых преобразований получим: 
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Если орбита является параболой, то ε = 1. 

Удобнее всего применить к параболе 
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тот же способ вычисления, который в гл. VII дал нам площадь эллипса. 

Во всех трех случаях получаем: 
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Продолжительность полета, согласно гл. VII, составит 

[image: image409.png]2F
0,7, 08 4y





При полетах на расстояния, большие 1 000 000 км, мы в первом приближении можем пренебречь земным притяжением, а затем учесть его вместе с возмущающим действием других планет, внося соответствующие поправки в вычисления. Тогда вместо обозначений, относящихся к Земле, в формулы гл. VII надо подставить величины, относящиеся к Солнцу. 

Так, например, r будет расстояние от центра Солнца, g — ускорение силы тяжести относительно Солнца, α — дополнительный угол между орбитой и радиусом-вектором, проведенным из центра Солнца, и т. д. 

  

5. Опасности межпланетных путешествий
Метеориты и космическая пыль представляют несомненную опасность для межпланетного путешествия. Обладая средней скоростью 30 ÷ 40 км/сек относительно ракеты, они имеют значительную пробивную силу. Например, метеорит с удельным весом, равным удельному весу железа, пробил бы алюминиевую стенку толщиной 1 — 2 см, даже имея диаметр всего 3 мм. Велика ли опасность встречи с таким метеоритом? 

Рассмотрим в той части атмосферы, где вспыхивают «падающие звезды», круг диаметром по меньшей мере 1000 км. В этом кругу в каждую секунду вспыхивает в среднем одна «падающая звезда». Таким образом на цилиндр радиусом 1000 км* и высотой 40 км приходится в секунду одна «падающая звезда». Чтобы определить, сколько секунд должна в среднем лететь ракета, пока она не встретится с метеоритом, мы должны этот объем разделить на объем, описанный максимальным радиусом ракеты при средней скорости 40 км/сек. Эти объемы относятся друг к другу, как площадь круга диаметром 1000 км к наибольшему поперечному сечению ракеты (около 50 м²). Отсюда следует, что ракета в среднем только за 1012 · 0,78 : 50 = 1,6 · 1010 сек. = 530 лет беспрерывного полета встретится с метеоритом. Пассажирская кабина, наибольшее сечение которой едва равно 5 м², имеет вероятность столкнуться с метеоритом в среднем в каждые 5000 лет. 

Необходимо считаться с тем, что метеориты меньших размеров, невидимые простым глазом, возможно, падают чаще, чем крупные. Однако значительно более частыми они не могут быть, так как в противном случае при астрономических наблюдениях мы чаще видели бы «падающие звезды», чем это наблюдается невооруженным глазом. 

Кроме того, небольшие отверстия, пробитые в стенах пассажирской кабины, не обязательно должны стоить жизни наблюдателю. Аппарат, обновляющий в кабине воздух, автоматически поддерживает давление воздуха постоянным и предупреждает водителя, если воздух где-либо начинает утекать. Таким образом водитель легко сможет заделать дыру, наложив на нее каучуковую пластинку, и внутреннее давление прижмет эту пластинку к отверстию в стенке. 


Глава XVII

СТАНЦИИ В МИРОВОМ ПРОСТРАНСТВЕ

Принятые обозначения 

	b — ускорение. 

c — окружная скорость (скорость обращения). 

e — вертикальная слагающая давления света. 

f — сагитальная слагающая давления света. 

g — ускорение силы тяжести на исследуемой высоте. 

h — высота зеркала над поверхностью Земли. 

pd — давление в выходном сечении сопла. 

p0 — давление в камере сгорания. 

r — радиус Земли. 

r' — радиус зеркала. 

j — направление на Солнце. 

t — направление, перпендикулярное плоскости j — i. 

i — направление к центру Земли. 

z — центробежная сила. 

L — давление света. 

R — расстояние от Земли до Солнца. 

α — натяжение сетки, вызываемое разными значениями силы тяжести в различных ее участках. 

β — рецессионные ускорения вследствие разностей значений сил тяжести. 

γ, γ' — разности между ускорениями силы тяжести и центробежной силы. 


  



Большие ракеты для межпланетных сообщений можно заставить лететь по круговой орбите вокруг Земли. Такая ракета будет представлять собой как бы маленькую Луну. Она не должна быть оборудована для спуска обратно на Землю. Сообщение между ней и Землей может осуществляться при помощи ракет меньших размеров, благодаря чему эти большие ракеты (мы будем называть их наблюдательными станциями) могут быть лучше приспособлены для своего прямого назначения. 

На такой станции могут быть оборудованы две кабины наблюдателей, соединенные между собой проволочным канатом длиной 10 ÷ 20 км и вращающиеся одна относительно другой. 

Наблюдательная станция может явиться и станцией для пополнения запаса топлива, так как водород и кислород, защищенные от действия солнечных лучей, могут произвольно долгое время находиться в твердом состоянии. 

Ракета, которая заполняется горючим и стартует с такой наблюдательной станции, совсем не страдает от сопротивления воздуха и очень мало подвержена замедляющему действию земного притяжения. Ее ускорение, а тем самым и отношение pd/p0 может быть очень мало, благодаря чему, согласно формуле (1), сильно повышается использование энергии горючего. Так как ракета не должна будет проходить сквозь атмосферу и испытывать действие значительного опорного ускорения, то ее форма и прочность могут быть выбраны произвольным образом. Кроме того, ракете не требуется придавать очень большой начальной скорости для вылета из сферы притяжения Земли, так как, во-первых, на наблюдательной станции потенциал поля тяготения Земли меньше, а, во-вторых, тяга ракеты должна лишь выравнять разницу между требуемой конечной скоростью и скоростью самой наблюдательной станции, составляющей около 8 км/сек. 

[image: image410.png]dur. 85.

dur. §4.




Можно растянуть в пространстве круглую проволочную сетку (фиг. 84) вращением ее вокруг центра. В клетки сетки (изображенные на рисунке в увеличенном виде) можно вста-вить подвижные зеркала из легкого листового металла так, чтобы этим зеркалам электрическим путем можно было придавать со станции любое положение относительно сетки. Все зеркало должно вращаться вокруг Земли в плоскости, перпендикулярной плоскости земной орбиты, причем сетка должна быть наклонена под углом 45° к направлению падения солнечных лучей (фиг. 85). Регулируя положение отдельных ячеек сетки, можно всю отражаемую зеркалом солнечную энергию по желанию либо сконцентрировать на отдельные точки земной поверхности, либо распространить на обширные области, либо же, если мы не находим для нее никакого применения, излучать ее в мировое пространство. Поскольку отражающая поверхность может быть сделана как угодно большой, то можно достичь колоссальных эффектов, и, например, путь к Шпицбергену или к портам северной Сибири мог бы быть освобожден от льда, если подвергнуть его действию таких сконцентрированных солнечных лучей. Если бы даже зеркало имело в диаметре только 100 км, то оно могло бы посредством отраженной им энергии сделать обитаемыми обширные области на Севере и т. д. Особенно большое значение имеет то, что зеркало не стоит неподвижно над каким-либо одним пунктом земной поверхности и потому может выполнять все эти задачи. 

Материал для создания такого зеркала следует выбирать, учитывая, что в пространстве нет кислорода, а сам он должен лишь незначительно нагреваться. Уменьшить нагревание материала можно, если его заднюю поверхность оставить шероховатой или даже окрасить в черный цвет. В качестве материала можно рекомендовать натрий, который имеет удельный вес, равный единице, обладает значительной прочностью на растяжение и характеризуется серебряным блеском. Если толщина отражающих листов 0,005 мм и масса проволоки сетки не превышает массы листа, то квадратный метр всей установки будет весить всего 10 г. 

Давление света при вертикальном падении лучей на абсолютно черную поверхность на расстоянии Земли составляет 0,4 мг/м², а на абсолютно отражающую поверхность давление света будет вдвое больше. Для натриевой поверхности, расположенной к Солнцу под углом 45°, давление света составляет около 0,5 мг/м² (0,5 кг/км2). Даже когда зеркало расположено перпендикулярно к направлению падения солнечных лучей, давление света не превышает 1 кг/км² (1 мг/м²). Все зеркала вместе с креплениями, наблюдательной камерой и др. имеет удельный вес 10 г/м². Таким образом давление излучения сообщает зеркалу ускорение менее 0,1 см/сек². Зеркало не поднимается на высоту, большую, чем два земных радиуса над центром Земли. При этом ускорение силы тяжести остается свыше 240 см/сек². Но даже, если бы зеркало поднялось на 10 земных радиусов, то ускорение силы тяжести все-таки составляло бы около 10 см/сек², т.е. имело бы величину, в 100 раз большую, чем ускорение, вызванное давлением света. 

Вводим три новых обозначения направлений. Направление на Солнце будем называть сагитальным (направление j), направление от центра зеркала к центру Земли — вертикальным (направление i) и, наконец, направление, перпендикулярное плоскости j — i, назовем трансверсальным (направление t). Вначале примем, что плоскость обращения зеркала перпендикулярна к направлению j, тогда она в то же время будет представлять собою плоскость j — i. Далее примем, что зеркальные плоскости перпендикулярны плоскости j — i, к двум же другим - основным плоскостям они наклонены под углом 45°, благодаря чему отраженный свет падает на Землю вертикально. Когда зеркало обращается вокруг Земли, направление у сохраняется в пространстве, тогда как направления t и i вращаются относительно неподвижной системы координат. Мы не будем сейчас касаться вопроса о том, потребуется ли нам в течение длительного времени посылать свет на Землю перпендикулярно и сможем ли мы это сделать. Для того чтобы изучить отдельные элементы, определяющие орбиту зеркала, допустим, что это возможно. 
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Пусть АВ (фиг. 86) обозначает Землю, a CD — траекторию, которую описала бы ракета без зеркала. Допустим сначала, что эта траектория есть окружность, а затем перейдем к более сложным случаям. Давление излучения L (фиг. 87) разлагается на две слагающие е и f, из которых одна (е) стремится поднять зеркало вертикально вверх. Действие этой слагающей компенсируем уменьшением скорости обращения зеркала на 1 — 2 м/сек (больше не требуется) по сравнению со скоростью, которую зеркало должно иметь, если давления излучения не существует. Вторая слагающая f давит на зеркало по направлению к земной тени. 

Ускорение g также разлагается на две слагающие, из которых одна направлена к центру орбиты (соответствующая слагающая тяжести) и компенсирует центробежную силу z (см. фиг. 86) и слагающую светового давления е, а вторая — направлена к Солнцу и компенсирует слагающую f светового давления. Вследствие малой величины f можно пренебречь величиной смещения зеркала (r+h)·f/g под действием солнечной радиации. 
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Предположим, что зеркало должно работать описанным выше образом, но только над северным полушарием. Зеркало, как и ранее (но теперь только под влиянием силы тяжести), должно описывать над южным полушарием окружность в направлении ВА (см. фиг. 88). АВ есть экваториальная плоскость, если на нее смотреть в сагитальном направлении. Когда зеркало проходит через точку А и начинает работать, сила тяжести как бы уменьшается; скорость зеркала при этой уменьшенной силе слишком велика, оно начинает подниматься и в точке В' достигает за счет излишней кинетической энергии своего наибольшего удаления от Земли. 

В точке В' его скорость слишком мала, чтобы оно могло длительно оставаться на этой высоте, обращаясь по круговой орбите. Даже если бы g уменьшилось на величину давления излучения, то зеркало вернулось бы в точку А по геометрическому продолжению этого эллипса, но рассматриваемое ускорение увеличивается, так как давление света перестает действовать. В результате зеркало еще более приближается к Земле, например, до точки А', причем его скорость значительно превосходит круговую скорость (которой оно должно было бы обладать на этой высоте). Круговая скорость на пути от А' до В была бы еще меньше вследствие давления света; таким образом эллипс от А' до В" будет еще более вытянут, чем эллипс от В' к А', поэтому В" лежит еще дальше, чем В'. Таким образом следующая ближайшая к Земле точка будет лежать еще ближе, чем А' и т. д. В результате зеркало коснется атмосферы Земли либо на стороне А, либо вырвется из сферы притяжения Земли на стороне В. 
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Присущая зеркалу энергия увеличивается при каждом обращении. На фиг. 89 можно судить о потенциале по обе стороны от линии АСВ; конечно, он меняется скачкообразно при переходе через эту линию; точки равного потенциала образуют полуокружности по обе стороны от этой линии. 

В течение всего движения над линией АСВ сумма кинетической и потенциальной энергии зеркала должна оставаться постоянной; это условие должно выполняться также в продолжение его движения под линией АСВ. 
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Одной и той же разности высот Δh соответствует над линией АВ' меньшая разность потенциалов, чем под линией. Если зеркало совершило подъем Δh от А (перигей) к В' (апогей) за счет потери Δv' кинетической энергии (фиг. 90), то оно приобретает больше кинетической энергии, когда на обратном пути через С снова достигает высоты А; опускаясь затем на отрезок Δh, зеркало также приобретает больше кинетической энергии, чем оно расходует для преодоления этого подъема на другой стороне. 

Мы можем бороться с этим явлением различными способами. Если, например, сообщить зеркалу в точке В такое ускорение, чтобы оно начало двигаться по эллипсу, изображенному штрихпунктирной линией, в точку А, и затем уменьшить в точке А его скорость настолько, чтобы оно продолжало лететь по кривой АВ, то это состояние может быть сохранено надолго. Такой случай будем иметь на практике, если солнечные лучи будут отражаться не вертикально, а по возможности к северному полюсу. 
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Все сказанное относится к вертикальной слагающей давления света при односторонней работе зеркала. Сагитальная слагающая в этом случае стремится повернуть плоскость орбиты вокруг оси, перпендикулярной к эклиптике (прецессия). На фиг. 91 плоскость чертежа представляет эклиптику, ACBD — Земля; если смотреть перпендикулярно к эклиптике, то при отсутствии давления света линия АВ будет орбитой, а АВ' — действительным путем зеркала. Если умело взяться за дело, то можно добиться того, чтобы плоскость орбиты зеркала по ворачивалась за год один раз, и притом так, чтобы она всегда была расположена перпендикулярно к направлению j. 

Аналогичные рассуждения справедливы и в том случае когда давление света действует неодинаково сильно на всех участках пути АВ, а постепенно усиливается от А до полюса и уменьшается от P до В. Этот случай соответствует действительности, так как зеркальная сетка только над полюсом Должна быть наклонена к поверхности Земли под углом 45°, а над жаркой зоной зеркало не должно работать. (Пару зеркальных ячеек можно было бы применить для ночного освещения больших городов.) Торможения в точке А (см. фиг. 90) и ускорения в точке В можно, конечно, достигнуть только при помощи светового давления. Зеркальные ячейки должны в этом случае отражать свет в трансверсальном направлении; при этом возникают также сагитальные слагающие, но их действие частично взаимно погашается; кроме того, действие их не простирается так далеко на юг, как действие описанной ранее сагитальной слагающей на север. Однако мы легко можем совершенно уничтожить или изменить направление этой прецессии, поставив на юге зеркальные плоскости перпендикулярно к Солнцу Если мы желаем, чтобы зеркало на юге не работало, то можно выполнить целый ряд маневров со световым давлением, изменяя циркуляцию и вращение зеркала и приближая или совсем удаляя его от Земли. 
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Выше было упомянуто, что вблизи центра зеркала сила тяжести и центробежная сила, приложенные к каждому атому, почти уравновешивают друг друга. Это справедливо лишь для центра зеркала. Если зеркало наклонено к Земле под углом 45°, то при диаметре зеркала 100 км нижний его край будет ближе к Земле, чем центр, примерно на 25√2 = 35,3 км, а верхний его край соответственно дальше. Как известно, сила тяжести уменьшается пропорционально квадрату расстояния от центра Земли; таким образом (фиг. 92), когда вся система точно сбалансирована центробежной силой, возникающей при циркуляции зеркала вокруг Земли, то на нижний край действует натяжение вниз γ, а на верхний край — такое же натяжение вверх γ'. Эти силы частично вызывают натяжение сети α — α';, а частично стремятся повернуть плоскость сетки перпендикулярно к Земле — β — β';. Однако последнее им не удастся выполнить вследствие вращения зеркала; вместо этого ось вращения, аналогично оси гироскопа, отклоняется перпендикулярно действию силы. 
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Задача рационального управления сеткой заключается в том, чтобы установить ее наиболее выгодным образом для предпринимаемых работ. Сама собою напрашивается мысль — установить вращение зеркала таким образом, чтобы прецессия и обращение имели одинаковый период и чтобы плоскость орбиты всегда была перпендикулярна плоскости j — i и наклонена под углом 45° к направлению j (фиг. 93). К сожалению, этого не всегда можно достигнуть. 

В некоторых случаях выгоднее вести зеркало так, чтобы период прецессии и период обращения не совпадали. Этот метод дает возможность подвергать определенные области более сильному облучению, чем при описанных выше способах. Вообще методы использования и вождения зеркала весьма многочисленны. 

Выше были изложены, собственно говоря, только предварительные замечания. Что касается управления зеркалом в действительности, то необходимо сказать лишь следующее. 

На юге могут быть использованы и маленькие зеркала; большие же зеркала почти не будут применяться. Главное назначение больших зеркал будет состоять в том, чтобы сделать плодородными полярные области; для южных областей в этом нет необходимости. Растопление глетчеров южного полярного континента могло бы вызвать нежелательное поднятие всего уровня моря (на 6 — 8 м). Кроме того, люди, вероятно, к тому времени уйдут так далеко в своем развитии, что пожелают сохранить в научно-исследовательских целях хотя бы одну холодную зону. Таким образом для южного полушария и для тропиков зеркало будет применяться лишь для ночного освещения больших городов и, возможно, для некоторого улучшения погоды. На севере, напротив, нигде, кроме Гренландии, вообще нет такого материкового льда, как на юге. 

Поскольку зеркало должно работать, главным образом, над северным полушарием, то следует избрать для него такую орбиту, чтобы большая ее часть лежала над северным полушарием. 

Согласно второму закону Кеплера, это будет происходить, если зеркало будет обращаться по эллипсу, ближайшая точка которого к Земле находится на юге. Расстояние этой ближайшей к Земле точки определяется требованием, чтобы зеркало даже при непредвиденных нарушениях его орбиты, вызваных метеоритами, невнимательностью водителя, не рассчитанным заранее влиянием полей силы тяжести иных планет и т. д., не проникало в атмосферу. Высота в 1000 км будет вполне достаточной. 

Расстояние до наиболее удаленной от Земли точки опреде-ляется требованием, чтобы свет, отражаемый на Землю, имел необходимую концентрацию и чтобы, таким образом, выполнялось основное назначение зеркала. Так, например, пятно света от зеркала, находящегося на высоте 6000 км, не может иметь в поперечнике меньше 56 км. Если потребуется более сильная концентрация солнечной энергии, то зеркало придется приблизить к Земле, причем скорость его обращения придется уменьшить, чтобы оно вращалось по кругу. При наличии достаточного запаса времени это торможение можно будет произвести при помощи светового давления (это займет 2 — 3 мес); если же времени будет мало, то торможения можно будет достиг нуть при помощи реактивной силы. При небольшой высоте зеркала целесообразно вести его без прецессии. 


Глава XVIII

ПУТЕШЕСТВИЯ НА ДРУГИЕ НЕБЕСНЫЕ ТЕЛА

В настоящее время так много говорят о путешествиях на различные небесные тела, что мы считаем нелишним сказать об этом несколько слов. 

В основном необходимо ответить на два вопроса: 

а) возможны ли вообще полеты на иные небесные тела (и обратно)? 

б) если возможны, то имеют ли эти полеты какой-либо смысл? 

Отвечая на эти вопросы, мы должны провести строгое различие между догадками, вескими соображениями и твердо сформулированными положениями. 

  

1. Луна 

Принятые обозначения 

	m — масса ракеты. 

p — параболическая скорость относительно Земли. 

r — остаточная скорость относительно Земли. 

v — скорость вообще. 

vr — остаточная скорость. 

vp — параболическая скорость относительно поверхности Луны. 

vt — тангенциальная скорость Луны. 


  



Для того чтобы послать ракету на Луну, необходимо прежде всего сообщить ракете начальную скорость 10 380 м/сек на высоте 830 км над поверхностью Земли. 

Продолжительность путешествия составит около 97 час. Однако мы считаем, что для того чтобы ракета на самом деле встретилась с Луной, она должна обладать несколько большей скоростью. 

Действительно, если p — скорость, с которой ракета должна вылететь, чтобы при совершенно безошибочном управлении подняться выше нейтральной точки (граница между полями тяготения Земли и Луны), v — действительная скорость ракеты и если v ≠ p, то в нейтральной точке ракета обладает некоторой остаточной скоростью r, величина которой согласно (120) равна 
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r является здесь функцией v, и дифференцированием мы находим: 
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Это выражение обращается в бесконечность при v = p. Но продолжительность полета в очень сильной степени зависит от r и при значениях v, близких к значению p, разница скорости, не превышающая несколько миллиметров в секунду, была бы достаточна, чтобы изменить продолжительность полета на несколько часов. При этом вероятность, что ракета вообще встретит Луну, становится сомнительной. Таким образом будет лучше, если ракете для межпланетных полетов будет сообщена начальная скорость, по меньшей мере равная 10 500 м/сек. 

Как было показано выше, идеальная скорость должна быть на 700 м/сек больше конечной скорости. Таким образом при старте с Земли нужна идеальная скорость 11 200 м/сек. По ту сторону нейтральной точки ракета, будучи предоставлена своей судьбе, будет падать все быстрее и, наконец, упадет на Луну с такой скоростью, что безусловно разобьется. Луна сообщает падающему на нее с большой высоты телу скорость vp = 2370 м/сек. 

Если же ракета уже в нейтральной точке обладала скоростью vr, то скорость vs, с которой она ударится в Луну при падении, определится, согласно (120): 
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Поскольку остаточная скорость vr относительно Земли и тангенциальная скорость vt относительно Луны взаимно перпендикулярны, то можно также написать 

vr² = vt² + r²            (221) 

и, согласно (218), 

r² = v² - p² 

Из формул (218) — (221) в полном согласии с формулой (120) получаем: 
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Это дает при v = 10 500 м/сек (прочие величины являются астрономическими константами) 

vs = 3027 м/сек 

т.е. около 3 км/сек. 

Чтобы предохранить ракету от разрушения, необходимо перед самым падением ракеты на поверхность Луны затормозить эту скорость. Поскольку Луна лишена воздушной оболочки, это может быть достигнуто лишь посредством реактивной силы, противодействующей движению. В результате получим дальнейшее приращение требуемой идеальной скорости на 3 км/сек. 

Но эти 3030 м/сек еще далеко не разрешают проблемы. Ракета должна опуститься мягко, как падают снежные хлопья. Ведь она сделана из тонкого листового металла, который вследствие соприкосновения с жидким водородом становится >до меньшей мере таким же хрупким, как листовая сталь при обычной температуре. В то же время при посадке нельзя допустить никаких трещин и разрывов оболочки ракеты. С нижней стороны ракеты можно, конечно, приделать крепкие пружинящие стойки, но все же посадка должна совершаться очень осторожно. 

Нельзя представить себе, что водитель ракеты даст ей свободно падать до последнего мгновения и затормозит лишь в самом конце при максимально допустимом опорном ускорении. По всей вероятности, водитель уже гораздо раньше затормозит большую часть скорости ракеты и затем будет спускаться при почти равномерной скорости, постоянно компенсируя ускорение силы тяжести при помощи реактивной силы, и, наконец, на расстоянии метра от поверхности Луны совершенно остановится и опустится постепенно, сантиметр за сантиметром. Недостаток этого способа заключается, конечно, в том, что ракета в течение очень долгого времени должна противодействовать собственному весу, или, как мы говорили об этом в гл. IX, двигатель должен будет работать при малой скорости полета. 

Ускорение силы тяжести составляет на Луне около 1,62 м/сек². Если первое торможение скорости на 3027 м/сек происходит при опорном ускорении, равном 35 м/сек², то на это торможение требуется 1,5 мин. (если направление движения не перпендикулярно к поверхности Луны, то даже несколько меньше). Но последующий осторожный спуск вполне может потребовать в 4 — 5 раз больше времени; в целом необходимо рассчитывать на работу двигателя в продолжение 9 мин. = 540 сек. При ускорении силы тяжести 1,62 м/сек² это дает дополнительную потерю скорости 873 м/сек. 

Допустим, что наши путешественники по межпланетному пространству счастливо прибыли на Луну. Но они, естественно, хотят вернуться назад. Это им удастся лишь, если они смогут вновь запустить двигатель ракеты, с тем чтобы она смогла подняться с Луны и упасть на Землю. Такой подъем был бы точным обращением процесса падения ракеты на Луну, так как бросок вверх физически представляет собою противоположность свободного падения. В количественном отношении мы имеем то же, что и по формуле (131); другими словами, действительная скорость старта должна быть vs = 3027 м/сек. В этом случае можно сейчас же дать полный газ. При идеальном ускорении 35 м/сек² и при горизонтальном старте угол атаки ε определяется следующим образом: 
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Потерями скорости во время вертикального старта можно здесь вообще пренебречь. Ракета должна подняться лишь на такую высоту, чтобы не задевать вершин лунных гор. 

Тогда получим: 

vx < 3027 · sec 2.63º = 3030 м/сек 

Мы рассчитываем лишь на горизонтальный старт, так как ракета может стартовать с любого места, где бы она ни находилась горизонтально. Вначале она полетит, таким образом, с круговой скоростью, описывая окружность вокруг Луны. Направление скорости, с которой она должна стартовать, чтобы вернуться на Землю, должно лежать в плоскости этой окружности. Как только движение ракеты станет параллельным желаемому направлению, реактивная сила должна увеличить круговую скорость до требуемых 3027 м/сек. Впрочем, благодаря малой величине силы тяжести на Луне ракета и при вертикальном старте потеряет лишь 160 м/сек идеальной скорости. 

Смотря по тому, снабжена ли ракета несущими плоскостями или парашютом, приземление на Землю требует еще до 200 м/сек идеальной скорости. 

Поскольку водитель может совершать промахи, то он должен в целях корректирования возможных ошибок взять горючего еще примерно на 1000 м1сек (мы считаем, что этого количества будет вполне достаточно). Полная идеальная скорость, должна равняться сумме перечисленных ниже отдельных скоростей (в м/сек): 

  

	скорость подъема с Земли
	11 200

	торможение скорости падения на Луну
	3 027

	потери на торможение при посадке
	873

	старт с Луны
	3 030

	корректирование траектории
	1 000

	Всего.......vx = 19130 м/сек


Если принять скорость истечения с = 4000 м/сек, то, согласно формуле [(6) гл. III], идеальное отношение масс для такой ракеты будет m0/m1 = 134. Такой полет могла бы совершить ракета, составленная из трех водородных ракет. Благодаря своей величине она обладала бы достаточной нагрузкой на поперечное сечение, несмотря на исключительную легкость топлива. 

Посещение Луны могло бы иметь огромный научный интерес. Луна представляет собою небесное тело, состоящее в основном из тех же веществ, что и Земля, хотя Земля получила сравнительно больше тяжелых, а Луна — больше легких веществ. Таким образом поверхность Луны состоит в основном из тех же пород, что и поверхность Земли, с той лишь разницей, что лунная поверхность не была подвержена действию воздуха и воды. Сравнение обеих поверхностей даст нам возможность установить, что именно на поверхности нашей Земли вызвано действием воздуха и воды и что не зависит от влияния этих двух факторов. Далее, на Луне мы могли бы вырыть шахты и пробурить скважины в четыре раза более глубокие, чем на Земле. Малая сила тяжести и ожидаемая твердость пород воспрепятствуют сжатию скважин, наблюдаемых на Земле. Кроме того, внутри Луны царит не такая высокая температура, как внутри Земли, и потому в глубоких лунных шахтах жара меньше, чем в шахтах на Земле. Но в четыре раза более глубокая буровая скважина на Луне имеет относительную глубину не в четыре, а в 10 — 12 раз большую, чем на Земле, так как диаметр Луны в три раза меньше диаметра Земли. Такие глубокие шахты и скважины позволят сделать очень интересные геологические открытия. 

Кроме перечисленных выше научно-исследовательских целей полета на Луну, можно указать также одну чисто практическую цель, которая, по всей вероятности, может стать актуальной в течение одного - двух ближайших десятилетий. Существует мнение, что лунные кратеры образовались вследствие того, что на Луну в то время, когда она находилась уже в застывшем состоянии, падали многочисленные большие метеориты. Эти метеориты состояли в основном из тяжелых металлов. Но наша Земля в основном состоит из тяжелых металлов. Данные сейсмологии показывают, что на глубине 1500 км сравнительно легкий слой, образующий поверхность Земли, внезапно кончается и с этой глубины начинается слой, имеющий удельный вес железа. На Землю также падали многочисленные метеориты, когда она находилась в стадии своего образования. Но Земля находилась тогда еще в огненно-жидком состоянии и тяжелые вещества опускались книзу. На Луне же, напротив, эти тяжелые вещества оставались на ее поверхности, и потому их сравнительно легко можно было бы разбить на отдельные куски и отправить на Землю. Для этого требуется лишь преодолеть небольшую силу притяжения Луны. 

  

2. Астероиды 

Принятые обозначения 

	g — ускорение силы тяжести относительно Солнца. 

r — расстояние от центра Солнца. 

v1 — начальная скорость относительно какой-либо планеты. 

vp — параболическая скорость относительно Земли. 

vr — остаточная скорость относительно планеты. 

w — скорость относительно Солнца. 

wt — круговая скорость относительно Солнца на исследуемом расстоянии от Солнца. 

α — угол между векторами w и wt. 


  



Между орбитой четвертой планеты в солнечной системе (Марс) и пятой (Юпитер) расположены орбиты многочисленных, сравнительно небольших небесных тел — так называемых планетоидов, астероидов или малых планет. До сих пор их было открыто около тысячи, но, вероятно, их гораздо больше. Очевидно, не открытые еще астероиды настолько малы, что их не удается наблюдать ни визуально, ни при помощи фотографии. 

Орбиты астероидов занимают кольцеобразное пространство, более широкое, чем диаметр земной орбиты. В среднем астероиды отстоят от Солнца на расстоянии, равном трем радиусам орбиты Земли, но некоторые из них почти достигают орбиты Юпитера (пять радиусов орбиты Земли), а другие подходят почти вплотную к орбите Марса (полтора радиуса орбиты Земли). Один из астероидов (Эрос) большую часть своего обращения совершает внутри орбиты Марса, так что орбиты этих двух небесных тел представляют собою как бы два кольца цепи, вставленных одно в другое. 

Наибольший астероид (Церера) имеет в диаметре почти 900 км; самые маленькие астероиды едва видны в лучшие телескопы; диаметры их, несомненно, не превышают нескольких километров. Альбедо (т.е. отношение количества света, которое отражается небесным телом, к количеству света, которое им поглощается) для различных астероидов может быть весьма различным. Альбедо Цереры составляет 10%, таким образом Церера по своему цвету является почти черной. Напротив, альбедо Весты составляет более 60%, таким образом Веста должна обладать белой или блестящей поверхностью. Это приводит нас к заключению, что различные астероиды состоят из различных веществ. 

Массы и силы притяжения астероидов нам почти неизвестны, но вследствие небольших размеров астероидов они во всяком случае очень малы. Так, например, ускорение силы тяжести на Церере немногим превышает 50 см/сек², а параболическая скорость — 800 м/сек. Для самых маленьких астероидов действием силы тяжести можно пренебречь. Мы не знаем, имеется ли на некоторых астероидах атмосфера. Во всяком случае большинство из них вследствие малой силы притяжения не в состоянии удержать ни воды, ни воздуха. Некоторые астероиды обнаруживают периодические колебания блеска (яркости). Это можно объяснить тем, что астероиды представляют собою тела не шарообразной, а неправильной формы, которые поворачивают к Солнцу то более широкие, то более узкие поверхности. 

Полет на один из астероидов представляет собою новую задачу по сравнению с рассмотренным нами ранее полетом на Луну, поскольку в этом случае ракета для межпланетных путешествий должна быть перемещена на значительное расстояние относительно Солнца. 

Если ракета покидает Землю с гиперболической скоростью v1 и если параболическая скорость в той точке, где прекращается работа двигателя, равна vp, то, согласно (120), вне сферы действия земного притяжения ракета обладает относительно Земли остаточной скоростью vr = √(v1² - vp²). Теоретически область земного притяжения нигде не кончается, но практически радиус ее можно считать равным 1 млн. км. Это значит, что по ту сторону от указанной границы притяжение Земли становится таким незначительным по сравнению с притяжением других небесных тел, в частности, Солнца, что в первом приближении им вполне можно пренебречь. 

При этих полетах ракета опишет траекторию, точное вычисление которой чрезвычайно сложно. 

Пирке и Гоману удалось показать, что задача относительно траектории ракеты для межпланетных сообщений может быть решена, по крайней мере приближенно, при помощи сравнительно простых вычислительных методов. 

Приближенно можно считать, что в поле силы тяжести Земли ракета для межпланетных сообщений летит по гиперболе. Вне поля силы тяжести Земли она продолжает лететь со скоростью w1 которая может быть разложена как вектор, на тангенциальную скорость Земли относительно Солнца wt и остаточную скорость самой ракеты vr. В результате ракета для межпланетных путешествий опишет линию, представляющую собою некоторое коническое сечение, в одном из фокусов которого находится Солнце. В этом случае приложимы расчеты, приведенные в гл. VII, причем за α, следует взять угол между w и wt. 

Если введем обозначения: r1 — радиус орбиты Земли, r2 — расстояние астероида от Солнца, g1 — сила притяжения Солнца на расстоянии Земли, g2 — притяжение Солнца на расстоянии астероида и w — скорость ракеты на расстоянии астероида, то, согласно (59), будем иметь: 
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Если α обозначает угол наклона к горизонтали (относительно Солнца), то, согласно (55а), 

r1 w1 cos α1 = r2 w2 cos α2              (224) 

Из (223) и (224) следует: 
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При помощи этой формулы можно вычислить угол, который траектория образует с горизонталью на определенной высоте r1 или r2, а также решить обратную задачу, т. е. для заданного угла α2 найти высоту r2, на которой траектория образует с горизонталью данный угол. 

Рассматривая орбиты Земли и той планеты, на которую должен совершиться полет, как окружности, мы получим, что расход топлива будет наименьшим, если ракета будет лететь по полуэллипсу, который в перигелии (т. е. вблизи Солнца) касается орбиты Земли, а в афелии — орбиты планеты (при этом, конечно, предполагается, что планета в заранее вычисленный момент пройдет через определенную точку на своей траектории; таким образом при этом методе момент вылета нельзя устанавливать по желанию). 

В этом случае 
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Ракета при этом сначала летит перед Землей, и ее остаточная скорость vr1 складывается с тангенциальной скоростью Земли wt1. 

Тогда 

w1 = wt1 + vr1               (227) 

В то же время, когда ракета летит перед Землей, она одновременно удаляется от Солнца благодаря большой центробежной силе. При этом ее скорость замедляется. В афелии ее скорость меньше, чем скорость планеты, в противном случае она должна была бы продолжать лететь по окружности, а не по эллипсу. Если wt2 — тангенциальная скорость планеты, то остаточная скорость ракеты относительно планеты 

vr2 = wt2 - w2               (228) 

Из (225) и (226) следует: 
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Как известно, w²t1 = g1r1; поэтому 
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или 
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Из (227) и (229) следует тогда: 
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Из (225), (226) и (228) мы находим аналогичным способом [так же, как из (230) при соответственной замене букв и изменении знаков]: 
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или, так как 
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то 
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Если поставим себе задачей достичь небесного тела, обращающегося с круговой скоростью на расстоянии трех радиусов орбиты Земли, то, согласно (230) (принимая wt1 = 29,7 км/сек), получим vr1 = 6,55 км/сек. При сложении импульсов [см. (120)] v1 = 13,1 км/сек. Идеальная скорость составит 14 км/сек. 

Увеличением остаточной скорости vr2 под влиянием притяжения астероида обычно можно пренебречь вследствие малой массы астероида и сравнительно большой величины остаточной скорости. Поскольку астероиды, по всей вероятности, лишены атмосферы, эта скорость должна быть заторможена действием самой ракеты, причем мы должны принять vx = vr2. При старте в обратный путь такой же импульс должен быть дан в обратном направлении. Для осуществления посадки и корректирования ошибок полета необходимо взять с собой топлива еще на 1000 м/сек. Встреча с астероидом значительно легче, чем с Луной, так как в этом случае ракета летит в том же направлении, что и небесное тело, а не перпендикулярно его траектории. Таким образом полная идеальная скорость ракеты должна быть около 25 км/сек. 

Такую мощность может развить водородная четырехступенчатая ракета, но при современном состоянии техники возникают сомнения в возможности конструирования таких ракет*. К счастью, в этом нет особой необходимости. Мы можем перед полетом при помощи маленьких ракет переправить топливо на топливную станцию, которая с круговой скоростью движется по окружности вокруг Земли. Окружность эта должна быть расположена таким образом, чтобы при последующем вылете ракеты с топливной станции направление ее полета лежало в плоскости этой окружности. 

Если такая топливная станция находится на той высоте, на которой ракета при подъеме по кривой синэргии достигает круговой скорости, т.е. если она лежит над границей земной атмосферы, то это причаливание ракеты к топливной станции и заполнение ее топливом теоретически не означает потери скорости, так как при вылете новый импульс есть синэргическое продолжение импульса, который был сообщен топливу уже ранее. Круговая скорость является в известном смысле пунктом отдыха, так как по ее достижении старт может быть прерван на произвольно долгое время без нарушения принципа сложения импульсов и принципа полета с наибольшим возможным ускорением. 

При этом (по крайней мере в отношении полета на астероид) нет никакой необходимости, чтобы топливная станция находилась над экватором. 

Конечно, вылет ракеты для межпланетных путешествий с топливной станции только в том случае является синзргическим продолжением ее полета на астероид, если топливная станция находится именно там, где кривая синэргии идет горизонтально. Если, как предлагает Ноордунг, поместить топливную станцию так высоко над Землей, что она будет совершать одно обращение вокруг Земли за 24 часа, и если она всегда будет находиться над меридианом одного и того же места, то это, конечно, будет весьма привлекательно с точки зрения ее связи с Землей, но, согласно сказанному в гл. IX, это вовсе не значит, что она занимает наиболее выгодное положение в качестве топливной станции. Точно так же, если, как предлагает Пирке, заставить наблюдательную станцию обращаться на высоте радиуса Земли над земной поверхностью, то это будет очень удобно для наблюдения, но если мы захотим воспользоваться этой наблюдательной станцией также в качестве топливной станции, то потеряем около 100 м/сек идеальной скорости. 

Таким образом с синэргической точки зрения лучше организовать топливные станции отдельно от наблюдательных и зеркальных станций. Но это не является безусловно необходимым, так как при этом мы получим потерю скорости самое большее лишь на 100 м/сек. 

При полете на астероид, который движется по эллиптической орбите, остаточная скорость определится как векторная разность между скоростьк> ракеты и скоростью планеты. 

Приведем формулы для случаев, когда ракета должна достичь астероида в перигелии или в афелии. Обозначим через r1 — радиус орбиты Земли, r2 — расстояние астероида в перигелии, r3 — его расстояние в афелии, V2 — скорость астероида в перигелии, V3 — его скорость в афелии, w2 — скорость ракеты относительно Солнца при полуэллиптическом полете в перигелии, w3 — скорость ракеты относительно Солнца в афелии астероида, vr2 и vr3 — соответствующие остаточные скорости относительно астероида. Подставляя соответствующим образом эти величины в формулу (229), найдем: 
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Остаточную скорость относительно Земли vr1 найдем из (230), подставляя вместо r2 расстояние до астероида в перигелии или в афелии. 

К небесному телу, лишенному атмосферы, и обращающемуся по сильно эллиптической орбите, гораздо легче приблизиться в афелии, чем в перигелии, так как при этом vr2 будет меньше, a v1 увеличится лишь незначительно. 

Но такой полет по полуэллипсу обладает одним существенным недостатком — он длится очень долго. Если обозначить через r1 радиус земной орбиты, а r2 расстояние пункта назначения от Солнца, то, имея дело с полуэллипсом, можем написать по третьему закону Кеплера: 
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Например, в первом из названных случаев путешествие только в одну сторону займет 1 год 4 мес. и 28 дней. Затем ракета должна ждать на астероиде 2 мес, пока не наступит удобный момент для возвращения назад, которое, конечно, продлится ровно столько же, сколько и полет на астероид. Таким образом все путешествие займет 3 года. 

Здесь можно помочь лишь одним — лететь быстрее. При этом и траектория полета значительно сокращается. Кроме того, улучшается «прицельность» полета. 

Если ракета должна достичь орбиты планеты в афелии, то вероятность встречи с планетой большая. Напротив, на примере полета на Луну мы уже видели, как легко пропустить небесное тело, если траектория ракеты образует большой угол с направлением движения этого небесного тела. 

Как уже было указано, некоторые астероиды находятся к нам значительно ближе. Например, Эрос подходит к Земле ближе, чем все другие небесные тела, не считая, конечно, Луны. Полет на Эрос при минимальном расходе горючего занял бы от 1/2 до 3/4 года (все путешествие потребовало бы несколько больше 3 лет). Для полета потребовалось бы достижение идеальной скорости 17 км/сек, включая потери на торможение и корректирование ошибок траектории. Таким образом с точки зрения расхода топлива из всех тел солнечной системы, включая и Луну, наиболее легко достижимым является именно Эрос. При этом расход горючего, соответствующий vx = 20 км/сек, мог бы сократить продолжительность полета до 2 лет. 

Цель полета. Посещение этих небесных тел, которые вследствие своей малости остаются почти неизученными астрофизиками, само по себе было бы весьма интересным и поучительным. Кроме того, для развития астрономии было бы весьма важно, если бы на маленьких астероидах (например, на Эросе) удалось установить телескопы. 

Что касается возможных результатов таких экспедиций для геологии, то в этом случае с еще большим правом можно повторить все сказанное относительно Луны. 

На астероидах диаметром менее 300 км можно вырыть шахту, доходящую до центра планеты; это дало бы возможность всесторонне исследовать внутреннюю структуру небесного тела, которое, хотя и гораздо меньше Земли, но все же в некоторых отношениях подобно ей (шарообразная форма, состав и т. д.). 

Особенно большое научное значение имело бы исследование астероидов потому, что мы имеем здесь все переходы от планет (Марс — Церера — Паллада — Психея и т. д.) к кометам (Эрос — комета Энке) и к скоплению метеоритов. 

  

3. Марс 

Марс обращается вокруг Солнца по эллипсу. Большая полуось его орбиты равна 1,5236914 радиуса земной орбиты; эксцентриситет орбиты Марса равен 0,0933574. Послав ракету на Марс по описанной выше траектории, представляющей собой половину эллипса, получим весьма различные остаточные скорости в зависимости от того, требуется ли достичь Марс в его перигелии или в его афелии. В перигелии остаточная скорость относительно Земли при вылете будет равна vr1 = 2,16 км/сек [см. формулу (234)], а остаточная скорость относительно Марса при прибытии составит vr2 = 3,27 км/сек. 

В афелии мы получим соответственно: vr1 = 3,50 км/сек, vr2 = 2,00 км/сек. Однако, поскольку и Земля и Марс обладают значительной массой и потому большой параболической скоростью, то эти остаточные скорости на идеальную скорость влияют мало. При этом нельзя пренебречь тем, что оба эти небесных тела обладают атмосферами, которые можно использовать для торможения, так что величина остаточной скорости при прибытии вообще безразлична. Но все же необходимо рассчитывать на то, что последние 400 — 700 м/сек скорости придется затормозить посредством реактивной силы, так как атмосфера Марса во всяком случае очень разрежена. Если пожелаем посетить Марс так, чтобы к моменту прибытия ракеты он находился в перигелии, то необходимая конечная скорость при вылете должна быть равна v1 = 11,3 км/сек. При посадке на Марс потребуется для торможения самое большее 700 м/сек. Полная идеальная скорость полета на Марс, включая потери при старте около 700 м/сек, а также 600 м/сек для целей корректирования, составит 13 300 м/сек. Параболическая скорость для Марса равна 4,96 км/сек, ускорение силы тяжести лишь 3,50 м/секα, а атмосфера, вообще говоря, более разрежена, чем на Земле, хотя, вероятно, и достигает несколько большей высоты. Поэтому при вылете с Марса мы сравнительно мало потеряем в идеальной скорости (возможно, 300 м/сек). На обратном пути v2 = 5,94 км/сек, и если мы снова положим 500 м/сек для целей корректирования полета и предусмотрим торможение в земной атмосфере, то для обратного пути потребуется самое большее vx = 6,7 км/сек. Весь полет потребовал бы около vx = 20 км/сек, т.е. несколько больше, чем полет на Луну. 

Когда Марс находится в афелии, то, как легко убедиться из вычислений, мы получим vx = 19,8 км/сек. 

Полет происходил бы с наименьшим расходом горючего, если бы мы прилетели на Марс в тот период, когда планета находится в перигелии, и могли бы оставаться на Марсе столь долго, чтобы вылететь при его положении в афелии. Теоретически это с некоторым приближением возможно, так как при таком полете придется ждать момента возвращения в течение половины марсианского года. (При этом мы пока не касаемся вопроса о том, можно ли в действительности сохранить топливо в жидком виде в течение целого года.) 

Продолжительность полета на Марс вообще легко сократить, повысив скорость, так как при больших параболических скоростях Земли и Марса небольшое повышение начальной скорости уже сильно влияет на остаточную скорость, а так как, кроме того, скорость тормозится в атмосфере, то нет необходимости в расходовании топлива на торможение. Например, при 

= 25 км/сек все путешествие туда и обратно можно совершить за 4 — 6 мес. и при этом не придется лететь вокруг Солнца. В особенности сильно может быть сокращена продолжительность первой половины путешествия, т.е. полета с Земли на Марс, причем это не потребует значительного повышения скорости. 

Путешествие на Марс значительно облегчается, так как там имеется вода в достаточном количестве и небо большей частью ясное. На Марсе, несомненно, можно было бы установить машины для получения жидкого топлива, работающие с использованием солнечной энергии и разлагающие воду на водород и кислород. Благодаря этому, во-первых, на Марсе можно было бы оставаться как угодно долго, несмотря на испарение топлива, а, во-вторых, не нужно было бы брать запас топлива на обратную дорогу. Это позволило бы сэкономить по меньшей мере б км/сек. Если бы на Марсе была установлена такая топливная станция, то с точки зрения топлива путешествие на Марс было бы легче, чем на какое-либо другое тело солнечной системы. 

Цель полета на Марс. Что касается целей путешествия на Марс, то читатель, ожидающий слишком многого, может разочароваться. Единственное, что можно обещать наверняка, — это разрешение большинства загадок, которые представляет нам наша соседняя планета. Различные гипотезы, относящиеся к Марсу, часто защищаются с огромной убедительностью, и неспециалист слишком легко может принять эти гипотезы за научно доказанные факты*. 

  

4. Венера 

Венера является наиболее трудно достижимым, но в то же время наиболее интересным небесным телом для путешественника по межпланетному пространству. 

По величине и химическому составу Венера почти совершенно сходна с Землей (диаметр ее равен примерно 12 300кл«). Атмосфера ее, повидимому, на 10 — 20 км выше, чем земная атмосфера. Поэтому давление воздуха на видимой поверхности Венеры в 2 — 3 раза больше нормального давления воздуха на Земле. 

Альбедо Венеры составляет 0,71 — 0,76% таким образом области Венеры, освещенные Солнцем, поглощают лишь 24—29% падающего на них количества света. Остальные 71 — 76% они отражают назад. Эта цифра очень велика и соответствует отражательной способности плотного снежного или облачного покрова. 

В телескоп Венера при хороших условиях видимости кажется небольшим полумесяцем. Когда Венера ближе всего к нам, она находится между Землей и Солнцем и мы ее вообще не видим (так называемое нижнее соединение). Когда Венера занимает такое положение, что Солнце находится между ней и Землей (так называемое верхнее соединение), то мы также не можем ее наблюдать. Когда Венера близка к верхнему соединению, она кажется нам маленьким диском; к сожалению, в это время она находится довольно далеко от Земли. 

В телескоп Венера представляет наблюдателю ровную яркую белую поверхность, на которой нельзя различить ни малейших деталей. Темные пятна, которые иногда представляются наблюдателю после долгого наблюдения и которые плохими аппаратами можно даже фотографировать, объясняются просто эффектом диафрагмирования. Они бывают видны на каждой ярко освещенной сфере ровного белого цвета и исчезают тем бесследнее, чем лучше инструменты, при помощи которых производится наблюдение Венеры. Таким образом Венера является весьма неблагодарным объектом для наблюдателя. 

Относительно температуры Венеры трудно сказать что-либо определенное. Энергия излучения, или тепловая энергия, которую получает от Солнца 1 см² площади при перпендикулярном падении солнечных лучей (так называемая солнечная постоянная), равна на Венере 4 — 4,3 кал/см², т.е. в 1,9 — 2 раза больше, чем на Земле. Поскольку Венера поглощает лишь 24 — 29% этого количества энергии, в то время как более темная Земля удерживает 42 — 46% солнечного света, то в конечном счете Венера получает 0,99 — 1,38 количества энергии, поглощаемого Землей. 

Обозначим через QB тепло, поглощаемое Венерой, а через QЗ — тепло, поглощаемое Землей; тогда отношение этих двух величин QB : QЗ будет равно от 1,9 · 24 : 1,46 до 2,29 : 1,42. 

Правда, Венера в конечном счете не удерживает это количество энергии, тепло должно вновь излучаться вместе с тем теплом, которое излучает сама планета (это тепло, как и для Земли, составляет 1/3 ÷ 1/4 от QЗ). Таким образом поверхность Венеры должна обладать достаточно высокой температурой, чтобы отдавать все это количество тепла в пространство в виде теплового излучения. 

Если плотная атмосфера Венеры содержит много углекислоты, то она должна иметь гораздо более высокую температуру, чем мы считали до сих пор. Однако, повидимому, содержание углекислоты в атмосфере Венеры не слишком высоко. На Венере, как и на Земле, должны существовать области, температура которых может быть на 40° выше средней температуры планеты. В этих областях безусловно могут существовать растения (мы знаем виды водорослей, встречающиеся в горячих источниках, температура которых достигает 60°), которые в короткий срок могут понизить содержание углекислоты в атмосфере Венеры. Благодаря этому температура на всей планете в целом может несколько понизиться, так что области, которые прежде были слишком горячими, могли стать пригодными для развития жизни. Такой процесс связывания новых количеств углекислоты может продолжаться до тех пор, пока содержание углекислоты в атмосфере не будет сведено к минимуму. 

Существуют вещества, которые видимый свет пропускают хуже, чем тепловые лучи; к таким веществам относится, например, туман. Белый слой, который мы видим на Венере, представляет собою, по всей вероятности, не что иное, как туман, и потому облачный покров Венеры должен быть холоднее, чем это дает вышеприведенный расчет. Повидимому, среднюю температуру Венеры, если вся ее поверхность имеет равномерный белый цвет, следует принять равной 8 — 15°С. 

Здесь необходимо учесть следующее обстоятельство. Как известно, наша земная атмосфера наверху очень холодна, но книзу ее температура повышается на 1° на каждые 200 м. Эту цифру следует принять и для Венеры. Таким образом действительная поверхность планеты имеет температуру во всяком случае более высокую; чем слой облаков. Спрашивается, как глубоко лежит под облачным слоем действительная поверхность планеты. Мы считаем, что на глубине б — 8 км. Во всяком случае очень странно, что даже в самые сильные телескопы не наблюдается никаких признаков горных цепей, вершины которых поднимались бы над слоем облаков. Венера — сравнительно молодая планета и на ней, наверно, как и на Земле, имеются высокие горы. 

В настоящее время мы не знаем, вращается ли Венера вокруг своей оси или она повернута к Солнцу всегда одной и той же стороной, как Луна к Земле. Скипарелли является сторонником такого предположения. Другие астрономы, как, например, Белопольский, считают, что Венера совершает поворот вокруг своей оси за 20 — 36 час. 

Климат Венеры должен в очень сильной степени зависеть от того, вращается ли она вокруг своей оси или нет. 

Посещение Венеры может иметь огромный научный и даже философский интерес. Возможно, что мы найдем на ней те же климатические условия, которые имелись на Земле, когда на ней зарождалась жизнь. В этом случае мы найдем многое, что нам поможет ответить на вопросы, связанные с происхождением жизни и развитием животного мира, — вопросы, на которые не может дать ответа палеонтология, так как мы не находим окаменелостей, относящихся к этим первым дням жизни. Собственно говоря, полет на Венеру не представляет особых трудностей. Согласно (230), требуется vr1 = 2,5 км/сек, а, согласно (120), идеальная скорость, равная 13 км/сек, вполне достаточна, чтобы ракета достигла Венеры. Путешествие на Венеру заняло бы самое большее 4 — 5 мес. Точно так же возвращение назад сравнительно легко осуществить; мы имеем в этом случае vr2 = 3,3 км/сек, vpB = 10,5 км/сек. Для возвращения на Землю достаточно идеальной скорости 12,5 км/сек. 

Трудности заключаются, главным образом, в посадке на Венеру и в старте при возвращении на Землю. 

Плотная атмосфера Венеры неблагоприятна для полетов ракет для межпланетных путешествий. Обладая, по всей вероятности, высокой температурой, она делает почти невозможным хранение топлива в жидком виде, и в настоящее время мы; не в состоянии сказать, сможем ли мы изготовить топливо на Венере при помощи машин и какие это должны быть машины. 

Напротив, уже при полной идеальной скорости vx < 20 км/сек можно направить ракету по окружности вокруг Венеры и сфотографировать ее поверхность. 

  

5. Прочие тела Солнечной системы 

Остальные небесные тела Солнечной системы являются недостижимыми при помощи ракет для межпланетных путешествий*. 

Например, Меркурий слишком близок к Солнцу, и необходимо было бы преодолеть разность потенциалов, которая не по силам ракете. Полная идеальная скорость при полете с посадкой на планету должна была бы быть равной vx = 39 км/сек., а при обращении вокруг планеты по окружности vx = 38 км/сек. Это требует минимального отношения масс m0/m1 > 13 200, т.е. число, совершенно неприемлемое. 

Относительно посадки на Юпитер заранее можно сказать, что она невозможна, хотя бы потому, что он окружен очень плотной атмосферой, имеющей температуру по меньшей мере 400° С*. О спутниках Юпитера мы в настоящее время ничего определенного сказать не можем, так как они недостаточно изучены. Три наиболее далекие планеты (Сатурн, Уран, Нептун) и их спутники тоже недостижимы. 
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