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Предисловие. 
Настояща я книг а имее т цель ю популяризаци ю иде й межпланетных 

сообщений . 
В книг е дан ы  расчет ы  теоретическо й диаграмм ы сжати я в струй-

ном нагнетател е и  расчет ы  полет а далек о летающи х раке т вн е атмо-
сферы. 

Ввид у  ограниченност и объем а книг и част ь расчето в н е помещена 
в данно й книге , ка к например :  практически й расче т струйног о нагне-
тателя и  практическа я диаграмма сжати я воздух а им ; детальный расчет 
ракеты, беруще й кислоро д дл я горени я с  собою ; формулы , выведен-
ные мно ю дл я к . п .  д . ракет ы  ; определени е потер и тепл а чере з стенк и 
раструба ;  вес ь детальный теоретически й и  практически й расче т разных 
видо в воздушны х  реактивны х  двигателей ;  теори я подъем а ракетного 
аэроплан а в межпланетно е пространств о и  ег о обратног о спуск а н а 
землю , и  наконе ц н е дан а теори я полет а далек о летающи х  ракет , при-
нимая во внимани е вращени е земл и вокру г свое й ос и и  вокру г солнц а 
и , в частности , наиболе е выгодны е пут и полета . 

Я  надеюсь , чт о предлагаемая книг а вызове т интере с к  вопрос у о 
межпланетных  сообщения х у  широкого круг а авиаработнико в и  вообщ е 
у  всех ,  наблюдающи х з а разносторонни м развитие м авиатехническо й 
мысли. Авто р обращаетс я к  изобретателя м вообще , студентам , инже-
нерам , астронома м с призыво м работат ь в данно й област и ввид у е е 
важност и дл я дел а сверхавиации . 

Ракет ы  пр и больших  скоростя х  полет а получаютс я весьм а большой 
мощности ,  просто й конструкци и и  высоког о к . п .  д .  Дл я преодоления 
сил ы  земног о притяжени я ракет а должн а ка к б ы  перебиратьс я чере з 
бугор , лежащи й пр и скоростя х  окол о 40 0 д о 70 0  м\сек,  а  зате м даль-
нейшее ускорени е уж е облегчено. 

Дл я астрономо в будущи й межпланетны й корабл ь долже н представ-
лят ь астрономическу ю летающу ю обсерватори ю потому , чт о во время 
перелет а н а другу ю планет у  придетс я широко пользоватьс я астрономи-
ческим и приборам и дл я наблюдений , следовательн о астроно м невольн о 
обяза н принят ь активно е участи е в постройк е своег о прибора . 

Т е мест а в книге , которы е содержа т боле е сложны е расчеты , на-
бран ы  петитом , и  читатели , н е желающи е в данны й момен т вдаватьс я 
в детальны е расчеты , могу т эт и мест а пропускать . 

Ф. А. Цандер. 
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Введение. 
Исследовани я теоретическог о и  практическог о характер а в област и 

реактивны х  двигателе й ведутс я ка к п о направлени ю создани я самостоя-
тельно й ракеты , котора я могл а б ы  служит ь дл я исследовани я высши х 
слое в атмосферы, та к и  п  >  направлени ю создани я таког о аэроплана , 
который был б ы в состоянии ,  пользуяс ь двигателям и и  ракетою , выле-
тет ь п о инерци и и з земно й атмосферы  дл я дальнейшего ег о ускорени я 
реактивным и двигателям и уж е вн е атмосферы. Дл я тог о чтоб ы  проле-
тет ь вн е атмосферы 20 ° все й окружност и земног о шара, ил и 2  20 0 км, 
требуетс я сообщит ь аэроплан у  внутр и атмосферы скорость , равну ю 
4, 3  км\сек,  приче м длительност ь пребывани я вн е атмосферы  составляе т 
12,6 мин. , чт о достаточн о дл я получени я дальнейшего ускорени я д о 
скорост и в 7, 9  кмjсек,  необходимо й дл я свободног о полет а вокру г зем-
ного шара. 

И з этог о пример а м ы видим , чт о скорост ь полета , котору ю 
нужн о развиват ь внутр и атмосферы, значительн о меньше , чем ско-
рост ь (11, 2  км/сек),  необходима я дл я полног о удалени я о т земного 
шара. Реактивны е двигател и (ракеты ) ка к дл я целе й сверхавиации , та к 
и дл я полет а н а други е планет ы  могу т пр и больших  скоростя х  полет а 
работать в  безвоздушно м пространств е весьм а успешно , та к ка к 
во-первых ,  увеличиваетс я и х  осево е давлени е и , во-вторых , отпадает 
вредно е лобово е сопротивлени е атмосферного воздуха .  Следовательн о 
залач а сверхавиаци и и  межпланетных  сообщени й сильн о облегчается . 

В дальнейшем авто р познакоми т читател я с  одни м новы м видом 
ракет ,  теори я которы х в последни е год ы  была достаточн о разработана 
автором ;  ракет ы  особенн о безопасн ы  ввид у  того ,  чт о у  ни х  отсутствуе т 
легко приводящи й к о взрыва м жидки й кислород . Дл я полето в чере з 
низшие сло и атмосферы отка з о т жидког о кислород а создас т особ о 
благоприятные услови я ввид у  уменьшени я веса . Зате м буду т рассмот-
рен ы  ракеты , использующи е част ь свое й конструкии и в качеств е горю-
чег о материала . В  ни х  преде л дл я общег о количеств а горючег о мате-
риала , которы й може т быт ь использован , настольк о приближаетс я к 
100°/ 0 о т общег о вес а ракеты , чт о п о все й вероятност и пр и помощи 
них  буде т соверше н первы й поле т в мирово е пространств о с  полным 
отделением о т земног о шара. 
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• Высота атмосферы земли. 

Первостепенну ю рол ь дл я использовани я полето в чере з высшие 
сло и атмосферы и  временны х  вылето в и з земно й атмосферы играет 
сам а атмосфера больших  высот :  кривы е давления , температуры , плот-
ност и и  состав а атмосферы. 

Ввид у того , чт о в дальнейшем придетс я ссылатьс я н а величину , 
котору ю принимаю т эт и данны е н а разны х  высотах , мно ю дан ы н а 
черт . 1  означенны е кривы е п о разны м источникам . Последне е сде-
лан о дл я того , чтоб ы  оцениват ь д о некоторо й степен и и  возможны е 
отклонени я о т значений , полученны х п о данны м одног о лишь 
источника . 

Международна я стандартна я атмосфера, з а котору ю в 192 0 г .  при-
нят а стандартна я атмосфера Франции , представлен а д о высо т в 2 0 км 
на черт . 1 , приче м p ls , t l s и  y ls означают :  давление , температур у и 
плотност ь атмосферы, h  —  высот а на д поверхность ю земли. 

Черт.  1 .  Температура ,  давлени е и  плотност ь атмосферы д о высот ы  в 2 0 км. 

6 
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Черт .  2 .  Логарифмы  давлени я и  плотност и атмосферы  д о высот ы  30 0 V  м. 

Дале е н а черт . 2  нанесен ы д о высо т в 30 0  км  величин ы l g p ls и 
l g Y/j ,  а  н а черт .  3  ещ е 7" / г в предположении , чт о температура , начина я 
с 1 1 км д о это й высоты , —  постоянна я величин а (/ ^ =  56,5 ° Ц; 
7", ,  =  216,5 °  абс) . 

Дл я сравнени я н а черт . 3  представлен ы  температур ы пр и разных 
предположениях , а  н а черт .  2  —  ещ е соответствующи е логарифмы  плот-
ност и и  давления . Крива я /(Г., ) дае т величин ы  дл я случа я адиабатиче-
ског о изменени я температур ы  дл я больших  высот , крива я 2(Т 2)— пред-
полагая , чт о дл я высот , больших 20 0  км,  температур а близк а к  абсо-
лютному нулю ; крива я 3(7" 3)  представляе т собо ю нечт о средне е между 
кривым и 2  и  4(Т 4), а  последня я дае т величин ы в предположении , чт о 
температур а дл я высо т больших 3 3  км  равн а 180 °  абс .  Дл я кривы х 2 , 
3 и  4  температуры , показанны е н а черт . 3 ,  были мно ю принят ы и  п о 
ним вычислен ы логарифмы плотност и и  давления , показанны е н а 
черт . 2 . Наконе ц крива я  5(Т 5) черт . 3  дае т величин у  температур ы п о 
Андойеру , близку ю к  адиабатической . 

Дале е были представлен ы  н а черт .  3  и  4  ещ е температур ы  и  логарифмы 
плотност и отдельных  составны х  часте й атмосферы: 0 2 ,  N 2 и  Н 2 ,  при-
нятых проф. Фесенковым , производивше й в 1915—191 6 гг . опыты 
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-273-253-233-213-193-173-153-13 3 -Î13-9 3 -7 3 -53°-3 3 -! 3 Г  t'u  47°  67 ° 
Черт .  3 .  Температур а атмосферы д о высо т в 30 0  км  и  логарифмы  плотности 

атмосферы  д о 20 0 км  п о Фесенкову 

в Харьков е на д длительность ю вечерне й зар и с  цель ю определения 
высот ы  атмосферы 1 и  температуры , вычисленны е н а основани и те х  ж е 
наблюдений проф. В . П . Ветчинкины м в Москв е п о особом у  ме-
тоду , дающем у в результат е совпадени е первоначальны х  температу р 
с вычисленным и  2 . 

Относительны й результа т наблюдени й проф. Фесенков а представ-
ляе т крива я At',  довольн о хорош о согласующаяс я с  ег о теоретическо й 
криво й At.  Крива я плотностей , полученна я проф. В . П . Ветчинки-
ным , практическ и почт и совпадае т с криво й At'. 

Логарифмы  давлени й отдельны х  составны х  часте й атмосферы п о 
Фесенков у дан ы н а черт . 4  и  дл я сравнени я приведен а крива я 
давлени й п о Вегенеру . Видно , чт о п о своем у  характер у обе 
кривы е довольн о хорош о согласуютс я дру г с  другом , и  чт о водород , 
а у  Вегенер а и  введенны й и м гипотетически й элемен т геокороний, 

1 Труд ы  Главно й Российско й астрофизическо й обсерватории ,  том И,  192 3 г., 
стр .  6—11 3 (п о ег о данным мною были вычислен ы  абсолютны е значени я дав-
лений и  плотностей). 

*  Русски й астрономически й журнал , том IV , вып .  4 ,  192 7 г . 
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G 
Черт.  4 .  Логарифмы  давлени я атмосферы  и  е е составны х  частей . 

играю т решающу ю рол ь пр и определени и плотност и и  давлени я атмо-
сферы н а высотах , больших 8 0 км. 

Необходим о однак о заметить , чт о геокороний , введенны й В  е  г  е -
н  е  р  о  м ,  п о все й вероятност и н е существует , та к ка к ег о спект р сов-
падает с о спектро м азот а пр и те х крайн е низки х  давлениях , ьоторые 
имею т мест о н а стол ь больших  высотах ,  а  о  распадени и молеку л азот а 
пр и эти х  давления х  ничег о неизвестно . 

Давлени е атмосферы п о Фесенкову , предполага я однородный 
соста в ее ,  дан о криво ю  At"  (черт . 4) . 
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О 2 0 40 - 6 П 8 0 WO* 
Черт.  6 .  Соста в атмосферы, объемны е процент ы  п о Вегенеру . 

Объемно е процентно е содержани е отдельны х  составляющи х атмо -
феры дан о п о Фесенкову , Ветчинкин у и  Humphre y s' y 

( Гомфрейс) н а черт . 5 , а  п о Вегенер у н а черт . 6 . 
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Черт . 5 .  Соста в атмосферы, объемны е процент ы п о Фесенкову ,  Ветчинкину 
и Humphreys'y . 



2« Влияние состава, плотности, давления и темпе-
ратуры атмосферы на мероприятия, предприни-
маемые для обеспечения полетов. 

И з рассмотренны х  чертеже й м ы  видим , чт о н а высот е 55—6 0 км 
на д поверхность ю земл и объе м водород а приблизительн о в два раз а 
больше, чем объе м кислорода , та к чт о смес ь представляе т собо ю гре-
мучи й газ , к  котором у  прибавле н азот . В  случае , есл и особым и струй-
ными нагнетателями , о  которы х  буде т реч ь ниже , удастс я сжимат ь эту 
смесь д о достаточн о больших  давлений , т о е е можн о буде т сжигат ь 
в качеств е горючего , и  дл я быстрых  полето в н а это й высоте , а  такж е 
и дл я дальнейшего ускорени я д о перво й межпланетно й скорости ,  в 8  км 
в 1  сек. ,  н е придетс я брат ь с  собо ю никаког о жидког о горючего . 

Плотност ь атмосферы н а это й высот е составляе т приблизительно 
0,000 1 дол ю  кг н а 1  м 3, чт о соответствуе т скорост и полет а 3  50 0 м 
в  - 1 сек. ,  дл я аэроплана , приводимог о в действи е ракетою . Предпочти-
тельн о в данно м случа е летет ь медленно , та к ка к тогд а указанна я 
•скорост ь меньше и  расхо д горючег о н а ускорени е д о высот ы  полет а в 
55—6 0 км  меньше. 

Необходимы й расхо д горючег о в это м случа е сокращаетс я значи-
тельн о ввид у того , чт о дл я скоростей , больших  3  50 0  м  в 1  сек. ,  горю-
чег о н е потребуется . Применя я наприме р обыкновенны й реактивны й 
двигатель ,  работающи й бензино м и  жидки м кислородом , и  принимая 
скорост ь истечени я продукто в сгорани я бензин а равно й 3  34 0 м\сек, 
получае м в нашем случа е количеств о бензин а и  жидког о кислорода , 
потребно е дл я достижени я высот ы в 6 0  км,  равны м 65 % о т полного 
вес а корабля , чт о дл я аэроплано в достижимо . В  случа е же , есл и ме-
тодом сжати я гремучег о газ а н е пользоваться , т о необходим о для 
движени я вокру г земног о шара расходоват ь 91°/ 0 о т полног о вес а ко-
рабля , пренебрега я в обои х  случая х  трение м о  возду х и  сило ю тяже-
сти земли ; пр и наклонно м полет е и  достаточн о сильны х ускорения х 
действительны й расхо д н е слишком сильн о превыси т указанный . 

Для поддержани я полног о вес а аэроплан а д о скоросте й полета , 
равны х  с о 1 1 00 0  м\сек,  требуетс я плотност ь атмосферы, равна я с/ э 
10~ 5 кг\м 3, ЧТ О имее т мест о н а высот е в 80—9 0 км  на д поверхность ю 
земли. Н а высот е 20 0  км  на д поверхность ю земл и ж е плотност ь атмо-
сферы, даж е принима я неоднородный соста в ее , равн а лишь 1  :33 0 ча-
сти вышеуказанно й величины , и  в о стольк о ж е ра з уменьшаетс я и 
сопротивлени е е е дл я то й ж е скорост и полета . Отсюд а следует , чт о 
высот а атмосферы выш е 10 0 д о 12 0 км  пр и полно м вылет е и з не е 
н е играе т большой роли . Друго е дело , есл и над о летет ь в крайн е 
разреженно й атмосфере. И з черт . 2  легк о усмотреть , чт о пр и одно-
родном состав е атмосферы  сопротивление м е е н а высотах , больших 
12 0 км,  можн о вполн е пренебрегать , та к ка к здес ь lgY/, j ——7,5 , 

т.е . y /( î =  3,10- 8 кг/л 3 . 
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Давлени е атмосферы  на с  интересуе т постольку , поскольк у  терми-
чески й к.п.д . реактивны х двигателе й увеличиваетс я с  увеличение м е е 
высот ы на д поверхность ю земли , та к ка к газ ы  имею т возможност ь 
больше расширяться :  пр и это м предполагается , чт о растру б устрое н 
таки м образом , чт о поперечно е сечени е выходног о отверсти я сопл а 
может менятьс я так , чт о пр и постоянно м начально м давлени и конечно е 
давлени е всегд а равн о атмосферному . В  дальнейшем увидим , чт о уж е 
давлени е в 1: 1 ООО  am вполн е достаточн о дл я получени я термически х 
к . п . д. ,  равны х  о т 8 0 д о 90°/ 0 .  Эт о давлени е имее т мест о н а высот е 
о т 4 5 д о 5 0 км. 

В случа е наличи я наружны х  смазываемы х  часте й ил и открытых 
сосудо в дл я расплавлени я металло в ил и други х  сорто в горючего , ка к 
наприме р нафталина ил и целлулоида , последни е могу т быстр о испа-
рятьс я в почт и абсолютно й пустоте . Необходим о однак о имет ь в виду , 
чт о из-з а сильног о охлаждени я наружна я поверхност ь замерзнет .  Пар-
циально е давлени е в момен т замерзани я крайн е незначительн о —  для 
металлов порядк а 10~ е am; покрыва я металлы  слое м неплавящихс я ве-
щест в ил и ж е устраива я кожух , внутр и которог о удерживаетс я га з по д 
весьм а малым внутренни м давлением , можн о буде т уменьшит ь в доста-
точно й степен и испарение . 

Дл я человек а пр и давлениях , меньших  = s 15 0  мм  ртутног о столба , 
требуетс я либ о кабина , либ о вполн е закрыта я одежда. 

Температур а воздух а н а больших  высота х  играе т весьм а большу ю 
рол ь пр и определени и подогрев а передни х  кромо к корабля . Принима я 
адиабатическо е сжати е воздух а у  передни х  кромок , можн о получит ь 
весьм а сильны й подогре в воздуха . Эт о в особенност и буде т иметь 
мест о в случае ,  есл и температур а воздуха ,  вычисленна я проф. В .  П . В  е  т -
чинкины м дл я высо т о т 6 0 д о 8 0  км  (д о -f-60°Ц) , гд е имеетс я 
сильна я инверси я температуры , пр и дальнейших  исследования х  ока-
жетс я соответствующе й вычислениям . 

Температур а воздух а пр и адиабатическо м сжати и ег о у  передних 
кромо к може т сильн о возрастат ь ка к ра з н а эти х  высотах , и  могло 
б ы  казаться , чт о н а эти х  высота х  вс е част и должн ы  расплавляться , 
та к чт о выле т и з предело в земног о шара эти м буде т очен ь затруднен . 
Однак о и з определени я мощности , соответствующе й общем у сопро-
тивлени ю аэроплана , полученно е количеств о теплоты, развиваемо е 
в единиц у  времени , указывае т н а полну ю возможност ь отвест и теплоту , 
либ о устраива я передни е кромк и огнеупорными , либ о перекидыва я 
чере з выступающи е част и передвигающуюс я поверхность ,  соприкасаю-
щуюс я с холодны м воздухом . С большим успехо м можн о буде т такж е 
использоват ь подогреваемы е част и в качеств е котло в дл я подогрев а 
воздуха ,  испарени я горючег о и  даж е дл я расплавлени я боле е легко-
плавки х  металлов . В  случа е же , есл и местны й подогре в окажетс я 
слишком большим, необходим о буде т пролетат ь чере з сло и воздух а 
о т 6 0 д о 8 0 км  сравнительн о медленно , а  ускорят ь поле т уж е выше 
8 0 км  (наприме р с о скорость ю в 4, 3  км\сек  и  по д угло м в 40 ° 
к горизонту ,  вылета я и з атмосферы). 

При вертикально м подъем е скорост ь н а высот е в 8 0  км  равн а нул ю 
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в случае ,  есл и скорость ,  сообщенна я ракет е окол о поверхност и земли, 
была немног о боле е 1,3  км\сек,  а  поле т ввер х  совершалс я п о инер-
ции ; н о расхо д горючег о н а вес ь поле т д о скоросте й полет а в 5 — 
12  км\сек  в  это м последне м случа е больше, чем есл и б ы  скорост ь 
полета в о врем я полет а н е уменьшилась . 

Дл я противодействи я чрезмерном у  охлаждени ю детале й пр и полет е 
вн е атмосферы  можн о пропускат ь чере з ни х  электрически й ток ;  дру-
гие част и можн о делат ь трубчатым и и  чере з ни х  пропускат ь подо-
гретый возду х ил и использоват ь и х в качеств е радиаторов . Неко-
торые детал и могу т составлят ь част и воздушног о реактивног о двига-
теля , ка к эт о ниж е буде т объяснено . Ввид у того , чт о пр и низки х 
температура х  теплоемкост ь и  излучени е малы, небольшое количество 
теплоты  хвати т дл я довольн о значительног о подогрева . Таки е металлы 
ка к олово ил и некоторы е сорт а стали , обладающи е большой крепо-
стью пр и низки х  температурах , можн о в трудн о подогреваемы х  места х 
применят ь одновременн о с  материалами , имеющим и большу ю крепост ь 
пр и обыкновенно й температуре . 

Н а больших  высота х  окн о дл я летчик а н е буде т охлаждаться , н о 
на небольших  высота х  требуетс я подогре в стекл а либ о снаруж и теп-
лым воздухом , либ о изнутр и тепло й водой , циркулирующе й между 
двойным и окнами . Можн о себ е представит ь такж е вращающуюс я щетку , 
котора я автоматическ и вытирае т стекла , а  зате м пр и прохождени и 
окол о сильн о нагреты х  поверхностей , наприме р выхлопны х  тру б дви-
гателя, высушивается . Можн о такж е устраиват ь наружны е окн а в вид е 
движущейс я прозрачно й ленты , котора я н а част и своег о nyi n высу-
шиваетс я внутр и корабля. 

3* Обзор методов достижения больших высот и 
больших скоростей полета. 

Переход я к  основно й задач е сверхавиации , к  метода м достижени я 
больших  скоросте й и  высо т полета , необходим о заметить , чт о исспе -
довани я и  опыт ы  последни х  ле т настольк о выдвинул и н а перво е мест о 
ракет ы  и  реактивны е двигател и вообще , чт о и х  применени е в сверх-
авиаци и боле е н е вызывае т сомнений . 

И з методов , применяемы х дл я увеличени я мощност и авиационны х 
двигателей , н а перво м мест е стоя т центробежные нагнетатели. Уве-
личени е и х к . п . д . д о величин ы  приблизительн о в 80°/ 0 возможно , 
есл и выходна я и  входна я улитк и буду т устроен ы  соответственно й формы 
и размеро в и х  диаметров ;  степен ь нагнетани я може т быт ь такж е уве-
личен а н а некотору ю величин у  увеличение м числ а оборото в и  диа-
метра колеса , н о и  здес ь дл я целе й сверхавиаци и поставле н преде л 
окружно й скоростью , котора я н е може т быт ь больше, чем прибли-
зительн о и  = 50 0 м  в 1  сек . соответственн о подняти ю давлени я в 
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Л = 
Y-м 2 

= 0,5 -
500 2 

~8 ~ 
= 15-60 0 мм  водяног о столб а ил и приблизи-

тельн о 1, 5 am дл я одно й ступени . 
Пр и применени и дву х  ступене й уж е получаетс я повышени е темпе-

ратур ы  воздуха , которо е представляе т некоторы е затруднения . Воз-
можно , чт о помещение м карбюратор а межд у  двум я первым и ступеням и 
удастс я достич ь дальнейшего увеличени я мощност и двигателей ;  пр и это м 
методе н е требуетс я особог о подогревател я дл я карбюратор а зимой. 
При нижерассматриваемы х  воздушны х  реактивны х  двигателя х  возможн о 
превращени е теплот ы в полезну ю скорост ь истечения , дающу ю сил у 
реакции ;  этог о не т у  нагнетателей. 

При дву х  ступеня х  получаемо е давлени е равн о окол о ( 1 -{ -
-|-1,56) 2 =  6,5-кратног о о т исходного ;  эти м можн о буде т получит ь 
нормальну ю мощност ь двигател я ещ е н а высот е окол о 1 3  км  (черт . 1) . 
Давлени е свободно й атмосферы н а это й высот е равн о примерно 
1:6, 5 лгг/сл 2. 

При десят и ступеня х  получилос ь б ы 2,56 10 = 1,2-10 4-кратно е сжа-
тие , чт о дал о б ы пр и полно м охлаждени и воздух а нормальну ю мощ-
ност ь н а высот е приблизительн о 8 5 км,  хот я н а это й высот е требуе-
мая мощност ь в о мног о ра з больше. Н о ве с двигател я пр и это м из-з а 
большего нагнетател я увеличитс я уж е почт и вдвое , и  температур а воз -

0,4 
дух а поднялас ь б ы  бе з охлаждени я в (2,56 10 )  YJ  —  2,56 2,86 = 14, 7 раз , 

или приблизительн о д о 285.14, 7 =  4  200 °  абс . Даж е пр и полно м ох-
лаждении межд у каждыми двум я соседним и ступеням и (чт о н е вполн е 
возможно ) количеств о бе з польз ы  отведенно й теплот ы  —  большое и 
работ а дл я приведени я в действи е нагнетател я такж е сильн о воз-
растает . 

Все-так и возможно , чт о комбинаци я таког о двигател я с воздушны м 
реактивны м двигателем , в канала х  которог о охлаждаетс я нагнетаемый 
воздух ,  а  такж е и  стенк и цилиндро в двигателя ,  позволи т достигат ь вы-
сот ы  примерн о в 6 0 км,  о  которо й раньш е было сказано . 

При окружны х скоростях , больших 50 0 м  в 1  сек . ве с  колес а 
нагнетателя слишком увеличивается . Дл я уменьшени я жироскопическог о 
действи я н а аэропла н потребуетс я част ь коле с нагнетател я пускат ь в 
одном направлении , другу ю част ь —  в обратно м направлении , для 
чег о возможн а конструкци я с  двум я параллельными осями . 

Дале е имеетс я возможност ь дл я повышени я мощност и двигателе й 
увеличиват ь площад ь поршня пр и неизменны х  размера х  кривошипного 
механизма . Эт а мер а в связ и с  увеличение м степен и сжати я и  дрос -
селировко ю у  обычны х  двигателе й дае т весьм а хороши е результаты . 
Увеличени е степен и сжати я дае т экономи ю в горючем . Есл и мы 
перейде м к  условия м работ ы  сверхавиации , т о пр и увеличени и площади 
поршня, например , в девят ь ра з получи м увеличени е обхват а поршня в 
тр и раз а и  увеличени е вес а цилиндро в приблизительн о в о стольк о ж е 
раз . Пр и цилиндрах , расположенны х в ряд , эт о дае т увеличени е длины 
вала , у  звездообразны х  двигателе й вообщ е потребуетс я отодвигани е 
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цилиндров о т центра . Н о 9 
вс е ж е в связ и с  предыду - Ьнм 
щим методо м и  это т может 
найти применение . 7 

Дальнейший мето д для 
увеличени я мощност и двига - В 
теля —  прибавлени е кисло-
рода к  воздуху . Пр и добав- 5 
лении к  топливу чистог о 
кислород а теплотворна я спо-
собност ь увеличиваетс я в ^ 
четыре-пят ь раз , а  прибав-
лением 15°/ 0 0 2 теплотворна я £ 
способност ь увеличиваетс я 
на 50°/ 0 . 1 

Ве с жидког о кислород а 
приблизительно в четыр е ;  0  Q I  ?  1  4  5~ Б 7  8  р,  i% 
раз а больше вес а горючего. ^ 
но в случае , есл и летет ь Черт . 7 .  Средне е эффективное давлени е вы -
тольк о поднимаясь , т о боль - сотны х Двигателе й д о высот ы  в 9  км. 
шие высот ы достигаютс я 
быстро .  Поэтом у  мето д прибавлени я распыленног о жидког о воздух а в 
пространств о межд у  ступеням и нагнетател я можн о считат ь существен-
ным. Затруднени я возникаю т из-з а взрывчатост и смеси , содержащей 
кислород . Н о способ ы  уменьшени я детонаци й устраня т затруднения , 
в особенност и пр и работ е н а тяжело м топливе . 

При двигателях , работающи х с  жидки м кислородом , можн о буде т 
допускат ь большу ю работ у  трени я н а шейках  вал а (большое k-v)  в 

^ случа е есл и ва л и  подшипники охлаждат ь жидки м кислородом . Им 
можно буде т охлаждат ь отчаст и такж е и  цилиндр ы и  поэтом у  допу-
стим ы  цилиндр ы  больших  диаметров . 

Уменьшение среднег о эффективного давлени я двигателе й с  увели-
чение м высот ы  полет а показан о н а черт . 7  дл я низки х  высо т полет а 
(до 9  км):  1 —обыкновенный двигатель ; 2  —  с  увеличенно й степень ю 
сжатия ; 3  —  с увеличенно й степень ю сжати я и  увеличенным и разме-
рами поршня ;  4 — с  нагнетателем;  5  —  с  добавочны м кислородом . 

Весьм а мал о исследован ы ещ е двигатели , работающи е н а чисто м 
кислород е взаме н воздуха .  Мно ю были схематичн о разработан ы  два про-
ект а таки х  двигателей . В  перво м проект е двигател я жидки й кислоро д 
особым насосо м впрыскиваетс я прям о в цилинд р наряд у с  жидким 
топливом , приче м давлени е был о взят о весьм а высокое , приблизи-
тельн о 20 0 am; ве с  двигател я получилс я очен ь малым; двигател ь мо-
же т работат ь с переменны м наполнением : в комбинаци и с реактивны м 
двигателе м пр и большом наполнени и веси л б ы меньше, чем ] / 5 кг 
на 1  л . с . В  это м проект е необходим о ещ е исследовать :  1 ) возмож-
ност ь нагнетани я жидког о кислород а д о больших  давлений ; 2 ) за -

• жигани е ег о с  жидки м топливом , чт о може т быт ь установлен о опыт -
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ным путе м в пространств е сгорани я реактивног о двигателя , посл е чег о 
жидки й кислоро д можн о буде т применят ь такж е к  авиационны м дви-
гателям; 3 ) возможност ь охлаждени я стено к цилиндра , чт о пр и ма-
лых  диаметра х и х  впроче м н е представи т осложнений ; 4 ) возможност ь 
устройств а систем ы поршневы х колец , н е пропускающи х продукто в 
сгорани я пр и стол ь высоко м давлении . 

Малый ве с  двигателя , работающего жидки м кислородом , дае т воз-
можност ь летат ь в течени е о т дву х д о тре х  часов , приче м общи й ве с 
двигателя , топлива и  кислород а меньше вес а обыкновенног о двигател я 
вмест е с  топливом . Меня я давлени е и  наполнение , можн о мощност ь 
менят ь в весьм а больших  пределах ,  а  кром е тог о малый ве с  двигател я 
сильн о облегчае т аэропла н и  дае т ем у  возможност ь подниматьс я выше, 
чем с  обыкновенны м двигателем . 

Второ й проект ,  разработанный мною , относилс я к  двигател ю с  внеш-
ним сгорание м кислород а с топливом , чт о представляе т т у  выгоду , чт о 
н а малых  высота х  продукт ы  сгорани я могу т быт ь использован ы в дви-
гателе, а  н а больших высота х  —  в ракете . Сам о сгорани е може т про-
исходит ь в пространств е сгорани я ракеты . Н о здес ь имеетс я некоторо е 
затруднени е с  охлаждение м впускног о клапана , которы й долже н быть 
охлажде н жидки м кислородом , возможност ь чег о необходим о предва-
рительн о испытать . 

4* Струйные нагнетатели. Теоретическая диаграмма 
сжатия. О комбинациях струйных нагнетателей 
с реактивными и поршневыми двигателями. 

Переходи м к  рассмотрени ю струйны х  нагнетателей . Здес ь мно ю бу-
ду т рассмотрен ы  такие , в которы х  возду х или , в обще м случае , какие -
либ о газ ы  подогреваютс я по д определенным давлением , зате м расши-
ряютс я адиабатически , политропическ и или , следу я какому-либ о дру-
гому закону , ускоряю т движени е в раструбе , приче м им и достигается 
весьм а низко е давление . Зате м газ ы опят ь сжимаются , замедляя 
движени е в друго м раструбе . Процес с происходи т опят ь п о какому -
либ о закону : в частност и о н може т быт ь изотермически м ил и почт и 
адиабатическим . Основно е пр и этом , чт о во врем я сжати я о т газов 
должно отводитьс я весьм а большое количеств о теплоты. 

Теоретическа я диаграмм а р,  v  (давлени я —  р,  объем ы  —  v)  такого 
аппарат а представлен а н а черт . 8  и  9 . Черт . 8  относитс я к  сжати ю 
воздух а с  одно й д о 1,8 6 am, а  черт . 9  к  сжати ю с  одно й д о 1 0 am. 
Начально е состояни е газ а (черт . 8 ) —  В;  га з нагреваетс я пр и постоян-
ном давлении , конечно е состояни е ег о —  С ; зате м иде т расширение 
д о точк и D  и  обратно е сжати е п о криво й DBC. 

Скорост ь в прибор е выражаетс я формул§й :  — -= *  I  vdp;  та к н а 

приме р скорост ь в точк е D  получае м из : —  =  площ . ACDG;  ско -
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Черт .  8 .  Диаграмм а />,  »  струйног о нагнетателя;  сжати е воздух а д о р,—1,8 6 am 

Черт .  9 .  Диаграмм а р , г> струйног о нагнетателя ;  сжати е воздух а д о jc 2—10 a m 

2 Реактивны е аикшата. ^ ^ 



•ерт . Ю. Струйны й нагнетател ь  для получени я сжатог о воздуха . 

рост ъ в  точке В  при обратно м сжатии . —— =  площ . BCD;  скорост ь в 
2 ' § 

точк е Е  равн а как раз 0 , в  случа е если пло щ BCD= площ . FEB. 
Практическа я диаграмм а буде т нескольк о отличатьс я о т теорети-

ческо й и даст нескольк о меньшее давление . Давлени я  р, температур ы 
Т°  абс. и скорост и w  м\сек  нанесен ы на чертежа х та к же, как и 
количеств о тепла , которое необходим о передават ь и  поглощат ь из 
воздуха . 

Схем а прибора к  этому круговом у циклу , исследованном у мною, 
показан а н а черт. 10. Через труб у H  движетс я газ (продукт ы сгора-
ния двигател я или специальн о под большим давление м сожженно е топ-
ливо и т . д.) под большим давлением ; этот газ расширяетс я в раструб е 
и сжимаетс я опять  д о давлени я наружног о воздух а в  обратно м конус е L. 
Чере з отверсти е О  он уходи т наружу . При состояни и наружног о воз-
дух а присасываемы й возду х движетс я в промежутк е межа у наружны м 
кожухо м А  и трубо ю  Н;  н а протяжени и о т В  д о С  подогреваетс я 
ребрами , приче м труб а H  може т имет ь такж е форму подогревающе й 
спирал и или радиатора . О т С  д о D  возду х расширяется , а зате м опять 
сжимается , приче м о н выступае т для дальнейшег о употреблени я через 
трубк у Е\  К —маленькая трубка , взаме н которой можн о взят ь такж е 
и прост о отверсти е стенк и внутренне й трубы , которая в  период пуск а 
в ход служи т в  качеств е воздушног о насоса , которы й она заменяет , 
дл я установлени я низког о давлени я воздух а в  месте D; Р—охлаждаю-
щи е ребр а или охлаждающа я среда, как например жидки й воздух , 
весьм а охлажденно е горюче е или охлаждающа я вода. 

Большо е давление , которо е можн о ожидат ь о т этих приборов , де-
лае т вероятны м замен у ими нагнетател я в двигателях . Давления , ко-
торы е могу т быть получен ы при весьм а усиленно м охлаждени и при 
очен ь низкой температуре , настольк о большие, что необходим о будет 
построит ь  особо сильны е двигател и с  толстым и деталями , и мощност ь 
може т весьм а сильн о увеличиватьс я даж е на больших высотах . 

Величин у подогрев а В  д о С  (черт 8 ) можн о получит ь у  комби-
наци и двигателе й с  этими приборам и отчаст и о т воздуха , которым 
охлаждаютс я цилиндры , отчаа и о т газ а выхлопа . Обща я сумм а тепла 
составляе т у  двигателе й с  воздушны м охлаждение м при этом 58°/ 0 

о т всег о тепла , (.одержашегос я в  топливе , что дае т уверенност ь в  по-
лучени и сильног о сжати я воздуха . 

Можн о такж е итти дальше и выпускат ь  воздух , присасываемы й 
в  В  с  некоторо й скорость ю  через Е, и использоват ь  ej4>  реактивну ю 
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илу ,  направля я Е  в сторону , обратну ю направлени ю полет а аэро -
лана . 

Можно такж е част ь воздух а сжимат ь д о давления , большего одной 
атмосферы, а  остальну ю част ь —  тольк о д о давлени я одно й атмосферы. 
Перву ю част ь можн о использоват ь дл я горения , а  остальну ю част ь для 
производств а реактивно й силы . 

В одно м вариант е можн о вес ь прибо р поместит ь н а конц е винто в 
двигателя ,  привод я туд а выхлопны е газ ы  двигателя . Большая окруж и я 
скорость ,  применяема я у  винтов , дае т возможност ь использоват ь д о 
некоторо й степен и кинетическу ю энерги ю воздуха , подходящег о в  В  к 
прибору . 

Комбинация двигател я внутреннег о сгорани я с  реактивны м двига-
телем весьм а выгодн а потому , чт о первы е имею т высоки й к.п.д . н а 
высотах ,  достигаемых уж е тепер ь нами , а  вторы е —  пр и высотах , н а 
которых  кончаетс я возможност ь действи я винтомоторно й группы . 

Теоретическа я индикаторна я диаграмм а процесс а сжати я атмо-
сферного воздух а пр и помощ и струйног о нагнетателя. 

Пуст ь начально е давлени е воздух а ил и газа ,  подлежащего нагнетанию 
равно  р а кг\м г\  начальна я температура—7" оабс .  Пуст ь  далее означае т  v a м 3/кг— 
удельны й объе м газа и  R—газовую  постоянну ю (для воздух а R =  29,26) . 

Тогда в диаграмме  p tv  начальном у  состояни ю  соответствуе т точк а А(черт .  8) , 
причем удельны й объе м получаетс я и з уравнени я состояния : 

Подогрева я возду х  пр и постоянно м давлени и  р а д о температур ы  T t,  по-
лучае м удельны й объе м его , равным : 

Отсюда находи м точк у  С  диаграммы. 
Кинетическо й энергие й газ а можем , есл и скорост ь ег о в точк е С  мала, 

пренебрегать. 
В случа е ж е быстр о летающего аэроплан а ил и ракет ы  мы  имеем две воз-

можности: 
1. Можем принимат ь скорост и для точе к  В  и  С диаграммы, равным и прибли-

зительно скорост и полета ; тогда давлени е ра  буде т равн о давлени ю окружаю-
щего атмосферного воздуха ; или 

2 . Можем у вход а в прибо р особы м раструбо м сжимат ь  воздух ,  ка к  у  дви-
гателей Лорена ; тогда р а буде т больше давлени я наружног о атмосферного 
воздуха ,  а  скорост ь для точе к  В  и  С  диаграммы  меньше скорост и полета. 

Обозначим для общего случа я скорост ь в точк е С  букво ю  w t. 
Далее ,  расширяя возду х  п о адиабате д о низког о давлени я  р,  соответствую-

щего температур е окружающе й сред ы  или ж е охлаждающего средств а Г , по-
лучаем увеличени е кинетическо й энерги и воздух а п о формуле: 

Pi 

D 

3 

или для адиабаты: 
ft— 1 

З а 
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Здес ь  означает: 
с р — теплоемкост ь  при постоянно м давлении, 
/1  =  1:427 — механически й эквивален т тепла, 

k — —  — показател ь  степени политропы. 
Отсюд а определяе м скорост ь  w D в  точке и. 
В последнем уравнени и можем такж е заменит ь  R-Tt произведение м Pi-v,. 
Формул а (За) получаетс я  легко интегрированием , принимая во внимание , что 

г ь 
•R.A ft  —1 

Давлени е p D в  точке D  получае м из условия : 

Удельны й объем в  точке D  равен : 

* =
Ра 

Количеств о тепла , сообщаемо е воздух у при постоянно м давлени и на участк е 
ВС,  равно : 

.Çi=V (7-,-R A )  =  j^T ' 4-/?-(R 1-7' A) . 7 

В теоретическо м цикле наибольшее окончательно е давлени е сжатия полу-
чаем, если сжатие произведе м при наиболе е низкой температуре . Принимая 
для сжатия поэтому изотерму , получае м в  обратно м конусе , в  ьогором проис-
ходит сжатие, при атмосферном давлени и скорост ь из условия : 

... 2 — 2 Р» 

: J V-dp, 

причем  w B — скорост ь  воздух а в  точке В  при обратно м сжатии. 
Но при изотермическо м сжатии получае м после подстановк и  v  из уравне-

ния состояния  газа: 
2 2 W n — W a п ~ 4 ?  =  R-TD\tlEa, 8

'•g PD 

Скорост ь  w B нам дает возможност ь  сжимать  возду х выше давлени я  р а до 
некоторог о давлени я p z. 

Рассмотри м здесь  только случай , в  котором входно й скорость ю  воздух а о>( 

можн о пренебрегать. 
В этом случа е возду х потеряет опять  вс ю  сво ю  скорост ь  в  точке, для ко-

торо й выполнен о условие : 

\v-dp  =  ^v-dp.
'р Р 

Но , сжимая возду х по изотерме , получаем : 

Рг 
Р; vdp =  RTDla~ 1
PD 

Рп 
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и, принима я во внимание , что по (3) и  (За) 

Fi 

[  v.dp  =  -^{T T-TD), •  11 

получае м подстановко ю (10) и  (11) в (9': 

/?.7- д 1п ^ =  ^.(7-,-7- 0 ) . 9
PD А 

Далее, принима я во внимани е уравнени е (5) и  (4), получае м для отноше-
ния р г:р(. 

. .  , / •  1 2 
/> 1 /> 0 Pi 

Задаваяс ь  наприме р отношением T D:T {, може м вычислят ь  получающеес я 
повышение давлени я ил и  р г:р { дл я этого теоретическог о иикла. 

Обратну ю  зааач у  решить н е стол ь  удобно . Но можн о для данног о Л  опре-
делить криву ю  p z:pc Т^.Тр  И  затем для заданног о  p z:p t определит ь необхо-
димое 7"i : T D. 

Опре.ели м ещ е количеств а тепла , которы е необходим о отвест и о т воздух а 
в  перио д его сжати я в обратно м конусе . О т наиболе е низкого давлени я р а 

до давлени я  р а, пут ь  DB  (черт . 8 ) необходим о отвест и н а 1  кг воздуха : 
Ра 

QÎDB =  a - \ v-'t !>-=A TR-TD \n ?3. 1
J -  PD 

Это следуе т и з общего уравнени я термодинамики: 

— dQ  =  di—A'v-dp, 1

приче м dQ  —  отводима я теплота , a  dl—увеличение  теплосодержяния . Н о ввид у 
того, что температур а н е меняется , у  на с  Л"=0 ; в этом случа е и з (14) инте-
грирование м получае м уравнени е (13). 

Сравнива я (13) с (8а), находи м также: 

QÎDB =  Yg№> — Ю> 13

т. е . пр и изотермическо м сжати и вс я теплота , соответствующа я уменьшени ю 
кинетическо й энерги и струи , должн а отводитьс я чере з стенки . 

Вполне аналогичн о получае м для количеств а тепла , которо е необходим о 
отвест и о т воздух а н а участк е BE  (черт . 8), пр и изменени и давлени я от 
Ра  ДО p z: 

0,ВЕ=А.Ц.Т о1п^ а=-^. 1

Мы  разделили криву ю сжати я н а эти два участк а ввид у  того, что при 
нижерассматриваемы х  реактивны х  двигателя х  мы  сжати е доведе м отчаст и только 
до давлени я  р а, выпуска я возду х  с о скорость ю  w B в  атмосферу  дл я получе-
ния осевог о давлени я о т притягиваемог о таким образо м атмосферного воздуха . 

Вся теплота , отводима я о т воздух а в  перио д его сжати я в обратно м ко-
нусе , равна: 

2 

Qi  =  QIDB +  QIBE =  A-R-T D In 4* . p =  ART D In P*.  £a- лот. .„ Ь- А ^ Р 
PA  PD PD  1-G '  16 



В нашем случа е начальна я температур а присасываемог о воздух а Т а была 
принят а равно й температур е T D изотермическог о сжатия . Дл я этого случа я 
находи м легко и з (7) и  (За), принима я T D =  Т а и  w i=0: 

Сравнива я (7) и  (16), находи м у  на с  С { =  С. 2, т . е . в  диаграмме , пре д 
ставленно й н а черт . 8 , вс я теплота , котора я пр и постоянно м давлени и /7абыла 
сообщен а во з iyxy , с  него должн а быть опят ь  снят а пр и обратно м изотермиче-
ском сжатии . 

Н о температур а воздух а пр и подогреве менялас ь о т Т а д о 7\ , а  пр и об-
ратном сжати и он а равнялас ь меньшей величин е Т а, так что происходи т при 
этом перехо д тепл а о т верхнег о источник а к  нижнему . 

Все ж е мы  в дальнейшем увидим , что теплот а Q IT котора я должн а отво-
дитьс я о т воздуха , може т служит ь для подогрева свежег о воздуха , только цикл 
тогда долже н быть другим .

Определим ещ е к.п.д. рассматриваемог о рабочег о цикла. 
Термически й »  к.п.а. цикл а BCD, пр и которо м возду х  сжимаетс я только 

д о давлени я  р а, равен : 
17 

так  как  £> ( —  Озов соответствуе т полученно й полезно й кинетическо й энерги и 
Но, ьак мы  видели , у  нас: 

Oi —  QÏDB —  QÎBE- '

Принима я ещ е во . внимани е формул ы  (15) и  (7), последню ю  для случа я 
Т а =  T D, получаем :

Ь (Es) ~ 
QiBF (k—l)-T D\np„ ln\p aJ 

T D 

Для второг о цикл а  ABEF  (черт. 8 ) може м сказать, что о н представляе т 
как  ра з тот цикл изотермическог о сжатия , с  которы м обыкновенн о сравнива-
ются други е циклы. Затрачиваема я нам и здес ь кинетическа я энерги я равна : 

WB О 
2g- А 

(см. формул у  15). 
Полезна я полученна я работ а сжатия , равна я площади  ABEF,  равн а для 

изотермы: 

Ра 
т. е . также равн а Q IBE:A. 

Поэтому  термически й к . п. д . этого цикл а  ABEF  равен: 
Рг 

R-Тр-Ыра 

—^— ' 
и общи й термически й к . п. д . i\ t равен : 

Р_г 

•Тр\п  р„ 

"2в 

19а 
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Пример . Теоретическа я диаграмм а сжати я воздух а 
о т f ,  =  l  a w  д о р г —  1,86  am (черт .  8) . 

Примем для воздуха : 

k  =  1,405 ;  ^  =  0,238 ;  Г д =  288 0 абс . 

Определим предварительн о для ряд а значени й 7 V  T D п о формул е (12 ) зна . 
чени я p z:pi  (см . ниж е черт . 20) ,  находим , чт о для  -£- 2 =  —т—, получае м — = 
= 1,68. 

Отсюд а ^ = 1,68-28 8 =  484 °  абс . 
Давлени я и  удельны е объем ы  тепер ь получаютс я равным и для точе к В, 

С, D  и  Е. 
о ,  ооо о #- r D  29,26-288 ючка В:  р а =/> ,  =  1  am; Т а=Т 0 =  Ш°,  р=—-g = t  ^ = 

29 26-48 4 
= 0,84 4 лз/кг ;  Т0Ч к а С: =  1  am; Т { =  484° ; t> = " ™ =1,41 6 ЛЗ /кг : 

ft 1,40.5 

точка D:  p D =  P l (^)* ~ =  1 - (щ)"'^0,16 5 am, T D =  288°;  v  = 
23,28-28 8 .. . *  qQa o 29,26-288 

= 0Д65 .1Ц 4 =  5 ' U • м/жг'  10чк а E : /»2  =  1.86 а/п ;  7 д  =  288°; р =  186 . 1Q 4 = 
= 0,45 3 л'/лтг . 

Далее количеств о тепла ,  сообщаемо е воздух у  н а участк е ВС  диаграммы  по 
k 1  40 5 •  29  9 6 

формуле (7) :  <?,  = ^Т' ^ № -  Т 0) =  o ,4Uö-427  (48 4 ~  288 ) = 46, 6 кал[к г 

количество тепла ,  отводимо е о т воздух а н а участк е DB  п о формуле (13) :  (?i= , 
о 2 9 26  9  ч 8 1 

= ARTq l u ^  = —  I "  Q  ^ 0 ~  34,7  кал!кг;  т о ж е н а участк е BE  п о фор-

99 9 6 988 

муле (15) :  Q 3BE= i2 7 1.86 = 12,3 жал/жг ;  34,7 4-12, 3 =  47,0«ал/к г или 

приблизительно 46,6 кал/кг. 

Термический к. п  д . п о  формул е (17) :  1 ^ =  1// = 1  —  С^Ш — i — = 

= 0,255 . 
В случае ,  есл и сжаты й возду х  должен служит ь для горени я бензина ,  даю -

.  Ни  1 0 50 0 .. . " . 
цего I  =  —  = ^  =  70 5  кал\кг  притягиваемог о воздух а тепл а (где Ни  = 
= 10 50 0  кал\кг  бензин а —  теплотворна я способност ь  бензина , / .  =  14,9 —  тео-
ретическо е количеств о воздуха , потребно е для сжигани я 1  кг  бензина) ,  т о от 
этого количеств а тепл а требуетс я затрачиват ь н а сжати е воздух а теоретическ и 

100-L-Q , _  100-14,9-46, 6 
Ш 1 0 50 0 - ь - м '» ' 

Теоретически е скорост и воздух а в точка х  C,D,B  и  Е  равны : в точк е 

C:w  —  0 ;  в точк е D  п о формул е (7а ) —  ^'D ==y/'-^ ,Qi =  91,5-46, 6 =63 0 м1сек, 

при ,ем : j/^ = У 2-9,ь1-427  =  91,5 ;  в точк е В  пр и обратном сжати и имеем 

по формул е (15) :  w B =  91,5-YQWE 1^91,5 -1^12,0 =  31 7  м\сек,  и ,  наконец, 
s точк е Е:т гШ0-
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t- l Реактивные двигатели прямого действия с по-
стоянной скоростью истечения. Кривые состоя-
ния газов; скорость, осевое давление , прохож-
дение тепла чере з стенки, трение о стенки. 

Рассмотри м тепер ь чист о реактивны е двигатели . Он и могу т быть 
установлены , пр и соответственно м устройств е и х  детале й н а аэроплане , 
приче м в это м случа е растру б двигател я располагаетс я свое ю осью 
боле е ил и мене е горизонтально . Есл и ж е эт и двигател и включит ь 
в оболочку , т о он и могу т составлят ь самостоятельну ю летающу ю кон-
струкцию , ракету . 

Под термино м чист о реактивны х  двигателе й подразумеваютс я такие , 
которые вес ь кислоро д дл я горени я беру т с  собою . 

Описываемы е в литератур е реактивны е двигател и п о большей 
части прямог о действия , т .  е .  горюче е сгорае т по д большим давление м 
и зате м расширяетс я в раструб е соответственно й формы, приче м про-
дукт ы сгорани я н е участвую т в определенно м кругово м процессе , 
а прям о истекают , облада я у  выход а и з раструб а постоянно й ил и почт и 
постоянно й скорость ю п о отношению к  раструб у во вс е врем я полета . 

Расче т явлений , имеющи х мест о внутр и раструб а тако й ракеты, 
был проведе н мно ю дл я большой водородо-кислородно й ракеты , даю-
щей сил у  реакци и приблизительн о в 1  50 0 кг;  расче т бы л проведен 
аналогичн о расчет у  форсуно к паровы х  турбин , исход я и з специальн о 
построенно й диаграммы  US  (i  —  теплосодержание , 5—энтропия) , 
пользуяс ь формуло й Пир а дл я теплоемкост и водяног о пара . Пр и боль-
ших  размера х  раструб а количеств о теплоты , отводимо й чере з стенки , 
в процентно м отношении к о всем у  тепл у  —  небольшое количество , 
поэтом у  расче т бы л произведе н дл я адиабатическог о изменени я состоя-
ни я газ а (черт . 11) . 

Угол между  ось ю и  образующе й конуса  раструб а 1 0 и  12°10' . 

Н а черт . 1 1 представлен ы в зависимост и о т диаметр а d  рассматри-
ваемог о сечени я (которо е можн о принимат ь в частно м случа е такж е 
и з а конечное ) следующи е величины : 

w<i  —  скорост ь  продукто в сгорани я в км/сек, 
t°  —  температур а газо в в градуса х  Ц, 
\gPat  —  логарифм давлени я газов, 
lgo  кг\м* „  „  уд . вес а газов, 
Р —  полученна я сил а реакци и в кг, 
r lt —  термически й к.п.д . доданног о сечения ,  счита я те^оту  отходящих 

газов потерянной . 

Основны е данны е ракет ы 
Давлени е пр и сгорани и 
Температур а сгорани я .  . . 
Секундны й расхо д водород а 

20 an 
3 620 °  абс . 

„ „  кислорода 
Наименьший диаметр раструб а 

0,37 кг/сек 
2,96 кг/сек 
6,85 см 
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Черт.  11 .  Диаграмм а состояни я и  действи я газо в в водородо-кислородно й 
ракете. 

И з диаграммы  усматривае м довольн о крупны й поворо т кривы х  Р 1 

7],  и  w 2 о т крутог о подъем а к  полого й криво й окол о давлени я при-
близительно в 0,0 1 am, чт о соответствуе т диаметр у  выходног о сече-
ни я приблизительн о в 1  м,  приче м г э = s 1  500 °  Ц , Р  =^ 1  50 0 кг, 
w2 — \,A  KujceK, т], = 0,71. 

И з этог о можн о заключить , чт о реактивны е двигател и 
прямог о действия , дающи е пр и больших  скоростя х  помет а гро-
мадные мощности , выйду т сравнительн о весьм а малог о 
поперечног о сечения . Длин а раструб а равн а приблизительно 
2,6 м. 

Давлени е свободно й атмосферы в 0,0 1 am имее т мест о н а высот е 
приблизительно 2 8 км;  дл я работ ы  двигател я пр и низки х  высота х 
можн о устроит ь створчаты е стенк и раструб а удобообтекаемо й формы, 
хот я из-з а получающегос я удар а с  присасываемы м воздухо м в это м 
случа е целесообразн о применят ь одн у и з нижерассматриваемы х кон-
струкци й реактивны х  двигателей , присасывающи х  наружны й воздух . 

Регулировк а возможн а такж е изменение м начальног о давлени я га-
зов, изменение м величин ы  наименьшего сечени я раструб а ил и ж е из-
менением выходног о сечения , применя я гибку ю труб у ил и ж е створки . 

Для оценк и влияни я начальног о давлени я р г на  конечны й диаметр 
раструб а пр и данно м конечно м давлени и и  данно м наименьшем диа-
метре была рассчитан а диаграмма черт . 12 . М ы  види м линейну ю за-
висимост ь сил ы  реакци и Р  пр и возрастани и p v а  такж е и  то , чт о 



'Черт .  12 .  Изменени е действи я ракет ы  пр и переменно м начально м давлении . 

конечны й диамет р d 2 раструб а увеличиваетс я н е слишком сильн о пр и 
этом . И з этог о заключаем , чт о возможн о применени е и  боль-
ши х давлени й сгорани я (окол о 10 0 am). 

Пространств о сгорания . Счита я диамет р ег о равны м 
0,5 м  и  длин у  1  м,  толщин у  стено к равно й 4  мм,  можно , пользуяс ь 
формулой Нуссельта-Нернст а дл я прохождени я тепл а чере з стенк и пр и 
температур е охлаждающе й вод ы в 100 ° Ц получит ь потер ю тепл а при-
близительно в 0,4°/ 0 о т всег о тепла ,  содержащегос я в горючем ;  разниц а 
температур ы  наружно й и  внутренне й поверхност и стено к лишь 2°Ц . 

Отсюд а видим , чт о потер я тепл а в пространств е сго-
рани я пр и большо м диаметр е ег о —  ничтожная . 

Потер я тепл а чере з стенк и раструб а была опреде-
лен а дл я диаметров , начина я с наименьшего (черт . 13) ; здес ь крива я / 
означае т потер ю тепл а чере з стенк и в  кал\час  н а единиц у  длин ы  труб ы 
( 1 м),  а  крива я 2  —  процентну ю потер ю тепла , начина я с  наимень-
шего диаметра . Видим , чг о обща я потер я н а это м участк е равн а лишь 
приблизительно 2°/ 0 о т всег о тепла , содержащегос я в горючем . Кри-
ва я 3 —та температур а &  стено к (наиболе е выгодная) ,  пр и которо й чере з 

стенк и проходи т наибольшее количеств о теплот ы ( ô = - ^ — где 
2 2р 

t  —  температур а газов, a ß —  температурны й коэфициент теплопровод-
ност и паро в воды) . Вес ь расче т прохождени я тепл а чере з стенк и был 
проведе н н а основани и формул ы  Нуссельта : 
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Черт .  13 .  Определени е прохождени я тепл а чере з стенк и ракегы. 

здес ь означает : 

а —  коэфициент теплопередач и о т газо в стенка м раструба , 
I  и  \ с т —  коэфициент теплопроводност и газо в пр и средне й [температур е 

внутр и раструб а и  пр и температур е стено к его , 
с р —  теплоемкост ь  газо в пр и постоянно м давлении , 
d  —  диаметр раструба , 
В  —  расхо д горючег о в единицу  времени . 

П о это й формул е коэфициент теплопередач и a , a  такж е процент-
но е количеств о тепла , прошедшего чере з стенки , обратн о пропор-

циональн ы d°. m ,  т .  е .  пр и уменьшени и диаметр а в 1 0 ра з процентна я 
потер я увеличиваетс я в 10 01 . 214 = 1,6 4 раза ;  иным и словами , у  малых 
раке т процентна я потер я тепл а больше, чем у  больших . Эт о положе-
ние применим о к  раструбам , имеющи м подобну ю дру г друг у форму 
и одинаково е начально е состояни е газов;  формул а Нуссельт а приме-
нима, есл и температур а стено к выш е температур ы  снижени я газо в или 
части их , т .  е .  пок а конденсаци и нет . В  это м отношении ракет ы на-
ходятс я в значительн о боле е выгодны х условиях , чем авиационны е 
двигатели , у  которы х мног о тепл а отводитс я отчаст и потому , чт о 
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Кривы е 4 и  5  по-
казываю т температур ы 
стено к раструба , ко-
торы е устанавливаются : 
вследстви е излучения 
тепла , предполагая , что 
стенк и либо голые 
(о' —крива я 4), либо 

При увеличени и на-
чальног о давлени я га-
зо в аувеличиваетс я про-
порциональн о В°' ш, а 
процентна я потер я теп-
л а уменьшаетс я в от-
ношении ß дл Я 

заданног о раструб а ра-
кеты. 

част ь газов сжижается 
окол о стенок цилинд-
ров , значительн о более 
холодных , чем стенки 
раке т при подходяще м 
охлаждени и их. 

Черт . 14. Трение газов Н , +  0 в  ракете. 

же , что ребрам и погерхност ь  излучени я увеличен а в  десять раз . Видно, 
что в  перво м случа е на длине приблизительн о в  1,5 м  температур а 
выш е 800° . а в о второ м на длине приблизительн о 0,6 м. 

Эти температур ы стенок буду т иметь место, ка к выше сказано, 
лишь для случая , в  которо м м ы почему-либ о желаем отвест и через 
стенк и наибольшее количеств о тепла , бе з появлени я конденсации . Ко-
нечн о м ы можем, охлажда я наприме р стенки водо ю или жидки м кисло-
родом , держат ь любу ю  температур у стенок. 

Весьм а важн о для успешног о отвод а тепла , что пр и достаточ-
но й толщин е стено к теплот а распространяетс я 
вдол ь них , и  и х температур а в  наиболе е узко м месте раструб а 
сильн о падает ; излучение м тепл а легко можн о установит ь достаточно 
низк> ю  температуру ; и з кривы х 4  и  5 (черт. 13 ) видно , что яесьма 
близк о о т сильн о накаливаемы х мест малого диаметра лежат места, 
требующи е сравнительн о малого отвод а тепла. 

Трение газов о стенки раструба. 

Теплота , развита я вследстви е трени я о стенки, може т быть выра-
жен а формулою: 

где 

%•—коэфициен т трени я (S 0,02) , А =  -^~ и  ^ о =  9,81 м\сек г. 
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Для вышерассмотрен -

ног о раструб а кривая.-- -
'  а 

представлен а н а черт . 14 ; 
общая потер я представ-
ляет 12,3°/ 0 о т все й теп-
лоты, содержащейс я в 
горючем . Дл я раструбов , 
подобных  дру г другу ,  про-
центная потер я —  постоян-
на я величина , есл и ко -

обои х  случая х одн а и  т а 
же , т . е . и  начально е и 
конечно е давлени я газа 
одн и и  т е же . Наиболь-
шая потер я получаетс я 
з а наиболе е узки м 
диаметром , недалеко 
о т него ; эт о мест о не-
обходим о делат ь особенн о 
гладким. Потер я давлени я 
в раструб е о т трени я вы-
ражаетс я формулою: 

Черт. 15 . Изменени е термическог о кзэфициен-
та почезног о действи я ракет ы  с  высотой .  Ско-
рост ь полет а азроплан а и  мощност ь ег о ре-

активног о двигателя . 

крива я Y*"^ - такж е дана 

на черт . 14 ;  наибольшая 
потер я —  окол о самого 
узког о места ;  обща я по-
тер я —3,5°/ 0 о т началь-
ного давления . Увеличени е термическог о к  п.д . пр и увеличени и вы-
сот ы  полет а дл я разны х  начальны х  давлени й p v принима я адиабати-
ческо е расширени е сгорания , видн о и з черт . 15 , и з которог о на-
ходим , что , например , пр и начально м давлени и в  р 1 =  1  am н а 
высот е 1 6 км  имее м г^ =  0,20 . Стенк и раструб а пр и стол ь малом 
начально м давлени и могу т быт ь очен ь тонкими . 

Взамен приведенно й формул ы  дл я Z  можн о применят ь боле е точ-
ные, и  взаме н w 2 взят ь тогд а w z^, н о картин а о т этог о изменится 
очен ь мало. 
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Реактивные двигатели, в которых имеет место 
круговой рабочий цикл. 

Введени е круговог о рабочег о цикл а в реактивны й 
двигател ь с  постоянно й скорость ю истечени я окаже т весьм а сильно е 
влияни е пр и полета х в атмосфере н е слишком разреженной . 

Действительно , есл и м ы  рассмотри м диаграмму  (черт . 16 ) гд е р  — 
давление , a  v  —  удельны й объе м газов, расширяющихс я в раструб е 
ракеты, т о скорость , достигнута я газам и у  выход а и з раструба , 
определяетс я уравнением : 

Pz 

где р г —  давлени е сгорания , а  р а —  давлени е свободно й атмосферы  на 
данно й высот е на д поверхность ю земли. 

Ра 

Н о j  v-dp  представляе т площад ь  ABCD.  Есл и ж е м ы  криву ю расши -
Pz 

рени я (адиабату ,  политроп у  ил и другу ю кривую ) продолжи м з а точк у С 
дальше, а  зате м буде м га з сжимат ь п о изотерм е EF  пр и возможн о 
низко й температуре , т о обща я площадь , соответствующа я полученно й 
кинетическо й энерги и газо в -— , буде т равн а ABEFD; эт а площадь 

значительн о больше, чем площад ь  ABCD. а  следовательн о и  полу-
ченна я скорост ь w 2 истечени я и  сил а реакци и Р,  а  такж е и  общий 
термически й к  п.д . i\ t увеличатся . 

Можно вообщ е сильн о охлаждат ь га з пр и обратно м сжатии ;  можн о 
такж е га з сначал а охлаждат ь пр и наиболе е низко м давлении , та к ка к 
здес ь потер я о т трени я мал а (черт . 14) ,  а  зате м уж е сжимат ь его , 
охлажда я ег о и  дальше д о достижени я давлени я р а. 

Схема конструкци и тако й ракет ы  показан а н а черт . 17 ;  охлажде-
ни е може т быт ь либ о воздушно е ( с продольным и ребрами) , либ о водя-
ное ; можн о такж е использоват ь отчаст и сжиженны е газы , есл и они 
имеютс я (0 2 ,  Н 2 ил и другие) . Можн о такж е охлаждат ь ил и замора-
живат ь обыкновенно е горюче е бензин , бензол , толуо л д о полет а для 
того , чтоб ы получит ь посл е полет а возможн о большу ю площади 

^v-dp, т.е . возможн о большее действи е ракеты. 

При слабо м топливе можн о криву ю расширения довест и до 
температу р боле е низких , чем температур а наружног о воздуха . При 
охлаждени и жидки м воздухо м ил и жидки м водородо м возможн о еще 
использовани е некоторог о количеств а тепл а наружног о воздуха , т .  е . 
дарово й энерги и и з атмосферного воздуха ;  эт о возможн о вследстви е 
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Черт.  17 .  Дв е схемы  реактивны х  двигателей ,  улучшенны х  рабочи м циклом. 

того , чт о м ы н а земл е соверши м работ у  дл я охлаждени я и  сжижения * 
горючего . 

Целесообразны м буде т тщательно е исследование , касающеес я ус-
ловий , пр и которы х можн о получит ь обратн о част ь весьм а большой 
энергии ,  затраченно й н а сжижени е кислород а ил и водорода , провед я 
вес ь рабочи й цик л соответственны м образом . Водоро д буде т в это м 
случа е ещ е в значительно й степен и боле е сильны м горючим , чем д о 
сжатия . 
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Можн о такж е на криво й сжатия в  некоторо й особой точке начи-
нат ь вторично е расширение , применя я наприме р расширени е п о поли-
троп е с  последующи м сжатием (см. криву ю  GHI  черт. 16). 

Это т прие м може т дать результаты , если охлаждени е на криво й 
EG  произведен о при боле е высоко й температуре , чем на криво й Ш. 

/ #  Коэфициенты полезного действия реактивных 
двигателей прямой реакции, работающих исклю-
чительно продуктами сгорания. 

Между тем ка к термически й к.п.д . описанны м приемо м может 
быт ь  увеличе н уж е при полета х на небольшой высоте , механически й 
к п д . реактивны х двигаталей , рассматриваемы х здесь , остаетс я малым 
при малых скоростя х полета , ввид у того , что продукт ы сгорани я уно-
ся т с  собой большое количеств о кинетическо й энерги и абсолютно й и д 
скорости . 

Эг о следуе т такж е и з следующи х рассуждений . 
Пр и скоростя х полет а v,  малых п о отношению к  скорост и исте-

чения w 2, достаточн о рассмотрени я к.п.д . т) л равног о отношению ра-
боты , полезн о произведенно й з а малый промежуто к времени , к об-
щему теплосодержани ю юрючего , расходуемог о з а тот ж е промежуто к 
времен и г „  =  >) т(р*т„ , ï  : 

2v 
n u т 1 ш =  —  отношение полезн о ^воспринято й работ ы к  энергии 

w -
скорост и ic 2 ; sp = коэфициент уменьшения , скорост и вслед -

^2max 

сгви е трени я и  TJ / = T г—термически й к.п.д. , причем 1 Л—на-

чально е теплосодержание , a i 2 и  i 0 —  конечны е теплосодержани я — 
практическо е и  наибольшее возможное , пренебрега я трением. 

2w 0-v 
Може м такж е писать т],=— j — . 

W2max 
Отсюд а видно , что для постоянно й скорост и истечени я имеется 

пропорциональност ь между rj , и  v, т . е . пр и малы х ско-
ростя х полет а к.п.д . пропорционале н скорост и полет а 
(черт . 18). 

Если ж е скорост ь полет а увеличиваетс я настолько , что кинетиче-
ска я энерги я горючего , находящегос я в бака х корабл я (аэроплан а или 
ракеты) , начинае т заметным образо м увеличиватьс я п о отношению 
к теплово й энергии , т о необходим о принимат ь в о внимани е сумм} 
абсолютно й кинетическо й энерги и и  теплово й энерги и горючего, 
находящегос я в  бака х и  используемог о в  рассматриваемы й момент. 
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Это т к.п.д . обозначе н через r tl +  Е . Тогда можн о вывест и формулу 
(она выведен а мно ю в  1918 г.) : 

; ;  а ^ 2 —  v'i 

2 

14- ' 
4r ü -tp 2 

г.' 2 здесь  обозначае т абсолютну ю  скорост ь газо в после их выход а из 
раструба , a  q s — теплоту , отве1енну ю  наруж у в  кал/кг. 

V 
Кривы е +  Е в  их зависимост и о т — ,  а такж е и в  зависимост и 

о т скорост и полет а v  для скорост и истечени я w t =  4 ООО м/сек 
такж е представлен ы н а черт. 18, для r i< -(p*=l , ÏJ(•  tp

2 =  0,7 5 и 
ч,.<р « =  0,5. 

Ита к  теоретически й максиму м 7j ( +  £ = l  получаетс я для v  =  w 2, 
т . е . когда абсолютна я скорост ь газо в v 2 з а раструбо м равн а О, 
инач е говоря , когд а нет потери кинетическо й энергии . М ы видим, 
что для iw 2 =  4 000  м\сек  д о скоросте й полет а в  8  км/сек,  интере-
сующи х нас в области сверхавиации , и для возможност и окончатель-
ног о утверждения , чсо в междупланетно м пространств е к.п.д . будет 
больши м для скоросте й полета , больших чем г;=150 0 м\сек. 

3 Реактивны е аппараты. 3

Черт . 18. Мгновенны й коэфициент полезног о действи я реактивног о двигателя, 
работающег о лишь  продуктам и сгорания , при разных скоростя х полета , -.-j 



Черт .  19 .  Средни й коэфициент полезного действи я и  скорост ь полет а ракеты 
в сред е бе з тяжести . 

Есл и услови я полет а н е позволяю т быстрог о переход а о т малых 
скоросте й и  высо т к  большим, т о дл я скоросте й полета , меньших 
1 50 0  м\сек,  необходим о применят ь нижерассматриваемы е воздушны е 
реактивны е двигатели , использующи е дл я получени я реакци и отчаст и 
наружны й воздух , а  дл я низших  слое в атмосферы—авиационны е дви-
гатели, описанны е выше. 

Средни й к.п.д . щ ер з а вс е врем я полет а составле н мно ю п о рас-
чета м русског о учено ю К . Э . Циолковског о (черт . 19 ) в зависимост и 
о т расход а горюче ю М 2 в ег о отношении 
ракеты. Наибольший средни й к.п.д . г)( ер  шах 

к конечно й масс е М. 
= 0,6 5 получаетс я для 

А. 

Там ж е представлен а и  крива я - — и  скорост и полет а v  для 

i0 2 =  4OO O  м\сек.  М ы  видим , чт о сначал а быстр о возрастающа я ско-
рост ь в дальнейшем мал о увеличивается , именно—п о логарифмической 
кривой . Вс я диаграмма относитс я к  полет у  в сред е бе з тяжести , при-
тяжени е земл и и  трени е о  возду х  уменьшаю т величин ы  щ ср и  v;  без 
ни х  дл я достижени я скорост и полет а в 8  км  j  сек  потребовалс я б ы 

расхо д горючег о ^  =  6,5 ;  ил и '  =  0,86 5 о т полног о общего 
Ai -j о, о —|— 1 

вес а ракет ы  пр и скорост и истечени я в  w 2 =  4  км\сек,  а  дл я дости-
жени я скорост и в 3, 5 км в 1  сек-

зительн о 59°/ 0 о т общег о вес а ракеты. 

= 1,4 1 ил и расхо д прибли -
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8 Воздушные реактивные двигатели; теоретические 
давления сжатия воздуха; вторичное использова-
ние отходящего тепла; разные циклы; схемы кон-
струкций; смешивание воздуха с продуктами 
сгорания с незначительным ударом и отдель-
ные циклы. 

Воздушны е реактивны е двигатели . Оди н и з видо в эти х 
двигателе й нам и бы л уж е д о некоторо й степен и рассмотре н выше 
(черт . 10) ;  теоретически й рабочи й цик л присасываемог о воздух а см . 
на черт . 8  и  9 . Дл я случа я адиабатическог о расширени я с  атмосфер-
ного давлени я р л и  температур ы 7" j д о p D<CPi и  изотермическог о 
обратного сжати я д о конечног о давлени я  р г и  температур ы  Т  може м вс е 

Т 

величины , относящиес я к  кругоьом у  циклу ,  возразит ь ка к функци и о т —} 

(черт . 20) . Здес ь дан ы  дл я воздух а (приче м к  =1,40 5 —  показател ь 

степен и адиабат ы дл я воздуха ) —  ;  —  ;  l g —  и  теоретически й тер -
Р\  Р\  Pi 

мически й к.п.д . част и процесс а BCDB (черт . 8 ) fy=l—  ®19 в, где 
Qi 

Q j —  количеств о теплоты , которо е сообщен о воздух у  пр и атмосферном 
давлени и н а участк е ВС,  a  Q 2 ÛB —- количеств о теплоты, которо е отве-
ден о н а участк е DB.  Следовательн о необходим о конечно е давлени е p D 

не слишком мало е даж е пр и больших  подогревах ;  а  теоретическ и полу-
ченно е давлени е р г поднимаетс я весьм а сильно ;  подняти е температур ы 
в тр и раза , приблизительн о д о 900 ° Ц , предполага я 7" = 300 ° абс , 
дае т давление , приблизительн о в 27 5 ра з большее атмосферного дав-
ления , а  подняти е температур ы в пят ь раз , д о 1  200 ° абс , дает 
давлени е в 4  00 0 ра з большее начальног о атмосферного давления . 
Помощь ю таког о прибор а реактивны й двигател ь сможе т следовательн о 
сжимат ь возду х  дл я горени я д о весьм а больших  давлени й и  кром е 
того д о весьм а больших  высо т полета . Есл и считат ь н а больших вы-
сота х  температур у  воздух а равно й —  60 ° Ц ил и 27 3 —  6 0 = 213 ° абс , 
т о пятикратна я температур а буде т равн а 5  X  213= 1 065 ° абс , или 
792 °  Ц . Весьм а вероятно , чг о удастс я смес ь водорода , кислород а и 
азота ,  имеющуюс я н а высота х  окол о 6 0 км,  сжимат ь настолько , чт о 
он а воспламенитс я и  сможе т быт ь использован а в качеств е горючего , 
та к ка к эт о горюче е дае т большу ю сил у  Р  реакции . Пр и охлаждени и 
жидким кислородом , которы й можн о такж е и  впрыскиват ь в обратный 
кону с  дл я охлаждения , можн о буде т получит ь ещ е значителгн о большие 
конечны е давления . Пр и слабо м охлаждени и получатс я лишь меньшие 
давления . Термически й к.п.д . таког о двигател я возрастае т с  повы-
шением температур ы (черт . 20) , доход я пр и пятикратно м подогрев е 
д о 60% . 
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Черт . 20 . Теоретически е кривы е сжати я воздух а струйны м нагнетателем. 
С 

Черт . 21 . Схем а воздушног о реактивног о двигател я с  отдельными циклами: 
А— Ба к для горючего , В  —  обратное  сжати е воздух а дл я сгорания , С  —  об-
ратно е сжати е присасывающег о воздуха , D  —  расширени е продукто в сго-
рания , Е — расширени е присасывающег о воздуха , F —обратное сжати е 
продукто в сгорания , G — соединительны е отверсти я и  присасывани е воз-
дух а дл я получени я низкого давления , H —пространство  дл я увеличени я дав-
ления воздуха , J—подогревание  воздух а дл я сгорания , К —соединительная 
трубк а к  воздух у  для горения , для получени я низкого давления , L  —  расшире-

ни е воздух а дл я сгорания , M  —  мест о сгорания . 

Дл я увеличени я термическог о к . п. д . можн о такж е в случа е отвод а 
тепл а наружны м воздухо м последний , уж е нескол»к о подогретый, 
использоват ь в качеств е присасываемог о воздуха , п о возможност и н е 
выпуска я теплот ы  и з аппарата . Дл я той ж е цел и можн о з а аппарато м 
устроит ь труб ы  удобообтекаемо й формы, которы е обдувалис ь б ы 
теплыми газами , уходящим и и з аппарата , и  в т о ж е врем я эти труб ы 
присасывал и б ы  свежи й возду х  дл я реактивног о двигателя . Схема 
таког о аппарат а показан а н а черт . 21 . 
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Черт .  22 .  Схем а воздушног о реактивног о двигателя , у  которог о продукт ы  сго-
рания с воздухо м смешиваютс я бе з удара :  А  —  горючее , В —изолирующая 
стенка ,  С—ребра, D  —  кожух ,  Е—  жидки й 0 2 для охлаждения , F—воздух, 
U  —  мест о смешивания ,  Я—ребр а для приток а наружног о тепла , J  —  стенк и 
конусов , К  —  трубк а для присасывани я подогретого воздуха , / .  —  трубк и для 

отвода 0 2 . 

Необходим о заметить ,  чт о в это й схем е длин а трубопроводо в еще 
н е соответствуе т дейавительны м размерам . В  случае ,  есл и трубопро-
вод ы  обратных конусо в окажутс я пр и расчет е короткими , и х можн о 
вест и н е п о спирали , а  прямо . 

Аппара т са м сжимае т вес ь воздух ,  требуемы й дл я горения , и  пред . 
ставляе т собо ю таки м образо м готовы й двигател ь бе з хот я б ы  одной 
беспрерывн о движущейс я части . Требуетс я тольк о приспособлени е для 
регулировки :  кран ы и  створчаты е и  други е заслонки . Коэфициент по-
лезного действи я таког о прибор а значительн о выше , чем у ране е 
рассмотренного , та к ка к теплота ,  отводима я о т воздух а в перио д сжатия , 
не теряется , а  передаетс я воздуху , которы й тотча с  ж е посл е этог о буде т 
участвоват ь в кругово м процессе . Количеств о теплоты , котору ю необ-
ходим о отвест и -о т продукто в сгорани я дл я сжати я воздуха , требуемог о 
для горения , —  небольшое. Дл я теоретическог о круговог о процесса , 
представленног о H I  черт . 8  и  9 , он о равн о 6 2 / 3 °/ 0 о т всег о тепла, 
содержащегос я в горючем , дл я 1,86-кратног о сжати я и  15°/ 0 дл я деся-
тикратного сжатия . Охлажда я во врем я обратног о сжати я возду х новым 
присасываемым , можн о получит ь ещ е меньшу ю потер ю тепла . Преде л 
для возможног о охлаждени я ставитс я весо м всег о аппарата , и  задач а 
заключаетс я в том , чтоб ы  построит ь тако й прибор , которы й пр и дан-
ных  условия х полет а да л б ы  наибольший результат . 

В случае , есл и присасываемы й возду х н е служи т дл я горения , а 
должен тольк о ускорятьс я внутр и прибор а дл я увеличени я сил ы реак-
ции , ег о можн о в мест е наиболе е низког о давлени я смешать с продуктам и 
сгорания , приче м эт о мест о должн о быт ь выбран о так , чтоб ы  скорост ь 
подогретого воздух а была равн а скорост и продукто в сгорания , ил и ж е 
немного меньше (черт . 22) . В  этс м случа е отсутствуе т уда р межд у  воз-
духо м и  продуктам и сгорания . Это т уда р имее т мест о в обыкновенны х 
инжектора х и  служи т главно й причино й и х  малого к.п.д. ,  поэтом у 
у  рассматриваемог о прибор а к.п.д . значительн о выше , чем у  обык -
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новенны х  инжекторов. 
При изменения х  усло-
ви й работ ы в этом 
прибор е вс е ж е може т 
получитьс я некотора я 
потер я о т удара . При-
меня я конструкци ю 
(черт . 21) , пр и кото-
ро й величин а скоро-
стей воздух а и  продук-
то в сгорани я может 
быть различн а у соеди-
нительны х щеле й или 
трубк и межд у  воздухо м 
и продуктам и сгорания , 
этог о можн о избежать . 

Дл я уменьшени я 
«трени я над о стенки 
конусов , в  особенно-
сти окол о критическо й 
скорости , делат ь шли-
фованными ; раструб ы 
прямы х  конусо в делат ь 
короткими , выбира я 
таку ю конструкцию , 

пр и которо й сумм а потер ь о т трени я и  частичног о отделени я стру и 
о т стено к наименьшая. 

Круговы е цикл ы  могу т быть самым и различными , и  пр и помощ и 
вариационног о исчислени я можн о найт и цикл дл я заданног о случа я 
наиболе е выгодный . 

Количеств о присасываемог о воздух а може т быть в этих  конструк-
ция х  очен ь большим. Дл я случая , представленног о н а черт . 22 , было 
определен о количеств о тепла , которо е должн о быть отведен о о т про-
дукто в сгорани я воздуху , в процента х о т общег о количеств а тепла, 
для того чтоб ы об е скорост и выравнивались , дл я различно ; о  соотно-
шения M  межд у  количество м воздух а и  продукто в сгорания , предпо-
лагая , что сгорае т бензи н с теоретически м количество м воздуха . Дале е 
была определен а скорост ь w,  обща я дл я обои х газов, в мест е и х 
смешения . И з черт . 22 а видно , что есл и наприме р воздух а в  десят ь 
ра з больше , че м продукто в сгорани я (М  =10) , т о дл я выравнивани я 
скоросте й необходим о воздух у  отвест и х  =  82,3°/ 0 с о всег о тепла 
содержащегос я в горючем , и  обща я скорост ь в мест е низкого давл е 
ни я буде т равн а w  = 1 00 0  м\сек\  диаграмм а был а составлен а в пре д 
положении , что начальна я температур а воздух а рав ш Т=  300 ° абс. 
а конечна я температура , одинакова я дл я продукто в сгорани я и  воздух а 
равн а 50 °  абс . в  мест е наиболе е низког о давления , т . е . в мест е и х 
смешивания . О т разност и этих  дву х  температу р в  большой степени 
зависи т пр и большо м M  скорост ь  w, а  д о некоторо й степен и также 

Черт . 22а . Диаграмм ы  к  воздушном у  реактивном у 
Евигателю , W7—общая скорость , X —процент от-

веденног о воздух у  тепла. 
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и х.  Дл я Л4=10 0 дав-
лени е в мест е смешивани я 
получаетс я равны м окол о 
р  =  0,003 3 am, есл и теп-
лоту отвест и о т продук-
то в сгорани я пр и по-
стоянно м давлени и их , а 
затем уж е расширят ь и х 
адиабатически . Наиболь-
шее количеств о тепла 
можн о отвести , есл и дав-
лени е продукто в сгорани я 
н е менять , т . е . отвест и 
теплоту пр и наибольшем 0 8 80 0 
давлени и продукто в его - j _ „ 

inn Рг 
рания . Эт о важн о дл я " 
конструкции . 

Принима я охлажаени е 
в перио д обратног о сжа-
ти я д о температур ы на - _ 

7>=288 °  0 4 40 0 

Фиг .  23 .  Диаграмм ы  к  воздушном у  реактивном у 
двигател ю с  отдельными круговым и циклами. 

ружног о воздух а 
абс ,  начально е давлени е 
продукто в сгорани я в 
1,86 am и  давлени е на-
ружног о воздух а равны м 
одно й атмосфере, расши-
рени е воздух а и  продук-
то в сгорани я д о одинако-
вог о давления , равног о 
p i am, и  передач у  тепла 
д о одинаково й темпера-
тур ы Г 4 ,  приче м передач а тепл а совершаетс я пр и давлени и  р г= 1,8 6 am, 
а зате м происходи т отдельно е сжатие ,  —  получае м диаграмму  черт .  23 . 
Здес ь нанесен ы ещ е скорост и воздух а и  газоз , w 3 и  w 3', у  выход а 
и з прибора , общи й термически й к.п.д . и  обща я сил а реакци и Р 
прибора ; эт а последня я бе з присасываемог о воздух а равн а 16 0 г  пр и 
данно м расход е горючего , откуд а (черт . 23 ) види м большое увеличе-
ни е действи я о т присасывани я воздуха . Дале е дан ы  еще : температур а 
TJ газов, выходящи х и з прибор а пр и температур е Т' е газо в в мест е 
наиболе е низког о давлени я (р 4 ) ,  и  процентно е количеств о х  °/ 0 о т 
всег о тепла , содержащегос я в продукта х  сгорания , которо е должно 
быть отведен о воздуху .  Есл и применят ь схем у  конструкци и п о черт .  21 , 
т о получаемы е осевы е давлени я буду т ещ е значительне е в осо-
бенност и пр и большом избытк е M  воздуха . И з черт . 2 3 видим , 
чт о бе з вторичног о использовани я тепла , отводимог о в перио д сжати я 
о т воздуха , можн о итт и д о Л !  = 30 , а  в дальнейшем сил а реакци и Р 
увеличиваетс я уж е мало . Пр и Л !  = 3 0 сил а реакци и п о отношению 
к обыкновенно й ракет е увеличиваетс я в 6, 2 раза . Интересно , чт о 
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Черт .  24 .  Схем а обыкновенног о воздушног о реактивног о двигателя . 

сил а реакци и вс е увеличиваетс я с  увеличение м М,  межд у те м ка к 
термически й к.п.д . имее т наибольшее значени е (,^ tmîX  =  0,42)  для 
Л1 = 2;эт о происходи т оттого , чт о пр и больших  скорос !ЯХ  истечения , 
имеющих  мест о пр и мало м М,  сил а реакци и сравнительн о мала ; M 
увеличиваетс я скорее , чем w 3 падает , а  сил а реакции , пропорциональ-
на я  M-w 3,  увеличивается . Произведени е M-w 3

2, приблизительн о про-
порционально е T[ t,  уж е уменьшается . Полно е охлаждени е конечн о не-
возможно , и  поэтом у действи е прибор а буде т н а дел е нескольк о 
меньшим. Н о в прибор е п о схем е черт . 2 1 r^ t буде т значительно 
больше, поэтом у и  сил а реакци и сильн о увеличится . Некоторы е за-
труднени я представляе т тольк о размещени е отдельны х  часте й прибора , 
чтоб ы  присасываемы й воздух , в особенност и пр и больших  скоростя х 
полета , н а свое м пут и н е изменя л крут о своег о направлени я движе-
ния . Учитыва я вс е эт и потери , можн о разработат ь наиболе е выгод-
ну ю конструкцию . 

Можно наприме р в мест е вход а воздух а в прибо р уменьшит ь ско-
рост ь его , дела я входну ю част ь переменног о сечени я в вид е обратного 
конуса . Эти м приемо м достигаютс я таки е выгоды : 

1) пр и большом давлени и воздух а к.п.д . прибор а увеличитс я и 
2 ) пр и мало й скорост и газо н внутр и прибор а потер и о т измене-

ни я направлени я стру и буду т малы. 
Д о си х по р практикующиес я конструкци и реактивны х  двигателе й 

работаю т ил и с  ударом , ка к обыкновенны е инжекторы , вследстви е чег о 
и х  к .  п .  д .  мал ,  ил и ж е отходящи е у  ни х  газ ы  обладаю т большой темпера-
турой , вследстви е чег о и  и х  действи е мало . Есл и присасываемы й воз-
ду х служи т одновременн о дл я горения , т о имеетс я у ни х верхни й 
преде л избытк а воздуха , равны й приблизительн о двукратному *  о т тео-
ретическог о количества , ввид у тог о чт о пр и большом количестве 
воздух а смес ь н е воспламеняется . Пр и весьм а больших скоростя х 
полет а може т найт и применени е прибо р -просто й конструкци и 
(черт . 24) .  Встречны й возду х  сжимаетс я в конус е AB,  подогреваетс я 
пр и большом давлени и (диаграмма р,  v)  о т В  д о Б ' и  зате м расши-
ряетс я опят ь о т Я д о С ; в диаграмме р,  v  площад ь  АВВ'С  соответ -
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W 2

9 V 2, 

ствуе т полученно й кинетическо й энерги и —^ —  ] .  Н о лучш е и  здес ь 

устроит ь обратны й кону с DE  дл я получени я круговог о процесс а 
(см . пунктированну ю часть) ,  тогл а получи м большу ю скорост ь истече-
ния . Приращени е кинетическо й энерги и соответствуе т плошади 
ABB'C-\~CDE в  диаграмме p,v,  есл и част ь DE  охлаждать . 

9 Коэфициенты полезного действия воздушных 
реактивных двигателей. Сравнение их с поршне-
выми двигателями. 

Весьм а важе н вопро с о б эффективном коэфициенте полезног о дей-
стви я воздушног о реактивног о двигател я (щ е)  пр и больших  скоростя х 
полета .  Стечки н  2  выводи т формулу : 

2т]  t 2v 

в применени и к  нашему  случа ю имее м пр и этом : 
M-A-VÏ 

2g-g 

здес ь  q  —  количеств о тепла , которо е отводитс я воздух у н а 1  кг про -
2v 

дукто в сгорания , а  — ; к.п.д . пропеллера , у  которог о ско -
v-\-w 2 

рост ь воздух а д о нег о v  равн а скорост и полета , а  скорост ь w 2 — 
скорост ь воздух а з а пропеллером . Сравнива я реактивны й двигател ь 
с обыкновенны м двигателе м внутреннег о сгорания , у  которог о расхо д 
горючег о —  24 0 г  н а 1  л.  с.  в час , а  теплотворна я способност ь го-
рючего — 1 0 80 0 кал.  н а 1  кг,  к.п.д . пропеллер а —  0,75 ,  —  получае м 
для двигател я внутреннег о сгорания : 

^ = о ^\У 8

5 оо д0 ' 244- 0 ' 7бд0' 183' т- е " 18-3°/'«>-
Дл я бензин а можн о писат ь также : 

У= = 5,68 - 10«-А : ' 

где х  —  процен т тепла , отведенны й с о всег о тепл а воздуху .  Результат ы 
для случая ,  в которо м общеэффективный к.п.д .  дл я реактивног о двигател я 

1 Н е следуе т смешиват ь удельног о объем а v  в диаграмме р,  v  со ско -
w\  —  t)ä 

рость ю полет а v  в формул е • 
2 «Техник а воздушног о флота»,  № 2 ,  1929 г . 
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Черт .  2 4 a .  Сравнени е воздушног о реактивног о двигател я с  двигателе м внут-

реннего сгорания . 

раве н такж е т] е =  0,183 , т  е . пр и #  =  1, 0 представлен ы н а черт .  24а . 
Дл я точе к плоскости , лежащи х на д кривыми , реактивны й двигател ь 
выгоднее , чем двигател ь внутреннег о сгорания , а  дл я точек , лежа-
щих ниже , —  мене е выгоден . Пр и увеличени и скорост и полета , а 
такж е пр и увеличени и количеств а присасываемог о воздух а действи е 
реактивно ю двигател я улучшается . В  вышеприведенно й формул е тер-
мически й к.п.д . отнесе н к  количеств у тепла , содержащегос я в горю-
чем , а  н е к  сумм е тепла , и  кинетическо й энергии , котора я накопилас ь 
в о врем я ускорени я в горючем , находящемс я в баке . Дл я реактивног о 
двигателя ,  представленног о н а черт . 2 2 и  24 , эт о пр и больших ско-
ростя х полет а може т означат ь i\ t^>1; аналогичн о тому , ка к н а 
черт . 1 8 —  т]. .  Дл я прибор а ж е п о черт . 2 1 имее м ка к б ы  два реак-
тивны х  двигателя : оди н воздушный , приче м тепл о передаетс я воздуху , 
и оди н работающи й тольк о продуктам и сгорания ;  требуетс я особ о 
исследоват ь услови я наиболе е выгодног о дейс!ви я этог о последнего 
пр и больших скоростя х  полета . П о формул е проф. Стечкина , пр и 
больших  скоростя х  полет а v  ил и такж е пр и больших количества х 
присасываемог о воздух а M  величин а г 1е приближаетс я к  r tt,  оставаяс ь 
меньше ее . 

42 



Топливо для реактивных двигателей. 

Перейде м к  рассмотрени ю разны х сорто в топлива , которы е могли 
б ы найт и применени е в сверхавиации . Можн о указат ь н а то , чт о 
в т о врем я ка к у  наших  авиационны х  двигателе й горючег о хватает , 
н о он и н е могу т поднимат ь аэропла н выш е известног о предел а из-за 
недостатк а в мощност и дьигателя , у  реактивны х  двигателе й та к же , 
ка к и  у  ракет , мощност ь п о мер е увеличени я высот ы и  скорост и по-
лета увеличиваетс я в достаточно й степени , н о нехватае т горючего , и , 
опорожнившись , ракет а падае т н а землю . Поэтом у  весьм а целесо-
образн о буде т частично е применени е горючег о в твердо м вид е для 
реактивны х  двигателе й и  изготовлени е и з нег о стержне й и  поверх-
носте й дл я летательног о аппарат а (наприме р и з целлулоида). 
Можно такж е искат ь опытным путе м прессованны е массы , которые 
употребляют- я почт и в о все х  областя х  химическо й техник и и  которые 
могу т быт ь найден ы такж е и  дл я наших целей . Нафталиновы е двига-
тели уж е имеются ; можн о себ е представит ь массы , содержащи е нафта-
лин ил и друго е горюче е в смес и с таки м материалом, которы й пр и 
нагревани и расплавляе гс я и  зате м и з особог о сосуд а дл я расплавлени я 
уж е поступае т ка к жидко е горюче е в форсунк и ракеты . Взаме н подо-
грева можн о такж е применят ь в известны х  случая х  раствор . Наприме р 
целлулоза , и з которо й изготовляю т папье-маше , може т растворятьс я 
rs  азотно й кислоте , приче м кислоро д последне й уж е може т отчаст и 
-.аменят ь жидки й кислород , которог о в тако м случа е потребуетс я 

меньше. Дале е громадной теплотворно й способность ю обладаю т неко-
торые металлы, ка к наприме р литий , магний , алюминий , которы е могу т 
с  успехо м найг и себ е применение-отчаст и пр и воздушны х  реактивны х 
двигателях , н о главно е пр и таких , дл я которы х м ы  дл я полет а бере м 
•с  собо ю жидки й кислоро д дл я горения . Дл я воздушны х реактивны х 
двигателе й выгодне е всег о т е материалы , которы е требую т мног о кис-
лорода. Вышеописанные круговы е процесс ы возможн о произвест и н е 
тольк о у  раке т с  жидки м топливом , н о и  у  все х  термохимически х 
или пороховы х ракет , а  такж е у  таких , которы е работаю т с  жидки м 
металлом. 

Н о в о все х  случаях , в которы х продукт ы сгорани я получатс я 
отчаст и в вид е тверды х частей , необходимо , во-первых , применять 
•одновременн о горючее , которо е дае т летучи е продукт ы  горения , или 
применят ь воздух , содержащи й индиферентный азот , дл я тог о чтоб ы 
теплот а о т тверды х  части ц пр и расширени и могл а переходит ь к  лету-
чи м продукта м горения . В  порохе , содержаще м бертолетову ю соль , 
KN0 3 например , образуетс я K 2 C0 3 ,  K 2 S0 4 и  K 2 S и  теплот а о т них 
переходи т к  углекислот е и  други м газам , которы е образуютс я одно-
временно . 

Во-вторых , требуется , чтоб ы стенк и прибор а изнутр и н е запачка-
лис ь твердым и продуктам и горения ; мно ю бы л дл я это й цел и испы -
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та н весьм а просто й конструкци и 
(черт . 25 ) двойно й конус , внутрен-
ний решетчатый; по д ни м была сож-
жен а лент а магния , а  в промежутк е 
между  конусам и были поставлен ы  га -
овы е бунзеновски е горелки . Вслед -
тви е вхождени я газ а чере з дыры  внут-

реннег о конус а последни й осталс я 
в некоторо й ег о част и совершенн о 
чистым . Общи й осадо к н а не м умень-
шился о т 23°/ 0 все х  продукто в сгора-
ни я д о 13°/ 0 .  Есл и построит ь таку ю 
ракет у с  внутренним и продырявлен-
ными стенками , у которы х снаруж и 
буде т небольшой величин ы  избыт о «-
но е давлени е на д внутренни м дав-
лением, то , п о моем у убеждению, , 
удастс я ракет у почт и вполн е предо-
хранят ь о т загрязнения . Схем ы ра-
ке т и  аэропланов , которы е могу: 
дат ь дл я использовани я част и свое й 
конструкци и буду т указан ы ниже . 

С  магние м можн о произвест и та-
ко й опыт : испарят ь ег о в стру е во-
дорода пр и сильно м накаливани и ь: 
закрытом сосуд е и  зате м зажеч ь 
стру ю водорода . Получаетс я блестя-
ще е равномерно е пламя . Уж е ниж е 

температур ы  кипени я вес ь метал л може т испаряться , есл и ег о распы-
лят ь соответственны м распылителем . Таког о род а опыт ы  производятс я 
мною . Температур а кипени я некоторы х  металлов следующая : 

C d —770 °  Ц ; Z n —  907° ;  Mg—1120° ; Sb—1140° ; Bi — 1  420° ; 
P b — 1 525° ; A I  —  1  800° ; M n —  1  900° ;  Cr— 2 200° ; S u —  2  270° ; 
C u — 2 310° ;  F e — 2 450° . 

Опытным путе м мно ю была исследован а в 1928—192 9 гг .  возмож-
ност ь зажигани я в воздух е сплавов , содержащи х магний ; оказалось , 
чт о н а проволочно й петл е зажигалис ь сплав ы магни я с  цинком , со-
держащие такж е и  други е примеси ; пр и содержани и 5—Ю°/ 0 более 
богатые магние м сплав ы  зажигалис ь лучше ; н о сплавы , содержащие 
много AI , н е вполн е выгорали , —  вероятн о тольк о хороше е рас-
пиливани е сплавов , содержащи х AI , сделае т возможны м вполн е сжигат ь 
последний , та к ка к A I  покрываетс я легк о пленко ю окиси , котора я ег о 
предохраняе т о т дальнейшего окисления . Сплав ы  мед и и  желез а с  Mg 
хорошо сгорали . Вероятн о буду т хорош о сгорат ь с  M g вс е примес и 
к M g металлов ,  н е покрывающиес я предохранительно й пленко ю окис и 
и н е слишком трудн о соединяющиес я с  кислородом . Весьм а удобн ! 
опыты с  эвтектикам и магни я с  цинком : 5°/ 0 Mg , 95°/ 0 Z n и  40°/ 0 Mg , 

Черт .  25 .  Опыты  с  конусами ,  внут-
ренний —  решетчатый. 
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•60°/ 0 Zn ; он и плавятс я пр и температур е окол о 30 5 и  330 °  Ц . О т спла-
вов , применяемы х в качеств е горючего , необходим о требовать , чтоб ы 
он и имел и достаточну ю вязкост ь и  крепость , а  кром е тог о легкоплав-
кость . О т плавильны х  сосудо в требуется , чтоб ы  скорост ь передачи 
тепл а была достаточно й дл я плавк и и  использовани я веществ , при-
меняемых в качеств е горючег о во врем я полетов ; эт о може т быт ь до-
стигнут о устройство м дымогарных трубо к ил и сильн о волнисты х сте-
нок ; в некоторы х случая х можн о буде т плам я пускат ь прям о н а 
металл. 

В приводимо й ниж е таблиц е дан ы в порядк е возрастающег о рас-
ход а горючег о и  кислород а вмест е некоторы е металлы  и  други е соеди-
нени я (табл . 1) . В  графе 1- й показан ы  соединения , образующиес я и з 

Таблица 1 

Соединени е 

Полны

й ве
с s  1 i ; 

II II Ве
с сгорае

-
мог
о металл

ч 

Пор
. номе

р I 

дл
я вес

т 

металл

а 

Теплотвор

н я 

способност

ь О 
ь 
s 
о о. 

Теоретическа

я 

скорост

ь 

истечени

я 

LioO 4,98 1,85 2 471 0 53,5 6 270 
LÏF 5,82 2,33 7 4 450 44,7 6100 

В 2 0 3 5,85 1,53 1 3 900 68,5 5700 
5,92 — — 3 240 — 5 200 

Mg(OH) , 6,06 2,09 4 3 750 55,1 5 600 
А1 2 0 , 6,07 2,68 8 3 730 47,0 5 590 

NaoB 40 7 6,14 2,24 6 3 700 55,5 5 550 
MgO 6,34 2,69 9 3560 39,7 5 450 
MgF 2 6,64 2,18 5 3 400 61,4 5 320 
A1 2F 6 6,78 1,87 3 3 320 68,0 5 260 

6,92 — — 3 830 — 5 660 
CaF , 8,04 3,61 10 2 800 48,7 4 830 
NaF 8,59 4,50 11 2 640 45,3 4  690 

9,71 
4,50 

—- 2 350 77,5 4 430 

элементо в пр и сгорании ; в графе 2- й —  необходимо е отношение на-
чальног о полног о вес а к  конечном у порожне й ракет ы  дл я достижени я 
скорост и полет а в 7,5 5  км\сек,  принимая , чт о скорост ь истечени я со-
ставляе т 75°/ 0 с  теоретическо й (потер я энергии:—1—0,75 2 =  0,4 4 или 
44°/ 0 ) .  В  графе 3- й да н ве с самог о сгораемог о металла , ег о отноше-
ни е к  конечном у  вес у ракеты ; в графе 4-й — порядковы й номе р для 
расход а расплавленног о металла ; в графе 5- й —  теплотворна я способ-
ност ь н а 1  кг продукто в сгорания , в графе 6- й —  процентно е содер-
жани е 0 2 в соединени и и  в графе 7- й —  теоретическа я скорост ь исте-
чения . Видим , чт о наряд у с кислородным и соединениям и могу т найти 
применени е и  соединени я с  фтором (F);  выгод а о т применени я этог о 
последнег о состои т в том , чт о фтор легч е сжижается , чем кислород , 
тольк о вопро с о  ег о цен е и  ег о действи и н а орган ы  дыхани я может 
играть роль . 
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Наименьший общи й ве с получилс я б ы пр и пользовани и Li,0 , а 
наименьшее количеств о твердог о материал а необходим о сжигат ь при . 
использовани и В 2 0 3 ,  приче м однак о боро м (В)  возможн о будет 
пользоватьс я вероятн о тольк о в вид е порошка дл я 'изоляци и (аморф-
ный бор ) ил и ж е применя я ег о дл я стержней , подверженны х сжати ю 
(кристаллически й бор) . Можн о буде т такж е взят ь с  собо й жидкий 
бороводоро д в весьм а холодно м состоянии . Н о бо р требуе т 68,5°/ 0 0 2 . 
о т вес а В 2 0 3 ;  эт о мног о и  може т вызват ь з^руднение ; в это м отно-
шении наиболе е выгодны м являетс я MgO , дл я которог о требуетс я лишь 
39,7°/ 0 О 2 .  Дл я воздушны х  реактивны х  двигателе й окажетс я наиболее 
выгодным L i ил и В  ввиа у и х  малог о атомног о веса , из-з а которого 
общий расхо д и х  буде т малым. Ввид у  сравнительн о большой цены, 
котору ю необходим о платит ь з а обработк у  металла , цен а и х в сыро м 
вид е играе т уж е меньшу ю роль . Н о цен а н а Li—10 0 маро к н а 1  кг 
(191 4 г. ) —  все-так и весьм а большая, и  поэтом у  можн о буде т предпо-
лагать , чт о буду т пользоватьс я пок а либ о MgO , либ о А1 2 0 3 ил и ж е 
Al 2 Fg , дл я которог о ве с  сгораемог о металла раве н лишь 1,8 7 о т вес а 
порожне й ракеты. 

И з жидки х  топли в можн о указат ь н а жидки й метан , которы й лает 
окол о 1 3 ООО  кал\кг и  стои т горазд о дешевле , чем жидки й водород . 
Ввид у  сильног о увеличени я действи я раке т о т сильног о охлаждающего 
средств а выгодным и буду т вообщ е т е горючие , которы е имею т низку ю 
точк у  замерзания , наприме р толуо л (—100°Ц) . 

В двигателях ,  особенн о кислородных , буде т полезны м применени е 
нефти, котора я хорош о нагнетается , та к ка к обладае т смазывающим и 
качествами . 

При пользовани и металло м в качеств е горюч е о  н е над о забывать , 
чт о в случае ,  есл и н е пользоватьс я атмосферным воздухом , одновре-
менн о с металлом всегд а необходим о сжигат ь вещество , которо е дает 
летучи е продукт ы  горения . Эт о последне е може т быт ь такж е и  целлу-
лои д ил и нафталин, ил и друго е твердо е вещество , та к чт о вс е ж е 
имеетс я возможност ь производит ь поле т бе з каког о 
б ы т о н и был о жидког о горючег о материала , чт о весьм а 
сильн о може т увеличиват ь крепост ь отдельны х  часте й летательного 
аппарата . У воздушны х  реактивны х  двигателе й ж е азо т представляе т 
летуче е вещество , и  поэтом у  присутстви е жидког о топлива необяза-
тельно . У авиационны х двигателе й было сделан о тако е испытание: 
впустил и в двигател ь д о 50 0 г  бензин а н а 1  л . с . в час . Лишь п о 
прошестви и получасово й работ ы  клапан ы ег о сильн о засорялись . По-
этом у можн о предполагать , чт о в особенн о прост о устроенны х двига-
теля х дл я вылет а и з земно й атмосферы можн о буде т такж е отчаст и 
использоват ь металлическо е топливо . К  конц у  мирово й войн ы  францу-
зами уж е были построен ы  двигател и н а оди н полет , особ о прост о 
обработанные. Есл и эт о применят ь к  условия м сверхавиации ,  т о можн о 
построит ь тако й двигател ь и з соответственног о металла и  ег о исполь-
зоват ь в качеств е металлическог о топлива , оставля я в аэроплан е лишь 
малый двигател ь дл я спуска . 
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При применени и металлическог о топлива потоло к дл я полет а аэро-
план а ил и ракет ы  буде т отсутствовать , та к ка к преде л дл я количеств а 
горючег о отпадает. 

При конструировани и ракет ы ил и аэроплана , работающи х исклю-
чительн о жидки м горючим , задаче й конструктор а являетс я сконструи-
роват ь и х так , чтоб ы  можн о было взят ь с собо ю наибольшее количе-
ство горючег о пр и данно й теплотворно й способност и его . Дл я это й 
цели необходим о использоват ь крепост ь материал а д о допускаемог о 
предела , а  такж е делат ь ракет у  п о возможност и н е слишком сложной , 
та к ка к большое количеств о мелки х  часте й пр и достаточно й и х  кре-
пост и веси т много , чт о уменьшае т количеств о жидког о горючего , ко-
торо е ракет а може т взят ь с собою . 

Задач а о  том , ка к спр^итьс я с  указанным и двум я условиями , ко-
торые ставятс я качество м материал а и  минимально й сложность ю ра-
кеты, сведен а в приборе , использующе м металлическо е горючее , к  со-
вершенн о ино й задаче , а  именн о к  задач е о  постройк е таког о прибора , 
пр и которо м одн и част и попаду т в други е част и и  расплавятс я в них , 
пок а наконе ц почт и ничег о н е остается . 

А решить последню ю задач у  значительн о легче . 

11 О выгодности разных видов ракет. О приспо-
соблениях для ракет. 

В Германи и и  отчаст и в Америк е были разработан ы детально 
проект ы  составны х  ракет ,  состоящи х и з дву х  ил и нескольки х  вложен-
ных дру г в друг а ракет . Эт и ракет ы могу т дават ь такж е весьм а боль-
шие высот ы  полета , н о начальны й ве с и х  выходи т в о мног о ра з боль-
шим, чем в ракете , использующе й тверло е горчочее , ввид у того , чт о 
посл е подняти я большой ракет ы  совместн о с  мало й н а большу ю высот у 
перва я планируе т вниз , межд у те м ка к в мое й конструкци и вес ь ве с 
ее используетс я дл я дальнейшего увеличени я высот ы  полета ;  а  ввид у 
того , чт о ве с  большой ракет ы  в 10—2 0 ра з больше вес а жидког о го-
рючего , содержащегос я в маленько й ракете , эт о использовани е в каче-
стве горючег о означае т увеличени е высот ы  полет а в о мног о раз . Ис -

.  пользовани е большой ракет ы в качеств е горючег о с  течение м времен и 
однак о може т отпасть , когд а постепенны м улучшение м воздушны х 
реактивны х  двигателе й и  комбинациям и винтомоторно й групп ы с  ра-
кетами буде т достигнут а возможност ь улетет ь с земног о шара без 
расход а твердог о горючег о ил и с  весьм а малым расходо м его . 

Русски й учены й К  Э . Циолковски й предложи л применение 
ракетных  поездо в дл я полетов , приче м ракет ы  одн а з а друго ю отцеп-
ляютс я и  снижаются : последняя , маленькая , може т получит ь большу ю 
скорост ь полет а и  даж е перелетет ь н а другу ю планету . 

Дл я ракет ,  назначенны х к  исследовани ю высши х  слое в атмосферы, 
необходим ы  следующи е приспособления : 1 ) метеорограф, 2 ) приспо -
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соблени е дл я регулировк и расход а горючег о и  кислорода , а  у  воз-
душных реактивны х  двигателе й —  дл я регулировк и приток а воздуха , 
3 ) жироскоп ы дл я регулировк и направлени я пути , 4 ) приспособлени я 
для выбрасывани я парашюта дл я обратног о спуска . 

Вопро с о  выгодност и применени я те х  ил и други х  видо в раке т може т 
быть решен в зависимост и о т цели , дл я которо й назначен а данная 
ракега . Та к дл я достижени я наибольшей высот ы  ил и наиботьш.' й ско-
рост и полет а составны е ракет ы  буду т боле е выгодными , чем ординар-
ные ; ракеты , использующи е в известно й пропорци и атмосферный воз-
ду х и  жидки й кислоро д одновременно , буду т боле е выгодны , чем такие , 
которые с  начал а д о конц а полет а пользуютс я тольк о атмосфер ным 
воздухо м ил и тольк о жидки м кислородом , та к ка к окол о поверхност и 
земли атмосферного воздух а много , и  поэтом у  буде т невыгодн о брат ь 
с собо ю жидки й кислород . Н а большой высот е на д поверхность ю 
земли имее т мест о обратно е явление . 

Как уж е выш е указано , ракеты , отбрасывающи е во врем я полета 
некоторые част и свое й конструкции , буду т мене е выгодными , чем те , 
которые и х  использую т в качеств е горючего . 

Чт о касаетс я сравнени я пороховы х раке т с  теми , которы е рабо-
таю т жидки м ил и ожиженны м (наприме р металлическим ) горючим, 
т о необходим о отметить ,  что ,  с  одно й стороны , пороховы е ракет ы  чрез-
вычайн о просты , но , с друго й стороны , давлени е газо в в ни х весьм а 
велико , в случае ,  есл и м ы н е буде м примешиват ь к  порох у  мног о угл я 
или другог о подходящ е о  индиферентного вещества , которо е однак о 
понижае т теплотворну ю способност ь порох а Поро х относитс я к  тем 
веществам , дл я которы х вес ь кислоро д дл я горени я взя т с  собою . 
Теплотворна я способност ь наприме р бездымного порох а составляе т 
лишь 1  24 0  кал\кг\  а  и з табл . 1  м ы  видим , чт о наприме р бензин , и 
в ещ е большей степен и водоро д и  легки е металлы, обладаю т значи-
тельн о большей теплотворно й способность ю н а 1  кг продукто в сгорания . 

Дале е дл я порох а представляе т некоторо е затруднени е подач а боль-
шого количеств а горючег о в сравнительн о мало е пространав о сгора-
ни я одно й ракеты . А  така я подач а може т быт ь необходимо й у ракет-
ног о аэроплана , у которог о дл я полет а потребуетс я взят ь к  маленькой 
ракет е с  собо ю мног о горючего . 

Н о общи й к.п.д . пороховы х  раке т може т быт ь улучше н введение м 
атмосферного воздуха . . 

всег о изложенног о следует , чт о сравнени е пороховы х ракет 
с ракетами , работающим и други м горючим , приводи т к  заключению , 
чт о некоторы й переве с пок а имеетс я н а сторон е рнкет , работающих 
други м горючим . Однак о дл я некоторы х целей , наприме р дл я весьм а 
краткосрочны х  толчко в ил и дл я быстр о в злетающи х  раке т н е б^ущи х 
люде й с  собо ю (следовательн о безопасност ь в это м случа е н е играет 
большой роли) ,  буду т применен ы и  порохоаы е ракеты. 

Наиболе е безопасным и буду т вероятн о воздушны е реактивны е дви-
гатели, работающи е металлически м горючим , та к ка к пр и это м от-
падае т н е скольк о взрывчаты й жидки й кислород , и  сам металл пр и 
подогрев е н е дае т газообразного вещества . 
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Черт .  26 .  Схем а аэроплана ,  приводимог о в движени е двигателе м и  ракетою , 
с о втягиваемым и частями . 

Аэропланы, снабженные ракетою и двигате-
лями; часть конструкции используется в ка-
честве горючего. 

Н а черт . 2 6 дан а разработанна я мно ю схем а аэроплана , у  кото-
рог о наружны е част и могу т втягиваться , крыль я состоя т и з отдельных 
секций , находящихс я в особо й раме ; пр и помощ и конически х  бараба-
нов, с образующе й соответственно й формы, н а которы е наматываютс я 
тросы , втягивающи е секци и крылье в и  вс е остальны е част и в сосу д А 
для расплавлени я и  использовани я в качеств е горючего . Ввид у  того , 
чт о пут и отдельны х часте й составляю т в средне м н е больше 5— 8 м, 
барабан ы  выходя т малыми; част и аэроплана , которым и пр и это м можн о 
воспользоваться , мно ю были д о некоторо й степен и исследован ы и 
рассчитан ы  н а крепость ;  оказывается , чт о тако й аэропла н мо г б ы  взят ь 
в сче т вес а разбираемых  соединени й с  собо ю приблизительн о лишь 
н а 10°/ 0 о т общег о вес а аэроплан а меньше жидког о горючего , чем 
обыкновенны й аэроплан . Крыль я аэроплан а занимаю т наибольшу ю 
площадь и з тех , которы е подлежа т перемещению ; н о в некоторых 
конструкция х  аэроплано в дл я увеличени я скорост и полет а площадь 
крыльев може т уменьшатьс я во врем я полет а д о  1 / 3 част и нормально й 
величины , та к чт о произведенно е здес ь перемещени е —  тольк о один 
шаг вперед . Остальны е части : рул и большого аэроплан а и  высоку ю 
подставк у  втягиват ь п о мои м подсчета м уж е нетрудно . К  конц у  полет а 
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о т аэроплан а може т оставатьс я тольк о корпус , н а не м маленькие 
крылья , видны е н а черт . 26 , и  маленьки е рули . Некоторы е част и кор-
пус а такж е могу т ещ е быт ь в случа е необходимост и посл е значи-
тельног о уменьшени я вес а корабл я использован ы в качеств е горю-
чего . О б использовани и двигател я в качеств е горючег о упоминалос ь 
выше . Схем ы  складывани я и  втягивани я частей , а  такж е и  порядо к 
производств а эти х рабо т могу т быт ь самым и разнообразными, и 
здес ь представляетс я изобретательств у  ещ е широкое поле . Начинат ь 
сжигани е над о с  наимене е необходимы х и  наиболе е дешевы х  частей . 
В о многи х  случая х  може т потребоватьс я сжигани е лишь небольшого 
количеств а частей , а  н е все х  имеющихся . Необходим о стремитьс я 
к наибольшей простот е и  дешевизн е сжигаемы х  деталей . П о мер е усо-
вершенствовани я количеств о сжигаемы х  часте й буде т уменьшаться , н о 
пок а иде т вопро с о  „завоевании " межпланетного пространства , цен а 
одного аэроплан а буде т играт ь лишь весьм а незначительну ю роль . 

Други е метод ы  дл я отлет а с  земног о шара ещ е н е достигаю т цели , 
а пр и предложенно м здес ь метод е можн о себ е легк о представит ь окон-
чательны й ве с опорожненног о летательног о аппарат а равны м лишь 
одно й сото й част и полног о веса , т .  е .  порожни й летательны й аппара т 
буде т получат ь теплову ю энерги ю с  веса ,  которы й в 9 9 ра з больше ег о 
веса .  Эт о пр и рассмотренны х  выш е конструкция х  реактивны х  двигателе й 
дае т полну ю гаранти ю дл я достижени я межпланетны х скоростей . 

13 Центральная ракета, окруженная множеством 
боковых ракет и сосудов для горючего и кис-
лорода. 

Н а черт . 2 7 а,Ь, с  представлен а схем а одно й центрально й ракет ы 
и многи х  боковы х  сосудо в и  боковы х ракет , нанизанны х н а ветвях , 
расходящихс я спиралей . Дв а боковы х  сосуд а показан ы  находящимися , 
уж е внутр и центрально й ракет ы дл я расплавления . Есл и нанизыват ь 
вс е большее числ о боковы х  раке т и  сосудо в н а ветв и спирали , т о и 
высот а полет а вс е больше увеличивается . Ветви спирал и могу т со-
стоят ь и з труб , п о которым^ пользуяс ь особо й клапанно й системой , 
можн о перевест и ка к горючее , та к и  кислоро д дл я горения . Схема 
боково й ракет ы  показан а н а черт .  2 7 b ,  а  боковог о сосуд а н а черт .  2 7 с . 
В носово й част и видн ы сосуд ы дл я горючег о и  жидког о кислорода , 
внутр и и х  имеетс я поплавок , которы й пр и опоражнивани и сосуд а ры-
чаго м освобождае т пружины , которы е закрываю т и  открываю т клапан ы 
п о мер е необходимост и и  даю т скользит ь сосуд у  в центральну ю ра-
кет у дл я расплавления . И здес ь можн о себ е представит ь громадное 
количеств о вариантов , а  такж е и  таку ю схему , пр и которо й ря д цент-
ральных раке т лети т вместе , приче м он и в дальнейшем попаду т в одн у 
наиболе е центральну ю ракету , т . е .  повторяетс я процесс , описанны й 
выше . Ввид у  того , чт о отдельны е сосуд ы и  боковы е ракет ы можн о 
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Черт .  27 .  Схема одной центрально й ракет ы  со многими боковым и ракетам и и 
сосудам и для жидкого горючег о и  O ä. 

делать складываемыми , ка к зонт , он и могу т сначал а весит ь значительн о 
больше центрально й ракет ы и  вс е ж е расплавлятьс я в ней , та к чт о 
можн о себ е представить , чт о ве с к  конц у  полет а буде т раве н лишь 
одной тысячно й дол е начальног о веса , т .  е .  одн а част ь получи т энер-
гию с 99 9 сжигаемы х частей ; таког о большого расход а горючег о 
н е требуетс я даж е дл я перелет а н а другу ю планету . Как 
выше было показано , можн о в данно м случа е устроит ь поле т такж е 
бе з всяког о жидког о горючего , тогд а отдельные част и конструкци и 
можн о делат ь особ о крепким и и  вс е толсты е част и зате м использо-
ват ь в качеств е горючего , та к чт о окончательны й ве с из-з а некоторо й 
сложност и конструкци и н е увеличитс я пр и данно м начально м весе . 

Общее сопротивлени е воздух а пр и рассмотренно й конструкци и раке т 
к начал у  полет а буде т больше, а  пр и больших  скоростя х  полет а к  конц у 
ег о значительн о меньше, чем у одно й лишь ракет ы  бе з боковы х  ракет . 

Сопротивлени е воздуха , п о исследования м К .  Э . Циолковског о 
и Г . Оберта , у  ракет ,  поднимающихс я вертикальн о вверх ,  н е играет 
большой роли , есл и ускорени е полет а достаточн о большое. Работ а н а 
поддержание н а вес у  невелик а пр и весьм а пологи х  полета х  ракет , 
есл и ускорени е полет а н е слишко м большое. Наклоня я ос ь ракет ы 
лишь немног о к  направлени ю полета ,  можн о такж е получит ь достаточно е 
сопротивлени е воздух а дл я поддержани я на-весу , в особенност и пр и 
сильно м увеличени и скорост и полета . 

Рассмотренны е здес ь ракет ы  можн о строит ь такж е и  ка к полные 
или частичны е воздушны е реактивны е двигатели . Тогда он и из-за 
малого вес а жидког о кислород а буду т ещ е боле е выгодными. 

4* 5 1 



14 Подъем ракетного аэроплана. 

Громадный опыт , которы й накопилс я в дел е авиации , вс е ж е за-
ставит , над о полагать , человек а летет ь сначал а н е в ракете , а  н а аэро-
плане , н а которо м ракет а установлен а наряд у с двигателем , приво-
дящим в движени е воздушны е винты . Действи е ракет ы н а аэроплан е 
можн о в любо й момен т остановит ь и  перейт и к  безопасном у  полету 
пр и помощ и винтомоторно й групп ы ил и к  планирующем у  полету . 

Кривы е полет а аэроплан а с  ракетою , предполага я плоску ю форму 
земной поверхности , мно ю вычислен ы ( в 192 1 г. ) дл я аэроплан а 
с полны м весо м в О 0 = 5 000лг г и  ракеты , дающе й сил у  реакци и 
в Р=  1  50 0  кг  (рассмотренно й выш е детально) , дл я высоты , начина я 
с 3 5  км  пр и постоянно м расход е горючег о (черт . 28) .  Ускорени е п о 
отношению к  ускорени ю сило й тяжест и можн о выразит ь формулой: 

1 dv  Р  2/?cos a 
— •  —  =  —  —  — si n а, 
и 0 dt  О А 

dv 
где —  —  ускорени е полета , G  —  моментальный ве с аэроплана ; 

dt 
2R 
— --cos a —  величин а сил ы  трени я о  воздух , предполага я постоянны й 
уго л атак и и  поле т аэроплан а пр и это м на-весу ;  a  —  укло н траектори и 
полет а к  горизонтали ; si n a  соответствуе т сил е поддержани я аэро -

Р 
план а на-весу ; —  кажущаяс я тяжест ь в аэроплан е о т сил ы  Р.  Кри-
вые дан ы н а черт . 28 . Здес ь введен ы  обозначения : г  —  врем я полета ; 
А-—высот а полета ; v  —  достигнута я скорост ь полета ; А в —  работ а 
для преодолени я сопротивлени я воздух а в  км\т; А  —  вс я работ а для 
достижени я высот ы  А , совершенна я ракето ю в  км\т; N —полезная мощ-
ност ь ракет ы  ;  N B —  мощность ,  необходима я дл я преодолени я сопротив -

G 
лени я атмосферы; абсцисс а —  отношение —  ;  s  —  путь , пройденный 
ракетой . И з чертеж а видно , чт о скорост ь 8  км в 1  сек . получаетс я 
пр и вес е в с/ э  50 0  кг,  врем я полет а t  —  с/ э  2 0 мин. ,  высот а пр и это м 

Р 
h  =  8 0  км;  кажущийс я ве с к  конц у  полет а —  = 3 ;  дальност ь полета 

s =  3  30 0  км,  т . е .  с/ э  -^Г  окружност и земли . Работ а дл я преодолева -

ни я сопротивлени я воздух а к  конц у полет а сильн о уменьшаетс я 
л 
—•5.  =  0,15 , ил и 15 % о т обще й работы . Работ а н а поддержани е на -
А 

вес у  ещ е меньше, ка к видн о и з кривы х si n a  и—-co s a . 
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Черт.  29 .  Планирующи й спус к и з межпланетного пространств а н а землю. 

Есл и принимат ь в о внимани е кривизн у  земли , т о кривы е лежат 
ещ е значительн о боле е выгодно , та к  ка к центробежна я сила , развивае- ' 
мая пр и полете , очен ь помогае т аэроплан у  подниматься . 

Д о высот ы в 3 5  км  можн о было б ы  ещ е летет ь пр и помощ и ком-
бинаци и авиационног о двигател я с ракетою , а  н а наиболе е низки х 
высота х  —  с одни м двигателем . Мно ю вычислено , чт о пр и полете 
с вышеупомянуты м двигателе м внешнег о сгорания , отчаст и разработан-
ным мною , н е са м двигател ь стави т преде л мощности , применяемо й пр и 
полете ,  а  пропеллеры , которы е выходя т п о диаметр у  весьм а большими 
и которы е пр и больших скоростя х  полет а вращалис ь б ы стол ь 
быстро , чт о выходил и б ы слишком тяжеловесными . 

Есл и м ы пр и полет е аэроплан а достигл и межпланетног о пустог о 
пространства ,  наиболе е выгодног о дл я полето в п о инерции , и  желаем 
опят ь снижаться , т о являетс я естественны м выбо р планирующег о 
спуска , та к ка к пр и не м не т расход а горючего , которы й застави л б ы 
на с  делат ь конструкци ю тяжеле е и  дороже . Пр и исследовани и возмож-
ност и отклонени я пут и полет а пр и стол ь больших скоростя х мною 
был получе н тако й результа т (черт . 29) .  Есл и прилетет ь даж е с о ско-
рость ю в  11,3  км  в секунду ,  получающейс я пр и падени и с  бесконеч-
ност и н а землю , т о можн о безопасн о (кажущийс я ве с меньше пяти-
кратного о т сил ы  тяжести ) спускатьс я в пространств о кольцеобразного 
сечени я обще й высот ы в с л 30 0  км.  И з ни х  высот а в 10 0 км  прихо-
дитс я н а атмосферу и  высот а в 20 0  км н а возможност ь огибания 
земли. Шофер ы  автомобиле й н а земл е должн ы пр и объезд е огибать 
повозк у  ил и фонарный стол б с о скорость ю приблизительн о в 2 5 м 

в 1  сек . (9 0 км в час) .  Наш а скорост ь в —— — = 45 0 ра з больше. 

Устраива я крыль я и  рул и аэроплан а таки м образом , чтоб ы он и пр и 
больших  давления х  с о сторон ы  воздух а раскрывалис ь дл я предохране-
ни я о т поломки , м ы ширину дорог и (1 0  м),  имеющуюс я у  шофера, 
должны  увеличит ь пропорциональн о скорост и нашего полет а и  тогда 
получи м ширину дорог и дл я аэроплана ; пр и скорост и в 11, 3 км 
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в 1  сек. , он а равн а 
10-45 0 

1  ООО 
= 4, 5  км,  а  у  на с  имеетс я в распоряже-

ни и ширина дорог и в 30 0 км;  следовательн о тако й спус к можн о счи-
тат ь возможным . О т „зарывания " в атмосферу  аэропла н може т предо-
хранятьс я то й ж е конструкцие й крылье в и  автоматическ и действующе й 
перестановко ю рул я пр и слишко м быстро м снижении . Пр и меньших 
скоростя х  полет а зона , в котору ю можн о бе з большой опасност и 
влететь ,  сильн о расширяется . 

Полет далек о летающих ракет вне атмосферы. 

1 . Обще е описание . Дл я неподвижно й земл и мно ю вычислен ы 
радиус ы  действи я ракет , имеющи х заданну ю начальну ю скорост ь 
{черт . 30 ) вы е атмосферы. Наибольша я высот а полет а требуетс я для 
облет а четверт и земног о шара (  1  33 0 км);  начальна я скорост ь ракет ы 
пр и это м равн а уж е 7, 2 км в 1  сек . Видно , чт о боле е дальни е рас -

Черт .  30 .  Радиус ы  действи я далек о летающих  раке т вн е атмосферы. 

стояни я достигаютс я сравнительн о легче ,  та к ка к дл я облет а всег о зем-
ног о шара требуетс я начальна я скорост ь в 7, 9 км в I  сек. , т . е . 
тольк о н а 0, 7 км в 1  сек . больше. Дл я облет а половин ы земного 
шара (есл и н е выбират ь ближнег о пути) ,  теоретическ и требуетс я такж е 
скорост ь в  7,9  км в  1  сек. ,  а  практическ и буду т летет ь п о нескольк о 
растянутом у  эллипсу . Н а черт . 3 1 да н расхо д горючег о дл я бензиново й 
ракеты, а  н а черт . 3 2 —  дл я водородной ;  кривы е бе з индекс а означаю т 
расхо д горючег о пр и теоретическо й скорост и истечени я дл я следую-
щих  случаев : 1 ) беретс я с собо ю тольк о горючее , возду х  заимствуетс я 
и з атмосферы, т . е .  имеетс я воздушны й реактивны й двигатель ;  2 ) бе-
ретс я с собо ю горюче е и  жидки й кислород , а  притягиваемы й возду х 
употребляю т дл я увеличени я к . п . д . пр и малых скоростя х  полета; 
3 ) беретс я с  собо ю опят ь горюче е и  жидки й кислород , н о наружног о 
воздух а н е использую т дл я увеличени я к . п . д. , т .  е . эт о применяетс я 
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Черт .  31 *  Расхо д горючег о бензиново й ракеты. 

Черт .  32 .  Расхо д водородно й ракеты 



Дальность попета s 

Черт .  33 .  Элементы  эллиптическог о пут и далеко летающей ракеты. 
на случа й обыкновенно й ракеты . Кривы е с  индексо м (1)  означаю т т о ж е 
самое , н о в предположении , чт о в третье м случа е скорост ь истечени я 
равн а 0,7 5 о т теоретической , т . е .  теряетс я (1—0,75 2 )-10 0 =  44°/ 0 о т 
все й теплово й энергии ,  а  в случая х  перво м и  второ м теряетс я стольк о 
ж е с о все й энерги и вообще . Видим , чт о дл я полет а н а расстояние , 
соответствующе е 20 ° с о все й окружност и земног о шара, расход 
горючег о (пренебрега я сопротивление м атмосферы и  работо ю н а под-
держани е на-весу ) требуется : в случа е перво м —27°/ 0 ;  в о второ м — 
63°/ 0 и  в третье м —  73°/ 0 о т общег о вес а корабля ; эт о расче т для 
бензина , а  дл я водород а —  соответственно :  12 , 5 6 и  67°/ 0. 

Элементы  пут и дан ы н а черт . 3 3 и  34 :  большая и  мала я полуос и 
а к  b  эллиптическог о пут и полгта , наибольшее и  наименьшее расстоя-
ни я о т центр а земл и —  г 2 и  г 3 ,  наибольшая высот а подъем а на д поверх-
ностью земл и —  А , уго л подъем а пут и в начально й и  конечно й точка х 
полет а —  ß ,  центральны й угол , соответствующи й дальност и полета, — а, 
уго л о т точк и отлет а д о перигея— ô° ;  эксцентриситет ы  пути :  2  —  относи-
тельный и  е  —  абсолютный . Дале е средня я скорост ь полет а —  с,  ско-
рост ь в момен т отлет а —  v и  длительност ь полет а —  t. 
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Дальность  пчгета s 
Черт .  34 .  Элементы  эллиптическог о пут и далек о летающей ракеты. 

И з чертеж а видно , чт о эллипс ы  сначал а весьм а узк и дл я малых  рас-
стояний , а  зате м закругляютс я д о круг а пр и облет е половин ы  зем-
ног о шара. Средня я скорост ь полет а сначал а быстр о увеличивается , 
достига я уж е дл я облет а 20 °  (2  200  км)  величин ы в 1 0 50 0 « ж в час . 
Длительност ь облет а половин ы земног о шара составляе т всег о лишь 
4 1 мин . 

Производ я расчет ы  дл я вращающейс я земли , можн о получит ь весьм а 
значительну ю экономи ю вследстви е вращени я земл и вокру г свое й 
оси и  вокру г солнца . 

Поле т раке т в атмосфере, а  такж е вертикальны й подъе м з а атмо-
сферу уж е освеще н рядо м авторов : Циолковским , Обертом , Рыниным 
и другими . Мал о написан о пр о поле т далек о летающи х раке т вн е 
атмосферы, межд у тем , ка к эт а част ь пут и в ближайшем будуще м 
буде т играт ь громадну ю рол ь пр и перевозк е спешных грузо в и  людей , 
а такж е и  пр и переброск е снарядо в чере з межпланетно е простран-
ство с одног о пункт а земл и н а другой . 

Дл я желающи х глубж е вникнут ь в расче т полет а далек о летающих 
раке т ниж е приводятс я формул ы дл я определени я все х  величин , ха-
рактеризующи х полет , и  рассматриваетс я наивыгоднейший случа й наи -5 8 



•большей дальност и полет а при 
данно й начально й скорости, 
дающе й наибольшу ю  экономи ю 
в расход е топлива , т . е . дается 
расче т наиболе е дешевог о по-
лет а н а 1  км покрытог о рас-
стояния . 

Наивыгоднейшие пути. 
Элементы пути. Продол-

жительность полета. 
Пут ь  представляе т собою  эл-

липс , в одном фокус е которого 
находитс я центр земного шара. 

Полет можн о характеризоват ь 
следующим и величинами : дально-
стью  полет а или соответствующи м 
угло м обхват а земног о шара; на-
ибольшей высото ю  полета ; началь-
ной скорость ю и начальным укло-
ном пут и к горизонтали ; време-
нем полет а и необходимы м расхо-
дом горючег о для получени я дан-
ной начально й скорост и полета. 

Для вычерчивания  пут и опре-
делим такж е и большую и малую 
полуос и и эксцентрисите т эллипса. 

Для удобств а воспользуемс я Черт . 35. Расче т пут и полет а далеко 
полярным и координатам и (черт. 35) . летающи х ракет. 

Пуст ь для данног о участк а 
пут и еще кром е вышеуказанны х величин: 

г { — радиус-векто р эллипс а в  начально й и конечной точках полета; 
Л  =  г 2 —  г { — наибольшая высот а подъема ракеты; 
ft—  истинна я аномали я начально й точки полета; 
V3 — скорост ь  полета , необходима я для кружени я по круг у вокру г земного 

шара (v 3 =  7,9  км\сек)\ 
s — дальност ь  полета , измеренна я на расстояни и r t от центр а земли; 
о°  — центральны й уго л с  вершиной в  центр е земли, соответствующи й даль -

яост и полет а s; 
Т—время  полуоборот а ракеты вокру г центр а земли по ее эллиптическом у 

пут и полета , предполага я вс ю  массу земли сосредоточенно й в  ее центре; 
Т { — врем я полуоборот а вокру г земли по круговом у пут и на расстояни и 

г { от ее центра; 
t — время , потребное для полет а с  места отлета ракеты д о перигелия 

эллипса ; 
t f—продолжительность  полет а ракеты от начально й д о конечно й точки; 
е  — эксцентрическа я аномали я начально й точки полета. 
Тогда получае м из закона площадей , по котором у радиус-векто р в  рав-

ны е промежутк и времен и описывае т равны е площади (черт. 35) . 

/-,•» • cos $ — .

Дале е имеем уравнени е эллипс а в  полярных- координатах : 

а—  "2-е



Расчет полет а далек о летающих  ракет . 
причем 

e =  Y,-a

г 2 =  в+-е=а( 1 +  2) ;
откуда 2 = ^—? *  4а а 
и 

Ь =  V  а*  —  е*  =  Y  r t(2a —  г г)^=У7^7г,

далее п о третьем у  закон у  Кеплера: 

Подстановко ю  е  и з (3 ) в (2 ) и  2  и з (-1а) в образовавшуюс я формул у  полу-
чаем: 

а(2^-г,)-й г 

COS !> = • — .

Ракета обхватывае т пр и свое м Сполет е ,  част ь  окружност и земног о шара, 
соответствующу ю центральному  углу : 

а =  360 °  —2ь°,
так  чт о дальност ь  полета ,  измеренна я н а шаре радиус а r it получаетс я равной : 

Определим далее уго л ja подъем а ракет ы  в начально й точк е пут и и  началь-
ну ю скорост ь  v  ракеты. 
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По- свойства м эллипса нормаль  AB  (черт. 36) к ее контур у делит Угол 
между радиусам и векторо в  AF t и  AF пополам; искомы й уго л р раве н  <£ÉAF, 
так  как  угол между нормалями к эллипсу и  круг у радиус а r t раве н углу между 
соответствующим и касательными . Далее сумм а радиусо в векторо в  AF и  AFt 
равн а 2а: 

AF+AF t =  2a. 

Если введе м обозначени е AF { =  г[ , т о получаем : 

r[  =  2a —  r l. 1
Дале е находим и з черт. 36: 

F tF =  2-e =  2-(a  —  г 3 ) . 1
Из треугольник а F {AF,  в  котором вс е три стороны известны , получае м 

полусумм у сторон: 
s = у  •  (2а +  2а —  2г3)  == 2а —  r t =  г 2 

и 

с ^ =  Л ^ 17 ^^ л / г ^~ 2а + ^ =  Л /~ 7 ^ . 12 
У /-!•/-, у  (2а  —  г {)-г { у  (ia-rù-rt 

Начальну ю  скорост ь  ракеты находим тепер ь и з формулы (1) подстановко ю 
в нее  Ъ  и з (5) , Т  и з (6),cos ? и з (12) и , принима я еще во внимание , что 

7 . = -^ .
з 

получаем : 

у= *•"•» = г-а-Уг гг =»,.V2-^ . 14 

ri 'V(2a —  r'd.r l'{r l ): 

Тепер ь у  нас имеются всег о пять  независимы х дру г от друг а уравнений , 
именно : 

е =  r t —  а;

v =

r «-- a 4

cos » 

& - j// ä (2 e —  r s ) ;

a(2r 2 —  гО —  / | 
r £  •(/•, — я ) 

14а 

для определени я семи величин : r ä , д , 6, г , о, J  и  «; 
имеем, значит , для общего случа я две независимы е переменные. 

Если мы рассмотри м наиболе е выгодны й случа й наименьшей начальной 
скорост и  v  для данной дальност и полета или данного », т о м ы получи м еще 
одно уравнение , и  вс е величин ы буду т функциям и от одной лишь независимо й 
переменно й величины. 

Для общего случа я можно любые две величин ы принимат ь  з а независимы е 
переменные , смотря по условия м задачи , и  вычислит ь  остальны е величины. 

Для случа я полета с  наименьшей начальной скорость ю  или, что тоже са-
t мое, с  наименьшей затраченно й энергие й для данной дальност и полета рас-
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смотрим пока » как  независиму ю  переменну ю  и определи м г 2 так , чтобы пр 
данно м s  скорост ь  v  была наименьшей . Можем написать : 

dv  dv  da # 

dr t da dr t ' 15 

dv причем  v  — минимальное , если — =  0. u/" 2 

Для нахождени я производно й  а  по  г г преобразуе м уравнени е (7): 
„ г,-r 2 cos »-f ri 

r.-eo . ..(г, -  а)  =  й .(2г 2 - г,) - ri; « =  2Гд _, . + ^  д  . 7а 

Тогда получае м при э  =  const : 

da _  (/ycos »4-2r 2 )-(2r g —r £ -4-r,cos»)—2 (/vrjCOse -r -/3 ) 
dr t ;  (2r 2 —  r i -f-  /-j.cos») » = 

2, 2 — ('"i-cos 8 - f  2r 2 )-r r ( l  — cos ») 
— (2r 2 —r t +  r , cos 8>» -

Диференциру я же уравнени е (14) по  а, получаем : 

16 

da" 1 7 

Подстановко ю  16 и 17 в 15 приравнивание м к  нул ю  и замено й  а  выраже-
нием 7а получаем : 
dv v 3-r i 2r\  —  (r ,-cos 8  +  2/- 2 )./v( l  —  co s 8) 
dr i~~2~ J  T" - 15 a 

(r t •  r 2 cos »+^)  2 •  [2r , •  /-2 cos 8 +2/ f —  2r { •  r 2 +  r\  •  (1  — cos &)] 2 

Это уравнени е дает нам значения для  г ь при которых v  — максиму м или 
минимум . Этому услови ю  удовлетворяе т г 2 =  со, что соответствуе т наиболь-
шему v;  а если числитель  выражени я (15а) приравниват ь  нулю , т о получаем : 

Л 
* 2  — ГГ ГГ(1 —  COS 8) 2~ • C0 S '' ^  _  C0 S ^  ~  ° ' 

— ~~ (1  — cos 8 ±. sin  »)  =  ± г , |/ 2 -sin  — cos (  у  ^  45° J , 
Г 2 =  — .( 1  — COS8)±l/ -J - (1  —  C0S8)8+-J -.COS8-(l — COS 8 )  =  ^  ^, 

18 
360° 

Из формул ы (3) : a =360 °  —2*°  находим а  =  0 при 8=— 2 -=180° ; 
л 180° ft  ft 

у =  90°  и а =  180°  при  8  = ~ —  90° ; - у =  45° ; отсюда у  нас ?0°  Sä у  = э 45° . 
В  табл. 2 вычислен ы для 0°  «S  a°  360°  отношения r\  :  r i и :  r t . И з нее 

видим , что для 0°  <  а°  <  180°  лишь  r' 2 :  r t больше единицы, и поле т соответ-
ствуе т наименьше й начально й скорости . Остальные случа и дают г 2 <  г 4; они 
для полет а с  земли значения не имеют. Друго е дело, если впоследстви и по-
требуетс я переправит ь ракету в самом межпланетно м пространств е с  одного 
места в  друго е с  наименьше й начально й скоростью . Для случа я 180°  <  а°  <  360° 
теоретическ и наиболе е выгодны м являетс я поле т по круг у вокру г земного 
шара; практическ и ж е можн о в  этом случа е выбират ь  или круг , лежащи й вне 
атмосферы, или же эллипс , нескольк о возвышающийс я над атмосферой. 
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Таблица 2 

а 0 0 40 80 120 160 180 

Э°  :  2 90 80 70 60 50 45 
гг '•  ri •  •  . . 1,000 1,140 1,206 1,184 1,080 1,000 
г 2" :  г { ... . 1,000 0,800 0,562 0,318 0,0944 0 

200 240 280 320 360 

9°  :  2 40 30 20 10 0 
r 2'  :  r t ... . 0,907 0,683 0,439 0,201 0 
л 2" :  г , ... . — 0,07 9 — 0,18 3 — 0,20 4 — 0,14 1 0 

Случа й г г :  r i >  1 ,  0  ^  а ° 180 °  рассмотри м ещ е точне е (см .  табл .  3) .  Здес ь 
необходимо в формул е 1 8 выбират ь верхни й знак ;  тогда получаем : 

^ =  ,• 2 =  ^./2"-si n у-si n ^45° — ~У 18а 

В табл . 3  даны  в зависимост и о т центральног о угл а а ,  т .  е .  дальност и по-
лета, следующи е величины : 

Истинна я аномали я в момент отлета (Ь°). 
Угол подъем а .  .  ,  (Р>°). 
Начальна я скорост ь  полет а (v). 
Наибольшее расстояни е ракет ы  о т центр а земли (г 2) и 
наибольшая высот а подъем а на д точко ю отлета (Л) ,  приче м имеем: 

fi  =  r î —  r i— -£(sin & —  cos» — \)  =  r t •  y^-cos — -sin f-| - —  45° ) .  19' 

Т а блица' 3 

0 20 40 60 80 90 

90 85 80 75 70 67,5 
t° 45 40 35 30 25 22,5 

0 0,545 0,713 0,815 0,885 0,910 
0 4,305 5,63 6,44 6,99 7,18 

6 370 6 875 7 266 7 535 7 671 7 690 
0 505 896 1 165 1 301 1320 

a° 100 120 140' 160 180 

65 60 55 50 45 
20 15 10 5 0 

0,930 0,962 0,982 0,995 1 
7,35 7,60 7,75 7,85 7,90 
7 671 7 535 7 266 6 875 6 370 
1301 1 165 896 505 0 
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или: 

На черт. 30 показаны наивыгоднейши е пут и полета , соответствующи е 
данным табл. 3. 

С целью  нахождени я наибольшей высот ы А ша г определи м производну ю 
ft 

dr 2 : d-j- и приравни м ее нулю . И з 12Ь получаем : 

rfr|-=r,-V2:|cos  i -.cos (|-45o )-sin |.sin(y-45 o ) ] =  0, 
i 

a =  360°  — 29°  =  360°  — 270°  -  90° . 
Отсюд а видим , что наибольшая высот а полет а ракеты для случа я наиболь-

шей дальности полет а при данно й начально й скорост и полет а получается , если 
дальност ь  полета равн а одной четверт и окружност и земног о шара. Определи м 
ещ е высот у полет а для этог о случая . Подставля я » : 2=67,5 °  в  уравнени е 
18а, получаем : Л та х == г , •  i/2 co s  67,5° •  sin (67,5°  — 45° )  =  0,208-r t. 

Принима я здесь г , =  6 370  км для радиус а земного шара, получаем : 
й та х =  0,208 •  6 370  =  1320 км. 

Из уравнени я 7а определи м для любого угл а » большую  полуос ь (а) 
эллипса , подставля я г 2, полученно е из уравнени я 18, и беря для нашего слу-
чая верхни й знак, получаем : 

__/•(•( !  — co s »  +  sin  »)-( 2 cos ft  4- 1 —  co s »  4 -  sin ft) 
4 -sin ft ' 

или: r,  ... . .  „. „ „  „ , ( 2 sin ft 4 -  2  sin 8 ft) 
a = :  [( 1 +  Sin  »)» — COS* » ]  =/V - ;  : '  , 

4-sinf t  l v '  '  1  4 -sin» 
или : r, ., ,  . „  / ft  ..„ \ ,  _ a =  -y -(l-f-sinft )=r r cosä f у  — 45° J . 7b 

Вырази м и остальные величин ы через уго л ». И з уравнени я 14 получае м 
подставля я  а  из 7Ь, начальну ю  скорост ь  полет а v. 

3 K 1-r-smf t V  1+smf t COS^_ 45 O J 

Эксцентрисите т 2 получае м из уравнени я 4а подстановко ю  л> и а из 18 
и 7Ь, беря в  18 верхни й знак: 

^ л 2 _ j 1— cos ft  -4-  sin ft  cos ft 
1-r-sicif t 1+si n » ' 

2=1Е (Т~ 45 °) ' 4

Линейны й эксцентрисите т получаетс я из уравнени й 4, 18 и 7Ь: 
г,-cos » 

е — г.г —  а — —- — . 4
Малу ю  полуос ь  эллипс а находим из уравнени й 5, 18 и 7Ь, причем сна-

чала определи м и величин у наименьшего радиус а вектор а эллипс а (r s ) : 

г 3 — 2а —  г^  — г {-(\  4-  sine ) — •^-•(1  — cos » +  sin ft); 

r 3 =  у'( I 4- sin  ft  4- cos »)  =  n  •  Y2 -cos —  45° )  -si sin  у  ; 20 
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затем: 
г—~ п  г г з ï - - . /"si n »•( '  +  si n ft) 

» =  y7 r r s =  ~V(\  +  sin  ») '  - cos» » = r r y y -f- •= 

= r 1 cos( T -45°)-y r s"inT . 
5 a 

Угол наклон а пут и полет а ракеты к  горизонтал и в  начально й точке пут и ß 
получаетс я из уравнени й 12, 18, 7Ь и 20, причем 

2a — r l — r l-sinb; 2

cos ß  = C0 S » +  sin »Kl  +  sin » +  cos о)  = cQ s ± ^ 45 0 | ^ . 

здесь  у  =  45°  и ß  >0 , так  что требуетс я взят ь  нижний знак, т . е. имеем: 

ß =  y  —45° . 12

Из этой формул ы получае м для полет а вокру г земног о шара, т . е. для 
» — 90° : ß  =  0° ; а для » =  180° , т . е . для полет а на короткое расстояние : 

ß = 1^-45 ° =45° . 
Принима я в о внимани е уравнени е 8, получае м также: 

г 4 4 

т. е. для в  =  180° , ß  =  45°  получае м действительн о а =  0° , значит, полет на мя -
лые расстояния ; а для  0  =  90° , ß  =  0°  получаем : а = 4-45° = 180° , т . е . полет 
вокру г земного шара. 

Из 12 с  видим , что увеличени е центральног о угл а а  на 20°  соответствуе т 
20° 

уменьшени ю  наклон а ß  на -^- =  5°  для рассмотренны х выше случае в наи-
большей дальности полет а при определенно й начально й скорости. 

Смотря по роду задачи, котору ю  необходимо решить, можн о выбират ь и 
любу ю  другу ю  из величи н г а; г 3; я ; а; Ь; 2 ; е;  а; ß; »; v  как  независиму ю  пе-
ременну ю  взаме н  8;  например, ß  или о. 

Сопостави м вс е выведенны е формул ы для случа я наибольшей дальности 
полета : 

f-2 =  -j •( ! — cos » +  sin  »)  =  ,-, •  yT-sin-y - cos ( у — 45°) . 

h =  II  (— 1 _ cos » +  sin  »)  =  r t. Y2  -cos у-si n ( y — 45°^ . 

r%  =  у  •( ! +  sin  » +  cos »)  =  /-, •  УТ- cos  у  •  cos ^ y — 45°  j . 

18b 

19 

20 

a-y'-a+süi») - ,-. C os a (y-45°) . 7b 

. ,/^sins- O +  sin» ) ,,- — / » a \ b=r ry î-y ^ i  =  r i .ysin»-co s ( y —4,°J . 5а 

e—  — у 1 .cos» - 4

2 = tg(y-45°) . 4
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a° = 360 o -2-»° .
8° 

, f 2-siri» r/sin » 
v =  v 3 -y Y^~^Kb~ V3 / . у  ,4 a 

cos U- 45 J 

Здесь формулы таковы, что по любой заданной величине возможно опре-
ние угла 8, а затем и всех остальных величин. 
Особенно простые формулы получаются , если все величины выразить 

деление угла 8, а затем и всех остальных величин, 
эбе 

через угол j). Из уравнени я 12Ь получаем: = ß° + 45°; или: 

Далее: 
» = 2.? + 90°. 12

r j = r 1 -r /2".cos(45 0 -P)-cos P 18

h^=rrV2 sin (45° — ?)-sinp. 19

Лз = /• 1••^^2'•sin(45,— ß)--.osß . 20a 

a=r,.cos'jl . 7  c 

b —r t }^co7»ß-cosß. 5

^ = -2*-sin2f . 4

2 =  tg p 4
o° = 180° —4ß° . 8

Vcos2} 

s - щИ 180 ° - 4 П = «•', - ^ . 9

Обыкновенно будет дана дальность полета s;  тогда получае м из фор-
мулы 9а: 

= —.(я-г 1 -5 ) = 45°-— . 9
Г ГГ../1 ! V  1  '  It-/", 

Далее уже нетрудно определить все важные величины, характеризующие 
полет. 

Длительност ь полет а ракет ы определяется уравнение м Кеплера; 
имеем: 

t =2-{T—t) 2
и уравнени е Кеплера: 

< = — (Е—  2-sin£) , 2

причем время полуоборота (7*) Еокру г земного шара определяется уравне 
нием 6: з 

Т=Т..( — ) 2 . 6
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Эксцентрическа я 'аномалия , встречающаяс я в  уравнени и Кеплера , выра-
жаетс я чере з истинну ю  аномали ю (о) и  относительны й эксцентрисите т (2)  фор-
мулою: 

t g Т =  К Т"1*'' 24 

а геометрическо е значени е е е видн о и з черт , об:  опусти м и з точки отлета А, 
лежащей н а эллипсе , перпендикуля р AF  н а большу ю ос ь  DD { эллипс а и  про-
должим его д о пересечени я в точк е M  с  окружностью , описанно й  OKO.J O 

центра О  эмипс а радиусо м OD =  a. Соедини м точки M  и  О  прямой ; тогда 
имеем: <££• = <£ Л1 0D. 

Подстановко ю  а  и з уравнени й 7 Ь и  7 с  в 6 а получае м дл я случа я наиболь-
шей дальност и полет а пр и данно й начально й скорости: 

или: 

Т=  TVcos * —  45° ) =  7VCOS » I 

Далее получае м подстановко ю  2  и з уравнени й 4 е и  »  и з 12 d в 24: 

t g I = Y mil =
 t g ( ? + 45 1 = ^<g(45 °-P )t g (р + 45°), 

tg f- -У1 ё ( § +  45 4 = Y ig
 7  • 

Отсюд а може м ещ е вывести : 

6b 

з1п £ = 2-/t g (P-t-45 4 ' 
1 + t g  (t? + 45°) 

a и з уравнени й 2 2 н  2 3 находим : 

ч <, = ~(tt-£ , + 2 -sIn£) . 

24а 

24b 

22а 

Пользуяс ь  формулам и 24Ь , 6 а и  22а , получае м легко длительност ь  полета 
ракет ы  в  зависимост и о т центральног о угла о° , пройденног о пр и полете 
(табл. 4). 
Таблица 4 

0 20 40 60 80 90 

S 

h' T 

1 ООО  км 
час 

90 
0 
0° 
1 

0,355 
15,0 
0 
0 
0 

85 
0,544 
32°53 ' 
0,8391 
0,451 
19,1 

0,660 
12,6 

2 230 
10,63 

80 
0,712 
45°28 ' 
0,7002 
0,550 
23,2 

0,821 
19,0 

4 450 
14,2 

75 
0,816 
54°40 ' 
0,5774 
0,650 
27,5 

0,907 
24,9 

6 690 
16,1 

70 
0,882 
61°50 ' 
0,4663 
0,74 5 
31,5 
0,948 
29,8 
8 910 
17,94 

67,5 
0,910 
65°30 ' 
0,414 
0,790 
33,4 

0,966 
32,2 

10 000 
18,65 
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Скопост ь полет а v 3,  необходима я для кружени я п о круг у  радиус а 
г { =  6  37 0  км  вокру г земного шара,  получаетс я и з услови я равенств а сил ы 
тяжест и и  центробежной силы , развиваемо й пр и движени и п о кругу : 

g= - э ;  v 3 =  Ve -r, =у  fgj -6370 = 7,90 км/сек. 
Отсюд а находи м врем я полуоборот а вокру г земного шара п о круг у  ра-

диус а r t —6  370  км: 
_ K -r t 6  37 0 . 

Пройденный пут ь  s,  соответствующи й центральном у  угл у о ,  раве н п о 
формуле 9 : _  _ 

*  =  ^  1805 ^ =  6370 .  Ш ,.-'=Ш,4 . Л 

Соответствующа я полет у  средня я скорост ь передвижени я на  земле равна : 

Таблиц а 5 

а° 0 20 40 60 80 90 

0 4 ,395 5,63 6 ,4 4 6,99 7,18 

я 
s 

3 Л* . 4,4 5 

M 
1 2,63 3,54 4,25 4,80 5,01 

03 

3 Л* . 4,4 5 

M 
X 

<D 

М 0__( v  у 
M  ~~ \  4,4 5 ) 

+ 1  ... . 1 1,939 2,60 3,10 3,46 3,61 

из 
M ^  19,38 / + 1  ... . 1 1,212 1,360 1,470 1,557 1,587 

ч 
о 

V 

M 
1 2,29 2,96 3,46 3,85 3,96 

о, 
о 

M a_f v  у 
+ 1 1 1,833 2,18 2,55 2,82 2,92 

о 
0Q 

i  Mo-f  v  Y 
'  M \  15,52 / 

+ 1 1 1,077 1,132 1,172 1,203 1,214 

6 8 

а° 100 120 140 160 180 

65 60 55 50 45 
0,930 0,964 0,984 0,996 1 
68°30 ' 74°35 ' 79°40 ' 84°50 ' 90° 

V 0,3640 0,2680 0,1763 0,0875 0 
0,831 0,901 0,955 0,990 1 
35,2 38,1 40,4 41,8 42,3 

$!Г: :::::::::::: : 0,976 0,993 0,996 0,998 1 $!Г: :::::::::::: : 34,4 37,8 40,2 41,6 42,3 
j 11 140 13 370 15 600 17 800 20 000 

19,46 21,2 23,3 25,6 28,4 



а° 100 120 140 160 180 

7,35 7,60 7,75 7,85 7,90 

Бензи

н 
M 

1 Mo =(J°_) 9

 +  ï 

M \9,3Sj  +  • • • • 

5,20 

3,73 

1,616 

5,51 

3,94 

1,658 

5,69 

4,04 

1,683 

5,83 

4,13 

1,700 

5,89 

4,16 

1,710 

д о
 р о

 д о Mo— 5,18 

*  A f  —  45,1 8 ; + 1 

4,13 

3,02 

4,33 

3,16 

4,45 

3,25 

4,54 

3,30 

4,59 

3,33 

о 
ю l- M  — V 15,5 2 ; + 1 1,225 1,243 1,250 1,256 1,260 

<r  = f ; 2
я и  с  такж е занесен ы  в табл .  5. 

Расхо д горючего .  Наименьше е количеств о горючего , которо е 
может потребоватьс я дл я данно й дальност и полет а и  пр и данно й от-
носительно й скорост и истечени я газов, получаетс я дл я случа я весьм а 
больших  ускорени й ракеты , есл и пр и это м сопротивление м воздух а 
можн о пренебрегать . Это т случа й дае т на м нижни й преде л дл я рас-
ход а горючего , и  с ни м необходим о сравниват ь вс е действительн о по-
лучающиес я расход ы  горючего , дл я тог о чтоб ы  получит ь представлени е 
о достигнутом . 

Дл я этог о предельног о случа я имее т мест о уравнение : 

—° =  е~™, 2
M 

где: 
w  —  относительна я скорост ь истечени я газо в п о отношению 

к ракете ; 
М 0 и  M  —  масс ы  полно й и  порожне й ракеты; 
е —  основани е натуральны х  логарифмов (н е смешиват ь с  экс-

центриситето м эллиптическог о пут и полета!) ; 
v  —  начальна я скорост ь полет а ракет ы вн е атмосферы. 

Кроме раке т с  постоянно й скорость ю истечения , выш е рассмотрен ы 
ракеты , приспособленны е к  летани ю в воздух е с  использование м на-
ружног о атмосферного воздуха . У эти х раке т ско , ост ь истечени я воз-
дух а може т быт ь переменно й величиною . 
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Мо и последни е исследовани я в этой област и доказываю т несом-
ненну ю возможност ь осуществлени я таки х  ракет, с весьм а большим 
к . п . д . 

Дл я этих раке т получаетс я ещ е боле е низки й преде л расход а 
горючего , так ка к здес ь в предел е вс я энергия , содержащаяс я в горю-
чем , може т быть превращен а в кинетическу ю энерги ю ракеты . Ввид у 
того , что в  раструб е ракет ы  расширени е воздух а може т быть дове-
ден о д о весьм а низки х  температу р и  давлени й с о вторичны м сжатие м 
д о давлени я атмосферног о воздуха , возможн о притекани е тепл а с  на-
ружног о воздух а к  мест у низко й температуры . Пр и услови и охлажде-
ни я вторичн о сжимаемо й стру и жидки м воздухо м получаетс я возмож-
ност ь частичног о использовани я тепл а наружног о атмосферног о воз-
дух а в ракете , свер х  тепла , полученног о о т горючег о материала. 

Н е рассматрива я здес ь этой последне й возможности , получае м для 
ракеты , приспособленно й к  летани ю в  воздухе , нижни й преде л для 
расход а горючего , приравнива я кинетическу ю энерги ю ракет ы  работе , 
эквивалентно й теплоте , содержащейс я в  расходованно м горючем , 
получаем : 

JL.(M0-M).g = M.~, 2

где: 
H —теплотворная  способност ь горючег о н а 1  кг продукто в 

горени я в  случае , есл и кислоро д дл я горени я беру т с  собою , и  н а 
1 кг самог о горючег о в  случае , есл и инжекторны м действие м или 
иным способо м нагнетаю т атмосферны й возду х  в пространств о сгора-
ния , бер я с  собо ю лишь горючее ; 

-^jj  —  А  —  механически й эквивален т тепла ; 

g — ускорени е тяжест и н а поверхност и земли. 
В формул у  2 7 можн о ввест и максимальну ю скорост ь истечения : 

2-g А 

где w  —  реальна я величина , есл и кислоро д беру т с  собою , а  в случае , 
есл и взят о с  собо ю тольк о горючее , т о  w  —  чист о расчетна я величина . 

И з форму л 2 7 и  2 8 получаем : 

M  —  M v 2 М 0 , . v2 

—2—. =  —з . или : —f  = з 1  А -, 27а 
M w 2' M '  w2 

a и з 2 8 находим : 

w=y r 2 -  g-j- —  V  981-42 7 -tf = 91,5-1/7? . 28a 

Количеств о израсходованног о горючег о равн о (М 0 —  M)  единиц ы 
M—M 

массы , а  его отношени е к  конечно й масс е ракеты : — 2 -— — . 
M 7 0 



Числовы е значени я дл я отношени я начально й масс ы к  конечно й 
(М д:М)  вычислен ы в табл . 5  дл я дву х  разны х  горючих : дл я бензин а 
и дл я жидког о водорода . 

Дл я бензин а принято : 
теплотворна я способност ь  бензин а н а 1  кг бензина— H ß  =  1 0 50 0 кал\кг 
бензина , количеств о воздуха , потребно е дл я сжигани я 1  кг бен-
зина — 14, 9 кг, процентно е содержани е кислород а в воздухе—23,1°/ 0. 

Тогда теплотворна я способност ь бензин а н а 1  кг продукто в сго-
рани я (пр и горени и в чисто м кислороде ) получаетс я равной : 

1 0 50 0 „„„ „ , 
H~ ТТТГТГо^ Г = 2 кал\кг продукто в сгорания . 

Максимальны е скорост и истечения , соответствующи е Нб  и  Н: 

w  —  <à\,b-\/ 10 50 0 =  9  38 0 м]сек  и  та = 91,5->^ 2 37 0 =  4450 Л/Л?ЛГ. 

Аналогичны м образо м получае м дл я водорода : 

2 8 90 0 
Я н , =  2 8 90 0  кал\кг Н 2 и  Н= — = 3 21 0  кал\кг Н а О , 

откуда : w~§\,b-Y'ib  У0 0 =  1 5 52 0  м\сек и 

w =  91, 5 •'Kä 21 0 =  5  18 0  м\сек. t 

В табл . 5  дан ы  нижни е предел ы дл я расход а горючег о дл я ука-
занны х  выш е случаев . М ы  видим , что необходимы е количеств а горю-
чег о материал а удивительн о малы : дл я случа я облет а всег о земного 
шара, т . е . достижени я перво й космическо й скорости , расхо д горючего , 
есл и использован а вс я энергия , содержащаяс я в  горючем , составляе т 
дл я бензина : 

6°/ о | l  — j  •10 0 =  41,5°/ 0 ; а  дл я водорода : | l  — -10 0 =  20 , 

о т общег о начальног о вес а ракеты. 
Ракет ы  могу т забрат ь с  собо ю намног о большее количеств о горю-

чег о материала , в особенности , есл и включат ь в это количеств о част ь 
само й ракет ы в качеств е горючег о материала 1. 

' Мысл ь о б использовани и твердог о строительног о материал а ракеты  в ка-
честв е горючег о мно ю была высказан а впервы е публичн о в декабр е 192 3 г . 
на мое й лекци и в  теоретическо й секци и Московског о обществ а любителей 
астрономи и и  мно ю  была напечатан а соответствующа я статья в июл е 192 4 г . 
в № 1 3 журнала : „Техник а и  жизнь* , а  8  июн я 192 4 г . высказан а т а ж е мысль 
в  мое м заявлени и в Комите т по делам изобретений . Н о в рукопис и о т И  марта 
1909 г . у  мен я уж е встречаетс я мысл ь о  желательност и использовани я все й 
массы  ракеты  в качеств е горючего . Та ж е мысл ь  мно ю  всегд а высказывалась , 
когда заходи л спо р с  родственникам и и  товарищам и о  возможност и межпла-
нетных  путешествий . В  191 7 г . мн е изготовил и н а завод е тигель для опыто в по 
сжигани ю  расплавленног о металла. Числовые  значени я теплотворно й способ-
ности окис и магни я и  други х  материало в встречаютс я у мен я в рукопис и впер-
вые 1 1 январ я 191 8 г. Я счита ю  поэтому , что, наскольк о мн е известно , я был 
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Дл я наиболе е близкого , подход а к  наиболе е выгодны м пределам 
расход а горючег о можно , ка к уж е выше указано , решить следующу ю 
практическу ю  задачу : предположим , что м ы часть  воздух а для горения 
заимствуе м и з земно й атмосферы, а недостающу ю в  высоки х слоях 
атмосферы част ь  воздух а заменяе м кислородом , взятым с  собою . Тогда 
необходим о найт и то т путь , т е скорост и и  расход ы взятог о с  собою 
кислорода , которы е даю т наиболе е близки й подход к идеальном у слу-
чаю . Можн о также , считаяс ь с  ценами , указат ь т е величины , которые 
соответствую т наиболе е дешевом у полет у для данног о конечног о вес а 
ракет ы и  данно й высот ы или дальност и полета. 

Скорост и истечения , практическ и полученны е проф. Годдардом 
в Америк е в  191 9 г . (см. книг у проф. Н . Oberth' a „Die Raket e zu 
de n Planetenräumen" , 192 5 г., стр. 90—91) , для порох а следующие : 

дл я бездымного порох а .Infallible " скорост ь истечени я w  —  д о 
2 43 4  м\сек,  теплот а сгорани я Н=  1 238, 5  кал\кг\ для пистолетног о 
порох а № 3 скорост ь истечени я w  =  2 29 0  м\сек,  теплот а сгорани я 
//=972, 5 кал\кг. 

Пользуяс ь  этим и данными, м ы може м определит ь п о формул е 28а 
теоретически е скорост и истечения : w mi x =  91,5 -У ^Н ; далее отношение 
практическо й скорост и истечени я к теоретической : 

а такж е и  термически й к . п . д., равный: 

Получае м для бездымного пороха: 
2 43 4 

w ma x =  91.5)/ l  2,38 ,0  =  3 21 0  м\сек;  £ = ;— ^ =  0,76, 

7), =  1 —  0,762 =  0,423; 

для пистолетног о порох а № 3 да шах =  91,5 [/972, 5 =  2 85 0 м\сек\ 
Ч  29 0 

£ =  ^  =  0,803 ; г„ = 1 -0,803 * =  0,355. 

Если принимат ь для случае в сгорани я бензин а или водород а с  ки-
слородо м 5 = 0,75 , т о получае м для практически х скоросте й истече-
ни я продукто в сгорани я бензин а с  кислородом : ад = 0,75 |^ 4 450 = 
=«, 3 34 0 м\сек\  водород а с  кислородом : w  =  0,75 •  1/^51а0 = 
= 338 0  MJcexr,  а расчетны е скорост и в  случа е притягивани я внешнего . 

первым , высказавши м эту мысль, и  я первый опубликова л ее . Рукопис » 
Кондратюк а начаты в  1916 г . и  его книга „Завоевани е межпланетных про-
странств " появилас ь лишь в 1929 г . Н а целом ряде лекций, читанных мною 
в 1924 и  1925 гг. в разных городах публично , мною был также разъяснен 
принци п применени я метода сжигани я твердог о строительног о материала на. 
пример е проект а моего собственног о межпланетног о корабля-аэроплана . 
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воздух а дл я горения : дл я бензин а да =  0,75 « "^ 9 38 0 =  7  04 0 л/шс ; 
для водород а да =  0,7 5 •  ]/l 5 520 = 1 1  65 0 м\сек. 

С этим и данными вычислен а табл .  6 ,  котора я дае т в связ и с  табл . 5 
представлени е о  влияни и термическог о к . п . д . н а расхо д горючего . 

Таблица 6 

а 0 20 40 60 80 £0 

а 
s 

V 
о i  М о .3 ,34 

M l 3,64 5,39 6,88 8,11 8,60 _ 
en 
Ж 
V 

„,М 0_( v  \ 1 
м V.  3,34 ; + 1  . . . . 1 2,67 3,85 4,73 5,38 5,63 

IQ 
M  ~  {  7,04 J + 1 1 1,376 1,640 1,839 1,990 2,04 

et 
О 
О. 

V 
о г  М 0 3,88 1 3,04 4,27 5,25 6,05 6,35 

О 2 ,м 0 _ / v у 
M  —  \  3,88 ) + 1  . . . . 1 2,24 3,10 3,75 •4,25 4,43 

о 
ВЭ M  "~"Ul,65/ + 1 1 1,138 1,235 1,306 1,330 1,381 

а 100 120 140 160 ISO 

ж 
я 

v 
V 3,34 

M 9,02 9,75 10,18 10,48 10,66 
m 
ж 
V 

,  M 0 _f v  y 
M  —  {  3,34 J +  1  .  . . . 5,85 6,20 6,40 6,54 6,61 

t o 
M ~\7,Q4) - f  1 ... . 2,09 2,165 2,22 2,24 2,26 

et 
О 

V 
о f  M o .3,88 6,65 7,11 7,35 7,57 7,63 

О 
е< ЛГ V  3,88 У +  1  . . . . 4,60 4,85 5,00 5,09 5,15 
О 

« 
X,M 0__( v  Y 

'  Л1 V.  11,65/ + 1 1.4C0 1,426 1,442 1,455 1,460 
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Таблица 7 

а° 0 20 40 60 80 90 

318 5 3 733 4 274 4 777 5 232 5 436 
0 2 03-> 3 050 3 90U 4 635 495 0 

318 5 3137 299 2 2 758 2 439 2 254 
0 601 1282 2 019 2 793 3182 
0 0,298 0,510 0,665 0,785 0,830 
— 1,580 1,540 1,576 1,628 1,640 

а° 100 120 140 160 180 

5 620 591 3 6177 6 321 6 370 
Ь . . . . 5 245 5 735 6 090 6 300 6 370 

2 051 1592 1089 554 0 
3 569 4 351 508 8 5767 6370 
0,867 0,929 0,967 0,990 1,000 
1,655 1,683 1,700 1,710 1,720 

С  цель ю получени я боле е полно й картин ы  относительн о изменени я 
все х  величи н с  пройденным расстояние м в табл . 7  вычислен ы еще 
величины : 
а =  г г cos 2 ß  = 6  37 0 •  cos 2 ß ; b  = г г ]/cos2 ß co s  ß = 6  370]/co s 2 ß  •  co s  ß , 
e = r 2 — a;  r s —  2a  —  г  и  отношение (v:v a) 2, пропорционально е кине-
тическо й энергии , сообщенно й ракет е в начал е полета. 

Н а черт . 3 3 и  3 4 представлен ы вс е величины , характеризующи е 
наиболе е дальни й поле т дл я определенног о расход а горючег о в и х  за-
висимост и о т дальност и полет а п о данны м табл . 3  и  7 . 

И з черт . 3 4 усматривае м линейну ю зависимост ь межд у  дальность ю 
полет а s  и  величинам и a , ô  и  ß ;  дале е параболическу ю зависимост ь 
для Л , а  такж е сильно е возрастани е начально й скорост и v  для 
м алы х  расстояни й s и  весьм а незначительно е дл я расстояний , больших 

• 6 ч  тыс . км. 
' И з криво й  (v:v 3) 2, нанесенно й н а черт . 34 , видим , чт о эт а вели -

я на , пропорциональна я кинетическо й энерги и ракет ы в момен т отлета , 
такж е сильн о возрастае т д о пройденны х  расстояни й в 7— 8 тыс . км, 
и мал о дл я больших  расстояний , откуд а следует , чт о боле е дальни е 
полеты  буду т н а 1  км  пройденног о пут и дешевле , чем полет ы н а ко-
ротки е расстояния . И з табл . 7  видим , чт о дл я облет а одно й четверт и 
земного шара а  =  90° , 5 =1 0 00 0 км  —  требуетс я сообщит ь ракет е 
83°/ 0 то й энергии , котору ю должн а имет ь ракет а дл я облет а половин ы 
земного шара. 

Н а черт . 3 1 и  3 2 нанесен ы кривы е необходимог о расход а горю-
чег о в зависимост и о т дальност и полета . И здес ь м ы види м т у ж е 
картин у  ввид у  того , чт о расхо д горючег о дл я ракет ы с  постоянны м 
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к .  п . д .  пропорционале н v,  а  дл я ракет ы с  постоянно й скорость ю 
истечени я приближенн о пропорционале н v.  Дале е бросаетс я в глаза 
большая выгода , котора я получитс я о т применени я ракет , берущи х 
возду х  дл я горени я и з атмосферы, есл и эт о пр и боле е детально м рас-
смотрени и полет а ракет ы в атмосфере окажетс я в достаточно й степен и 
возможным . 

Дале е види м и з черт . 3 1 и  32 , чт о в данны х  предела х  скоросте й 
закон ы  экспоненциальны й и  квадрат а скоросте й даю т кривы е расхода , 
весьм а похожи е дру г н а друга , и  тольк о абсолютна я величин а рас-
хода — другая . В  табл . 7  дан о отношение расход а горючег о в ракет е 
с постоянно й скорость ю истечени я к  расход у  пр и утилизаци и опреде -

^£_ 1 -2 -
M м  Д1 е 3,3 4 1 

ленно й част и энергии : а  =  — 2 =  — =  — .  гд е AI'  — 
М 0 —  M M „

~М~ 3.34 2 

начальна я масс а ракет ы  пр и экспоненциально м законе , М А —  пр и квад-
ратно м закон е дл я одно й и  то й ж е масс ы  M  порожне й ракеты . 

И з табл . 7  видно , чт о данно е отношение у  на с  меняется ^ дл я цент-
ральных угло в а  о т 2 0 д о 180 ° в предела х  о т 1,5 4 д о 1,72 . Пр и это м 
имеем:  v max :w  =  7,9:3,3 4 =  2,37 . 

V 

Разлагая e w в  ряд , може м дл я любог о w  вывест и формулу : 

М'„  —  M w 
М 0 —  М г; г 2  Т 6та т 4  \  w }  ~  à  \  w }  ~ : 

Дл я v  =  0  и  дл я v  —  оо  получае м >х  = оо . 
Крива я имее т минимум , положени е которог о находим , приравнива я 

перву ю производну ю выражени я (М' 0 —  М):(М 0 —  М)  п о v:w  нулю . 

du. е  \  w \е w  п 

Тогда получим : —^ - = ГТГТ * =  0 , 

w ( w ) или: 
V V 

— =е  •  — — 2-е - f  2  = 0 . 
w J w 

32 

_
Эт о —  трансцендентно е уравнение , решение которог о дае т — = 

w 

= 1,590 ;  Mmin =l,54 2 = ^ . 

Отсюд а видим , чт о в среде , свободно й о т тяжести ,  ракет а с  посто-
янно й скорость ю истечени я наиболе е близк о подходи т к  ракете, 
вполн е утилизирующе й энерги ю скорост и w,  есл и полученна я ско-
рост ь полет а равн а v  =  1,590 -w ;  он а утилизировал а тогд а з а перио д 
ускорени я 64, 8 Ш  65°/ 0 о т все й энергии , соответствующе й скорост и v. 
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При особ о малых и  особ о больших значения х  v:w  ракет а с  по-
стоянно й скорость ю истечени я особенн о невыгодна . 

У на с выгод а о т применени я ракет ы с  постоянны м к . п . д . осо-
бенн о сильн о возрастае т лишь дл я дальност и полета , меньшей 2  20 0 км 
( а =  20°) . 

Все выведенны е формул ы  относятс я прям о тольк о к  неподвижно й 
координатно й систем е с  начало м координа т в центр е земли . Ввид у 
того , чт о земл я вращается , необходим о принимат ь в о внимани е ско-
рост и вращени я точе к отлет а и  прибыти я ракеты . Тогда найде м вели-
чин у  известног о и з теори и баллистик и отклонени я пути : н а северно м 
полушари и ракет а отклоняетс я направо , н а южно м ж е —  налево . Ско-
рости , которы е должн ы быт ь сообщен ы ракете , получаютс я и з тре-
угольник а скоростей : абсолютно й —  п о отношению к  неподвижно й коор-
динатно й системе ; относительно й —  п о отношению к  поверхност и земли 
и скорост и передвижени я само й точк и земли , с  которо й происходи т 
взле т ракеты. 

Полет ы н а восток , дл я которы х  суммируютс я относительна я ско-
рост ь и  скорост ь вращени я земли , даю т боле е дальни е полеты , а  н а 
запад , наоборот , боле е коротки е полеты , чем найденны е выше . Уго л 
подъем а и  начальна я абсолютна я скорост ь должн ы такж е нескольк о 
менятьс я дл я получени я наиболе е дальнег о полет а пр и данно м расход е 
горючего . 

Подойд я ещ е ближ е к  практике , можн о учитыват ь сопротивлени е 
воздух а и  влияни е сил ы  тяжести . Н о и з табл . 6  м ы  уж е видим , чт о 
для случа я использовани я атмосферного воздух а дл я сгорани я и  увели-
чени я к . п . д . ракет ы  возможн о взят ь с собо ю вес ь горючи й материал 
в жидко м виде , т .  е . н е требуетс я использовани я металлов в качеств е 
топлива . В  случа е ж е использовани я металлов дл я част и полета ,  лежа-
щей внутр и атмосферы, с оставление м жидког о горючег о дл я полета 
вн е атмосферы, переле т н а дальни е расстояни я и  даж е выле т в меж-
планетно е пространств о с отделение м о т земл и буде т в значительно й 
мер е облегчен . 


